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П Р Е Д И С Л О В И Е

Н асто ящ ее  пособие представляет  собой вторую, сущ ественно 
переработанн ую  в 1967 г. редакцию  аналогичного  пособия, п ри м е
нявш егося  на к аф едр е  «Теория д вигателей  летательны х ап п ар ато в »  
института с 1961 года.

П ри  переработке  учтен опыт использования  пособия при курсо
вом и дипломном проектировании, а т а к ж е  особенности проекти ро
вания  современных авиационны х ГТД. П р ед л агаем о е  пособие вхо
дит  в комплекс методик по расчету ГТ Д , объединенных единым 
числовым примером. В связи  с ограниченны м объемом пособия 
отдельные р азд ел ы  были опущ ены или существенно сокращ ены.

З а д а ч а  пособия — излож ить  с помощ ью  числовых примеров 
методику самого начального  этап а  проектирования  рабочего п р о 
цесса д ля  наиболее распространенны х типов авиационны х ГТД . 
В нем кратко  и зл агаю тся  вопросы, связанны е с теоретическим и 
эксперим ентальны м  обоснованием  методики, поэтому при вы полне
нии проекта необходимо использовать  дополнительно м атер и алы  
лекций и ли тературу  по теории В Р Д  [1-М5].

Основные особенности п редлагаем ого  пособия закл ю чаю тся  в 
следую щем. Выбор п арам етров  авиационны х Г Т Д  излож ен  с уче
том условий реального  проектирования. В связи с этим в за д ан и я х  
на проектирование Г Т Д  у казы ваю тся  требовани я, весьм а  бли зки е  
к фактическим, как-то: обеспечение д вигателем  высотных и в зл е т 
ных данных, учет ограничения габар и та  дви гателя  и др.

В пособии даны  расчетные зависимости  удельны х п ар ам етр о в  
д л я  всех основных видов авиационны х Г Т Д  в типичных д ля  них 
условиях полета. С помощ ью этих зависимостей проводится  п р ед 
в ари тельн ая  оценка п арам етров  Г Т Д  и контроль выполненных р а с 
четов.

3



В числовых при м ерах  рассм отрены  термодин ами ческие  
расчеты  двигателей  в условиях полета  и при взлете  с п ар ам етр ам и , 
бли зки м и к известным зар у б еж н ы м  прототипам.

Конечные результаты  термодин ами ческих  расчетов, вы полнен
ных по настоящ ей методике, позволяю т студенту не только  обос
нованно вы брать  п ар ам етр ы  Г Т Д  и определить его данные, но и 
приступить к проектированию  турбоком прессора.

М атер и ал ы  п редлагаем ого  пособия могут быть использованы  
и д ля  проведения поверочного расчета  выполненных ГТД.

В аж н ы м и  м ом ентами при расчетах  ГТД , и в особенности при 
обучении этим расчетам , являю тся  сокращ ение  з а т р а т  времени на 
расчет  и сам остоятельны й контроль возм ож н ы х  ошибок. Б о л ь ш а я  
трудоем кость  термодин ами ческих  расчетов современных Г Т Д  по
рой недооценивается . Д л я  сниж ения  трудоем кости  расчетов в по
собии используется терм один ам и ческая  ф ункция я (Т)  [13], позво
л я ю щ а я  вы полнять расчеты ади абатических  процессов без в о зв е 
дения в степень и без последовательны х приближ ений д ля  опреде
ления средней теплоемкости в процессе. Д а н  т а к ж е  целый ряд  
вспомогательны х графиков , со кр ащ аю щ и х  врем я на расчет. В при
м ерах  приводятся  вспом огательны е форм улы  д ля  сам оконтроля  
пром еж уточны х расчетных операций. Т абличны й метод записи р а с 
четов т а к ж е  облегчает  поиск ошибок.

Т ак  к а к  на п редприятиях  и в проектно-конструкторских о р г а 
ни зац и ях  докум ентация  и приборы д л я  измерений на Г Т Д  все еще 
соответствую т системе единиц М К Г С С , все расчетные форм улы  и 
граф и ки  дан ы  в этой системе, а численные результаты  в прим ерах  
д аю т с я  к а к  в системе М К Г С С , т а к  и в м еж дун ародн ой  системе еди 
ниц — СИ.

В прилож ении д а н а  табл и ц а  коэффициентов д ля  пересчета ос
новных дан ны х Г Т Д  из системы единиц М К Г С С  в систему СИ.

Автор признателен  кан ди датам  технических н аук  Н. В. П ер- 
вы ш ину и Е. Д .  Стенькину, просмотревш им пособие в рукописи и 
сд ел ав ш и м  р яд  полезных замечаний.

Б о л ь ш а я  работа  по расчету типовых зависимостей, всп ом ога
тельных м атери алов  и примеров б ы ла  проделана  и н ж ен ер ам и  Т. Г. 
Обориной, Б. Д . Фишбейном и техником Г. В. Тихоновой, которым 
автор  в ы р а ж а е т  свою благодарность .



Условные обозначения

Г Т Д  — газотурбинный двигатель.
ТРД — турбореактивный двигатель.

ТРДФ —■ турбореактивный двигатель с форсажной

Т Р Д Д  — двухконтурный ТРД.
ТРД Д Ф  — двухконтурный ТРД с форсажной камерой. 

Т Р Д Д Ф 11 — Т Р Д Д  с форсажной камерой только во 
внешнем контуре.

ТВд — турбовальный двигатель.
ТВД — турбовинтовой двигатель.

R  — реактивная тяга ГТД.
С/г — удельный расход топлива, отнесенный к тяге. 
N  — мощность.

Сд - , Се — удельные расходы топлива, отнесенные к

у  — степень двухконтурности Т РД Д  •

п  — число оборотов.
I  — выходной импульс выхлопного потока.
I  — коэффициент повышения выходного импульса. 

F  —  площадь.

камерой.

мощности.

F

[J. — коэффициент расхода, р.=
( С - 7  )ср.  ■ F  г еом

=  \i.F-r5Tq ( >.т) — пропускная способность турбины (параметр-

приведенного расхода).

=  р,Fb-0c-q(Ar, ) .— пропускная способность реактивного сопла

(параметр приведенного расхода)
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- температура, °К.
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- степень повышения давления в компрессоре.

степень понижения давления в турбине.

 — степень повышения давления от скоростною напора.

степень расширения в реактивном сопле.

Як, Нт — удельная работа компрессора, турбины. 
i —  энтальпия.

G в — весовой расход воздуха.
Ов0 — приведенный расход воздуха, характеризующий производительность 
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— коэффициент производительности 
компрессора.

— относительное изменение произво
дительности компрессора ГТД is 
условиях полета по сравнению с 
условиями взлета.

— относительное изменение степени 
двухконтурности Т Р Д Д  в услови
ях полета по сравнению с услови
ями взлета.

— относительное изменение адиаба
тического к. п. д. компрессора в 
условиях полета по сравнению с 
условиями взлета.

Gr — весовой расход газа.
GT — расход топлива.

3600G,,
a —  коэффициент избытка воздуха ,а= ~q t час".Т0 
Н  — высота полета.
V  — скорость полета, с — скорость потока,
а — скорость звука, а кр — критическая скорость.
с
—  — число М. а



Явы х , ,
з  =  ~Г5—  — коэффициент восстановления полного давления, 

их
С

f  =  ~  — коэффициент скорости.
' ад

У] — адиабатический к. п. д. 
т)Пол — политропический к. п. д.

Г(СТ — к. п. д. ступени.
7}м — механический к. п. д.

- ( а ) ,  т(Х),^(Х), 2(a), /(А)5—газодинамические функции приведенной скорости
с

потока—А—- J
а кр

р
~(Г) —_  =  \Qi — относительное давление, термодинамическая функция, где

. , ^ \ А с о  ц . .
Т.

Ср — удельная теплоемкость газа при постоянном давлении. 

И н д е к с ы

* — параметры заторможенного потока; 
уд — удельные параметры ГТД; штрихом (например Gr) обозначаются про

чие параметры ГТД при расходе воздуха GB= 1  кГ /сек ;
I, II — параметры внутреннего и внешнего контуров ТРДД;

О — параметры, приведенные к стандартным условиям, «земной»; 
взл —■ взлетный, 

р — рд счетный, 
в — высокое давление, 

нв — наивыгоднейший, 
н — низкое давление, «высотный», 

опт — оптимальный, 
к — компрессор, 

ад — адиабатический, 
т — турбина, 

охл — охлаждаемый 
экв — эквивалентная, 

с — сопло, 
к. с. — камера сгорания, 

сек — секундный, 
ф. к. — форсажная камера, 

см — полное смешение, 
час — часовой, 

вл — вентилятор, 
п — подпорные ступени.

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

н — се ение невозмущенного по- 4 — выход из турбины.
гока перед ГТД; 4с — выход из сместителя;

о -в х о д  в ГТД,
1 — вход в компрессор, См ~выход из камеры смешения;
2 — выход из компрессора; Ф — выход из форсажной камеры;
3 — вход в турбину; 5 — выход из реактивного сопла
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В В Е Д Е Н И Е

О сновн ая  цель проектного термодинамического  расчета  Г Т Д  
состоит в определении п арам етров , необходимых д ля  последую 
щего расчета  и проекти рования  всех его элементов.

Д л я  проведения проектного термодинамического  расчета  необ
ходимо вы б р ать  так и е  п ар ам етр ы  рабочего  процесса  д в и гател я ,  
при которых Г Т Д  обеспечивает выполнение требований п р о ек т 
ного за д а н и я  по тяге  (м ощ ности),  удельном у расходу топлива , 

j габар и ту  и весу.
Обычно зад ан н ы м и  величинами д ля  термодинамического  р а с 

чета авиационного  Г Т Д  я в л яю тся  — тяга  ( R ) ,  или м ощ ность  
( N )  и удельны й расход  топлива (c r  или ?_) па расчетной ско 
рости ( М р)  и высоте полета (Я р ) ,  а т а к ж е  м иним ально-доп усти
м а я  величина потребной тяги (мощности) при взлете  ( / ? Взл или 
Я взл ) -  В стадии начального  проектирования  обычно оговаривается  
т а к ж е  допускаем ы й га б а р и т  д ви гател я  (например D BX) .  Ч то  к а с а 
ется задан ного  веса ГТ Д , то сущ ествую щ ие методики позволяю т 
производить его расчет лиш ь после того, как  определены основные 
п арам етры  турбоком прессора. В р ассм атр и ваем о й  ж е  стадии п ро
ектирования  м ож но учесть лиш ь качественную сторону влияния  в ы 
бора п арам етров  рабочего  процесса  на вес Г Т Д  по графическим  
зависимостям , им ею щ имся в учебной литературе  [ 1].

К а к  п о к азы вает  современный опыт проектирования  а в и а 
ционных ГТ Д , д л я  удовлетворения  перечисленного ряда  проти
воречивых требований обычно не удается  ограничиться  одним 
исходным термодинамическим  расчетом ГТД, а требуется  произ
водить оценку дан ны х проектируемого д в и гател я  на нескольких 
реж и м ах . Выбор таких  режимов, а т а к ж е  методика определения 
основных п арам етров  Г Т Д  на этих р еж и м ах  р ассм атр и ваю тся  во 
второй главе  настоящ его  пособия.
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П ер ед  н ачалом  расчетов необходимо произвести п р ед в ар и 
тельную  оценку основных п ар ам етр о в  проектируемого ГТД. Ц е 
лесообразн о  ее проводить, пользуясь  типовыми зави си м о стям и  
удельны х парам етров ,  которые даю тся  в настоящ ем  пособии для  
к аж до го  типа Г Т Д  (например, рис. 4 .3 -У-4 .5  и т. д .) .  П о ним м о 
г у т  быть определены ориентировочные величины потребных з н а 
чений Т3*, тгкj и ~К[1 д л я  зад ан н ы х  значений R, C r  и  D bx. Если з а 
данны е условия полета отличаю тся от имею щ ихся на типовых з а 
висимостях, то прибегаю т к методу интерполяции (или э к с т р а 
поляци и).  З а д а н н ы е  п ар ам етр ы  и р езультаты  предварительной  оц ен 
ки основных п ар ам етр о в  проектируемого Г Т Д  сопоставляю т, если  
это возм ож но, с дан ны м и выполненных двигателей  аналоги чн ого  
типа. П ри  этом вы бирается  двигатель, который м о ж н о  р а с с м а т 
ривать  в качестве  прототипа. По прототипу составляется  п р ед 
ставление о конструктивной схеме, при близительны х размерах,, 
ориентировочном числе ступеней компрессора и турбины  н т. п. 
у проектируемого  д вигателя . Д л я  проведения тер м о д и н ам и ч е
ских расчетов проектируемого Г Т Д  необходимо оценить в е р о я т 
ные значения  к. п. д. и коэффициентов потерь в элем ен тах  его 
газовоздуш ного  тр акта .  Д л я  этого п ред н азн ачаю тся  м а те р и а л ы  
главы  I.

П о с л е  того, как  термодин ами ческий  расчет  выполнен, ти п о 
вые зависимости  Дуд, Cn =  f ( Т 3*, л к) могут исп ользоваться  д л я  
контроля  полученных результатов . Т а к  расхож ден и е  полученных 
значений Дуд и C r  с типовыми на несколько процентов о бы чн а  
мож ет быть объяснено различием  вы бран ны х и типовых к. п. д. 
и коэффициентов потерь. Р асх о ж д ен и е  ж е  на 10 — 20%  и более  
зачастую  бы вает  связан о  с ошибкой в расчетах . В этом случае 
реком ендуется  сделать  контроль расчета  при типовых значениях  
к. II. д .

В н астоящ ее  врем я часто  проектирую т Г Т Д  с двух- или д а ж е  
трех каскад н ы м и  турбоком прессорами . Р асп р ед елен и е  работы  с ж а 
тия м еж д у  н ам ечаем ы м и  к а с к а д а м и  зависи т  от величины с у м м а р 
ного с ж а т и я  ш м л р е е с о р а ,  тем п ератур  Тз и Т н, степени двухкон- 
турности и р я д а  других п ар ам етр о в  в условиях расчетны х по 
компрессору, а последние зач астую  не совпадаю т с условиями, в 
которых вы полняется  исходный термодинамический расчет  д в и 
гателя. В связи с этим в первон ачальны х  терм один ам и ческих  р а с 
четах учиты вать  р азб и вку  я к, к. п. д. ком прессора и турбины  
и т. п. по к а с к а д а м  обычно бы вает  нецелесообразно , т а к  как  расчет 
основных п ар ам етр о в  турбоком прессора , в том числе и н аи в ы го д 
нейшего распределен ия  работы  сж а т и я  м еж ду  к аск ад ам и ,  только, 
предстоит произвести. П оэтом у и зл а га е м а я  м етодика п ер во н а 
чального термодинамического  расчета  Г Т Д  оперирует с с у м м а р 
ными степенями сж ати я  и расш и рения  в турбоком прессоре. 
Основные соображ ен и я  по выбору п ар ам етр о в  рабочего п р о 
цесса даю тся  в соответствую щ их р а зд ел а х  д л я  каж до го  ти п а
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Г Т Д  в отдельности. М етоди ка  терм один ам и ческих  расчетов Г Т Д  
д ан а  в т аб л и ц ах  вместе  с соответствую щ им числовым примером.

У читы вая  тот факт , что больш инство студентов пользуется  при 
расчетах  обычной логариф м и ческой  линейкой, м асш таб  д и агр ам м  
л — i в прилож ении к настоящ ем у  пособию уменьш ен в 10 р аз  по 
сравнени ю  с обычным м асш табом  этих д и а гр а м м  д л я  и н ж ен ер 
ных расчетов [13], что значительно убы стряет  поиск нуж ны х з н а 
чений.

В связи с этим же обстоятельством для расчета ряда  парамет
ров применены упрощенные формулы. Так, например, для расчета

'Г* •* / \ 2темп ературы  Т „ вместо г„ =  г„ +  (gp-g-g) использовано менее тру

доемкое уравнение
7'* _  7  I V2 ■
1 н -  1 н ' 2010

Д л я  расчета  р асхода  топлива  т а к ж е  использовано менее тр у 
д оем кое  уравнени е  (Т. М. М елькум ов  [3]).

Q  <У («зг -  «2»>

Т " и - 1 к с - ( ‘З г - 4 У
С огласн о  работе  [3], м ак си м ал ь н ая  погреш ность этого у р а в н е 
ния не п ревы ш ает  1,5%. П ользован и е  этим уравнени ем  зн ач и 
тельно упрощ ается , если всегда  брать  значения  г'зг только  при 
одном стан дартн ом  значении состава  смеси. А втором д ается  со
ответствую щ ая поп равка  к у к азан н о м у  уравнению  — ка, (п ри ло
ж ен ие  2 ) д л я  случая  использования  стан дартного  значения 
ссг =  4.

П рим енен ы  и д руги е  способы сни ж ения  трудоем кости  р асче
тов. Так , например, производить расчет  оптимального  р асп р ед е
л ен и я  энергии в дв и ж и тел е  по и злагаем ой  м етодике не требуется. 
Критерии оптимального  распределен ия  (например я Снв у Т В Д  и 
Лкцопт У Т Р Д Д )  даю тся  непосредственно на гр а ф и к а х  типовых з а 
висимостей. И зл а г а ем ы е  типовые примеры д аю т представлени е  о 
п а р а м е т р а х  современны х авиационны х Г Т Д  в условиях  полета и 
при взлете.

Д л я  уни версальности  эти прим еры  выполнены по более точ
ны м  д и а г р а м м а м  л — г-функций с числом зн ач ащ и х  цифр, соот
ветствую щ им требовани ям , п р ед ъ являем ы м  к инж енерны м р а с 
четам.

П ри  необходимости точность расчетов студентом т а к ж е  м о
ж е т  быть повы ш ена путем использования  Э В М  или других счет
ных устройств, с применением  более точных значений л — i- 
ф ункций [13].



Г л а в а  1

ВЫБОР К. П. Д . И К О ЭФ Ф И Ц И ЕН ТО В ПОТЕРЬ  
В ЭЛЕМ ЕНТАХ Г А ЗО В О ЗДУ Ш Н О ГО  ТРАКТА ГТД

§ 1.1. Входной канал

Входной кан ал  д ви гател я  д о лж ен  обесп ечивать  подвод  во з 
д у х а  к компрессору с мин им альны м и гидравлическим и потерями 
и с возм ож н о  более равном ерны м  полем скоростей. П ри  у стан о в 
ке Г Т Д  н а  сам олете  входному к ан ал у  д ви гател я  часто  предш ест
вует воздухозаборн и к  (входной д и ф ф у зо р ) ,  являю щ и й ся  п р и н ад 
леж ностью  конструкции сам олета . Г идравлические потери в с а 
молетных в о зд ухозаборн и ках  существенно отличаю тся  у с а м о л е 

т о в  различны х типов и конструкций. П оэтом у  при расчетах  х а 
р актеристик  дозвуковы х Г Т Д  эти потери обычно не принимаю т 
во внимание, а влияние их на характери сти ки  Г Т Д  учиты ваю т в 

-самолетных конструкторских бюро при компоновочных п р о р аб о т
ках Г Т Д  д л я  конкретного сам олета . ,

Т аки м  образом , при расчете Г Т Д  п ар ам етр ы  на входе в к о м 
прессор определяю тся  следую щ и м  образом:

7 1 =  71  =  7 \ , ( l + 0 , 2 M 2) =  r H+ ^ i ;

р\ =  / V  0 Г  3 о =  /£ •< * « .

где aj — коэффициент восстановления полного давления во входном 
канале двигателя (участок 0-1 на схеме Г Т Д , стр. 89); 

а0 — коэффициент восстановления полного давления до входного 
канала двигателя (участок Н -0  на схеме Г Т Д , стр. 89).

У Г Т Д , предназначенных для дозвукового полета, обычно пола
гают а0 =  1,0 .

У ГТД, предназначенны х д ля  сверхзвукового  полета, вели
чи н а  о  о обычно за д а е т с я  в виде стан дартной  зависи мости  от
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числа М  полета, одинаковой д ля  всех типов сам олетны х входных 
д иф фузоров .

Процесс во входном канале двигателя изображен на рис. 1.1 в 
диаграмме i — S.  Потери во входном канале зависят от  величины

где

?п =

С\ . 
акр.

1ад 1ад

При этом коэффициент о, 
ся:

" ( У  ад )

\  1 - 1 = 1  
к  +  1

А "

9 н

* - 1

Г к  —  1

L 1 ■ б Г

- 1

равняет-

Рис. / . / .Д и а г р а м м а  г—S про
цесса во входном канале ГТД К а к  следует из уравнени я

( 1.1), гидравли ческие  потери во 
входном кан а л е  зав и сят  от его проф илировки  и длины, а т а к ж е  
наличия р ади альн ы х  стоек (<рв) и от величины расчетной скорости 
на входе в компрессор (/,]).

Обычно =  0,5-т-0,7 и ср„ =  0,97д -0 ,99.
С помощ ью уравнени я  (1.1) м ож н о  установить, что у хорош о 

спроф илированного  и короткого входного к а н а л а  д ви гател я  ко э ф 
фициент ст 1 б ли зок  к единице: о, =  0,995—0,99.

П оэтом у для  Т Р Д  и Т Р Д Д ,  в зависимости  от конструкции 
входного кап ала ,  обычно принимаю т щ =  1,0 или о, =  0 ,99 .

У турбовинтовых и турбовальн ы х  двигателей  входные кан алы  
обычно длиннее, сн аб ж ен ы  р ади ал ьн ы м и  стойками и имеют более 
слож ную  конфигурацию . Д л я  них часто  принимаю т oi =  0,98.

О днако  иногда встречаю тся  ТВд, особенно в 'д и ап азо н е  м а 
лых мощностей, у которых

о, =  0,97 -д- 0,96.
И з уравнени я  (1.1) видно, что при фв =  const Величина щ з а 

висит только  от р еж и м а  р або ты  компрессора. В связи  с этим 
потери, х ар актер и зу ем ы е  величиной о ь  у двигателей, имеющих 
короткие входные кан алы , нередко вклю чаю т в характери сти ку  
компрессора. Тогда во всех условиях полета п олагаю т oi =  1,6. 
Н аи б о л ее  типичный пример тому — лем нискатн ы е входные н а 
садки, ш ироко прим еняем ы е при стендовых испытаниях ГТД, 
для  которых часто принимаю т oi =  a BX= l , 0 .

Учет потерь полного д авл ен и я  до входного к а н а л а  д в и гате 
ля  (оо) при сверхзвуковы х скоростях  полета связан  с возни кн о
вением скачков уплотнения Д л я  расчета  Г Т Д  величину о0 м о ж 
но приним ать  по дан ны м  д ля  2д-3-скачковы х систем, приводи
мым в л и тературе  по газовой динамике.
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Величину 0 вх =  сто • oi у ГТ Д , рассчи танн ы х на сверхзвуковой  
полет, обычно реком ендуется  приним ать  в следую щ их пределах :

м 0 1 ,0 1 ,7 2 ,0 2 ,2 2 ,5 3 ,0

с вх о д а - к  т о о о д а  л-0,99 0 ,9 2 4 -0 ,9 5 0 ,8 7 4 -0 ,9 2 1 0 ,8 4 4 -0 ,9 0 0 ,7 6 24 -0 ,8 5 0 ,6 4 4 -0 ,7 6

И н о гд а  величину о0 з а д а ю т  специальны м  уравнением . В СШ А, 
наприм ер, ее принято определять  по ф орм уле

о0 =  1— 0,1 ( М — 1) *’5.

Следует  иметь в виду, что в справочниках  по авиационны м  
Г Т Д  все дан н ы е  двигателей  при М  =  0, если это не о говаривается  
особо, приводятся, к а к  правило, при стВх =  ГО, что соответствует 
резу л ьтатам  их стендовых испытаний с лем нискатн ы м  входным 
н асадком .

§ 1.2. Компрессор

Я в л я ясь  одним из основных элементов ГТД, компрессор обес
печивает  необходимую  степень повыш ения д авл ен и я  в рабочем  
ци кле  дви гателя  (зтк) и подает  в к а м е р у  сгорания  и турбину 
необходимый р асход  воздуха  (G B).

Больш инство  современных Г Т Д  имеет многоступенчатый осе
вой компрессор. У лучш их осевых компрессоров к настоящ ем у 
врем ени достигнут высокий уровень  аэродинам и ческого  совер
ш енства, который хар ак тер и зу ется  следую щ ими м акси м альн ы м и  
зн ачен и ям и  политропического к. п. д.:

(Чпол)га„  =  0 , 9 0 + 0 , 9 1 ,

/ / ,
^  П О Л  —

п —  1

И поЛ+ И г
(1.2)

1
где  Япол — политропическая  рабо та  сж атия^

Н г — рабо та  гидравлических  сопротивлений.
В зависимости  от исходной кинем ати ки  ком прессора, т щ а 

тельности изготовления, возм ож н ости  обеспечить м иним альны й 
р ад и ал ь н ы й  зазор , весовых соображ ен и й  и т. п. значения  поли 
тропического к. п. д. у современных осевых компрессоров могут 
получаться  на несколько процентов меньш е указан н ы х  выш е м а к 
сим ально-достигнуты х значений. Так , например, д л я  вы полнен
ных ступеней х ар ак тер н ы  следую щ ие м акси м альн ы е  значения 
к. п. д.

1 Стандартное значение, иногда употребляемое для условного учета не
благоприятного влияния сверхзвукового входного диффузора на тягу ГТД.

2 По данным фирмы Л окхид на СПС США будет применена 5 —  скачковая
система с 0 Вх«О ,9  при М = 2 ,7 .



Дозвуковые ступени (“ Красч «  1,15 л- 1,35) — т1пол «  vjcx =  0,88 л - 0 ,9О 
Околозвуковые ступени ( " Красч «  1,4 л - 1,7) — г1пол да 0 ,85 л- 0,88. 
Сверхзвуковые ступени (^Красч 1,9 — 2,0) — у]пол <  0,81 л- 0,85.

Т аки м  образом , в ы б р ав  величину я к и нам ети в  число ступеней 
(zK) компрессора, м ож но ориентировочно оценить необходимы й 
тип ступеней и ож и даем ую  величину их п о д т р о п и ч е с к о г о  к. п. д.

И н огда  тип ступеней вы бирается  заранее , исходя из тр ебу е 
мого значения к. п. д. или весовых соображ ений , и т. п. П ри этом 
принимаю т во внимание, что применение дозвуковы х ступеней с 
высокими значениями к. п. д. предпочтительнее д ля  тех ГТД,. 
у которых в зад ан и и  на проектирование особо о говаривается  
низкий удельный расход  топлива или которые п ред н азн ачаю тся  
д ля  сам олетов  с больш ой дальн остью  полета.

О колозвуковы е ступени на современных ком п рессорах  наиболее  
часто  применяю т в качестве  входных ступеней. Н аи б о л ее  типич
ный пример их применения — вентиляторны е ступени Т Р Д Д .  
Ц еликом  околозвуковы е ком прессоры могут о к азаться  целесооб
разны м и д ля  скоростных, маневренных и легких самолетов.

С верхзвуковы е ступени пока получили небольш ое р асп рост 
ранение. В современны х авиаци онны х Г Т Д  их иногда уп о тр еб 
ляют, например, в качестве  входной ступени у м ал о габ ар и тн ы х  
осецентробеж ны х компрессоров.

Z

( Я с т ~  У л к)-

L Политропический к. п. д. 
хорош о х ар актер и зу ет  степень 
аэродинамического  соверш ен ст
ва лопаточной машины. П ри 
равном  соверш енстве ступеней 
его величина не зависи т  от их

Рис. 1.2. Диаграмма i— S  про
цесса сж атия в компрессоре

Р **  числа в компрессоре. О дн ако  в 
термодин ами ческих  расчетах  
Г Т Д  политропический к. п. д. 
не наш ел  применения, т а к  как  
точно определять  п о к а за те л ь  
политропы при в ари ан тн ы х  
р асчетах  довольно сложно. При 

' g  расчетах  и эксперим ентах  по г а 
зотурбинны м  д ви гател ям  обы ч
но использую т ади абатический  
к. п. д. компрессора.

(1.3)
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я ад.к =  ; 2*ад_  _ А _  л /?7 1  ( я к* -  1J,

где Ci ад находят расчетом из уравнения адиабаты:
к- 1

гр* гр* ^  k
* 2 ад — * 1'

или, применяя термодинамическую функцию

Г (71 ад) =  К (7-:).Гк.
В одноступенчатых осевых компрессорах в связи с малой вели

чиной я Кст имеем / 7 П0Л«  /7 ад. П оэтому согласно (1.3)

Л а д с т  Д  пол  • ст  ^  Д  ет -

Таким образом , д л я  одноступенчатого осевого ком п рессора  
мож но вы би рать  значения  ади абатического  к. п. д. по реком ен
д ац иям  д л я  политропическото к. п. д.

В многоступенчатом осевом компрессоре, составленном  из сту
пеней с равны м  аэродинам и чески м  соверш енством  (т]сТ~ c o n s t ) ,  
в связи  с выделением  тепла  вследствие дополнительной за т р а ты
работы  на преодоление сил трения в преды дущ их ступенях, сум 
ма ади абатических  работ  отдельных ступеней получается  больше- 
адиабатической  работы  компрессора. Н апри м ер , на рис. 1.2 в и д 
но, что # аД1 + 7 7 аЯ:) > Я а д к. П оэтом у величина адиабатического- 
к. п. д. ком прессора получается  меньш е к. п. д. со ставл яю щ и х  
его ступеней. Чем  больш е степень повы ш ения д авл ен и я  в. 
компрессоре л к, тем больш е разл и ч аю тся  т]к и Цст — Цпол- Таким: 
образом , чем больш е в ы б и р а е м ая  величина л к, тем меньш им 
значением  ади абатического  к. п. д. ком прессора следует  
зад ав ать ся .  Н а  рис. 1.3 п о к азан а  зависи м ость  величины а д и 
абатического  к. п. д. ком прессора от степени повыш ения д а в л е 
ния в компрессоре при разли чн ы х  значениях  вы бран ного  поли- 
тропического к. п. д. [1]. Этим граф и ком  следует пользоваться  при 
назначении ади абатического  к. п. д. компрессора, после того, к а к  
вы бран ы  величины я к и г)Пол =  л ст. Н епосредственное и сп ользо
вание зависимостей рис. 1.3 д л я  оценки ади абатического  к. п. д.. 
компрессора возм ож н о  в том случае, если допустимо за д а в а т ь с я  
средним значением  п о д т р о п и ч е с к о г о  к. п. д. ступеней, со став л яю 
щих компрессор (цст-сред). О ценка сум м арного  адиабатического- 
к. п. д. компрессора, у которого политропические к. п. д. ступеней 
значительно различаю тся , как  например, в случае  осецентро
беж ного компрессора, производится  с. помощ ью  зависимостей: 
рис. 1.3 следую щ им образом.

1. Ориентировочно распределяют величину тека =  к Кос-т:к м еж д у  
центробежными и осевыми ступенями (например, исходя из у . »  
« 2 , 5  ж  3,5). ' Ц' 6

2. Задаваясь г, пол осевых ступеней, по величине ~1<ос находят зн а
чение адиабатического к. п. д. л к
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Рис. 1.3. Зависимость достижимых значений адиабатического к.п.д. многоступен
чатого компрессора от степени повышения давления при неизменных значениях

к.п.д. ступеней

3. Определяют работу осевых ступеней.

Н  =

/г-1

‘  г  A R - ^ r « - ч - т м т — < <  -  о
х ' К О С < к о г  -0с- k  * .К' “ ОС

и температуру T l ос^  7\* +  ■

4. Вычисляют работу центробежной ступени

/ Ч ,  =  А  ^ - - ^ Г  ( " 5 -  1) -  0 .24 ( « £ -  1).

г д е  обычно 7)Кц6_ :=ё 0,78 0,80.
5. Н аходят  искомую величину суммарного адиабатического к. п. д. 

осецентробежного компрессора
И лI к

711(2 =  И  + н к >
“ О С к Ц О .

ft-1 /г-1

где ^  л я г : к *  - 1 ) - о , 2 4 т : ( <  - 1).

При оценке величин / / к удобно использовать вспомогательные
/г — I

таблицы ттк* =  / ( я * )  (приложение 5).
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П ри проектировании Г Т Д  сравнительно  небольш их разм ер о в  
(напри м ер , при GB# < 1 0 - : -2 0  кГ/сек)  на величине к. п. д. осевого 
ком прессора начинаю т зам етн о  ск азы в аться  м алы е  абсолю тны е 
разм еры  элементов его проточной части (влияние ради ал ьн о го  з а 
зора, пограничного сл о я  на стенках  т р а к т а  и т. п.). В этих сл у 
чаях , при вы боре к. п. д. ориентировочно мож но приним ать  пон и
ж ение его относительно реком ендованн ы х значений (ApKj), по з а 
висимостям  рис. 1.7, полученным статистическим путем.

ГТД, у которых проявляется  зам етн ое  влияние абсолю тны х 
разм еров  компрессора или турбины  на их к. п. д., условим ся  н а 
зы вать  м алоразм ерн ы м и .

Д о  сих пор р а ссм атр и в ал ся  выбор максимальных расчетных 
значений к. п. д. осевого компрессора. С ледует  иметь в виду, что эти 
значения к. п. д. не всегда соответствуют расчетным р еж и м ам  ГТД. 
Х арактери сти ка  ком прессора обычно такова ,  что м а к с и м а л ь 
ные значения  к. п. д. достигаю тся  лиш ь в определенном д и а п а 
зоне числа оборотов, а следовательно, и р асхода  G B<). Н а  рис. 2.3 
даны  типичные зависимости  д л я  к. п. д. ком прессора у  ГТ Д , п ред 
назн аченн ы х д ля  сверхзвуковы х и дозвуковы х скоростей полета. 
П ротекан и е  к. п. д. ком прессора здесь д ается  в зависимости  от 
относительного изменения приведенного расхода  во зд у х а  GBq. По 
рис. 2 .3 , с помощ ью рис. 2.1 и 2 .2, м ож н о оценить по величине 
Gв0 расч, допустимо ли в намеченном термодинамическом  расчете  
Г Т Д  за д а в а т ь с я  м акси м альн ы м  к. п. д. компрессора. Так , например, 
по рис. 2.3 видно, что при расчете взлетного  р еж и м а  сверхзвуко
вого Т Р Д  недопустимо з а д а в а т ь с я  м акси м альн ы м  к. п. д. ком п рес
сора, а следует  принимать его на 3-:-7% ниже. Т аки м  образом , 
влияние расчетного р е ж и м а  Г Т Д  и условий полета на величину 
к. п. д. ком прессора (Лг)к2) оценивается  по зависи м остям  рис. 2.3, 
основы ваясь  на величине относительного изменения п рои зводи
тельности ком прессора в условиях полета по сравнению  с у с л о 
виями взл ета  — GBq .

П ри ЭТОМ Г)ки =  Т]к0 + А ц к 2-
Если, например, при сверхзвуковом  полете величина Gbo =  0,8, 

то из рис. 2.3 следует, что % н _>11к0 и, следовательно, м а к с и м а л ь 
ное расчетное значение к. п. д. компрессора нуж но приним ать  
только в условиях  сверхзвукового  полета, а в' условиях  в зл ета  
к. п. д. ум еньш аю т на величину Ацкг-

К огда при дозвуковом  полете величина Gno]> l ,0 ,  то из рис. 2.3 
следует, что наоборот < % 0 и, следовательно, м акси м альн ое
расчетное значение к. п. д. ком п рессора  нуж но при ним ать  только  
д л я  взлетного  реж и м а , а в условиях  полета к. п. д. ум еньш аю т на 
величину Лг)к2-

П ри  расчете Г Т Д  на высотах, больш их 11 км,  м о ж ет  п отребо
ваться  дополнительное у м еньшени е .. в.ы бранн о-го" знцч ен и я к. п. д.
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ком прессора в связи  с пониженным давлением , б л аго д ар я  чему 
числа R e K вы ходят  за  пределы зоны автомодельности (рис. 1.8). 
У м ал о р азм ер н ы х  Г Т Д  (Д в0<  10-:-20 кг /сек) ,  в особенности при 
применении узких лоп аток  (bK<C20-f-25 м м ) ,  влияние пониж енного  
числа R e K на к. п. д. компрессора м ож ет  проявляться  и н а  вы со
тах, меньш их 11 км.  В стадии начальн ого  проектирования  число 
R e K возм ож н о  ориентировочно оценить в тех сравнительно ред 
ких случаях, когда известны геометрические р азм ер ы  по ком прес
сору прототипа или его продольны й р азрез:

R e  =
< к  S - V .  с р ^ ’с р ’

где средняя ширина лопаток компрессора

Ьс Р =  bi + h ^ - - - + h " [м].  (1.4)

Средняя проходная площадь в тракте компрессора

Fcv  =  Fx ^ Гг [м2], (1.5)

а коэффициент вязкости а ср берется по температуре
Т п -f- Т

Т с р = - ^ г ^ -  о - 6)

Если получаем ы е значения  числа й)ск< 2 .1 0 5, то величину г|к 
следует вы бирать  ни ж е м акси м альн ы х  значений д ля  данного  к о м 
прессора, используя зависимости, имею щ иеся в литературе  по л о 
паточным м аш и нам . Н а  рис. 1.8 даю тся  ориентировочные з а в и 
симости такого  типа, полученные статистическим путем, а в главе  
7 — подробный пример оценки влияни я  числа Re  на % . В тех слу 
чаях,- когда  необходи м ы е геометрические р азм ер ы  прототипа не
известны, для  п редварительн ы х расчетов Г Т Д  ориентировочно 
полагаю т, что до высоты 14-:-18 км  поп равлять  к. п. д. ком 
прессора в связи  с влиянием  пониженного числа R e K не т р е 
буется (у м ал о р азм ер н ы х  Г Т Д  — до высот 8-:-11 км ) .

Ч то к асается  цен тробеж ны х компрессоров, то м акси м альн ы е  
значения  ади абатического  к. п. д. в одной ступени здесь обычно 
составляю т г|к ж 0 ,76-:-0 ,80  и меньш е зави сят  от величин Gn„ и 
числа R e K. Верхний предел указан н ы х  значений обычно д о сти га
ется в осецентробеж ны х ком прессорах, или при закры ты х  схе
мах кры льчаток .

Т аки м  образом, при выборе величины ади абатического  к. п. д. 
ком прессора д ля  проведения исходного термодинамического  р а с 
чета д ви гател я  необходимо учиты вать  целый р яд  факторов:

1. Аэродинамическое совершенство ступеней компрессора (т)ПОл)-
2. Величину расчетной степени повышения давления в компрессо

ре тгк. [ Vj Kmax =  f  ( ггк> 4 по л)  ] •

3. Абсолютные размеры проектируемого компрессора [(Дг(К1 =
=  / ( С в 0р)Ь 
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4. Расчетный режим двигателя и условия полета [Дг|К2=  / ( G „ 0 )].
5. Влияние понижения числа R e  на высотных режимах Г Т Д  

[ДЧк, =  f ( R e K)\.
В итоге т(к =  ^ к тах+  Д ^ к, +  Ау1к= +  а 4 Кз.

§ 1.3 Камера сгорания

В этом важ н ей ш ем  элементе  Г Т Д  рабочее тело д о лж н о  н а гр е 
ваться  до задан н ого  значения темп ературы  Т* ( Т ф ) с м и н и м ал ь
ными потерями д авлен и я  и тепла. Р а зл и ч а ю т  основные к ам еры  
сгорания, расп о л агаем ы е  перед турбиной ГТД, и ф орсаж ны е, за  
которыми обычно р асп о л агается  только реактивное сопло. В свя 
зи с отмеченным отличием эти два  вида кам ер сгорания  имеют 
свою специфику, которая  сущ ественна при выборе величин о и с, 
необходимых д л я  термодинамического  расчета ГТД.

а) Основные камеры сгорания.
В этих кам ерах , в связи с их располож ен ием  м еж ду  к о м 

прессором и турбиной ГТД , возм ож н о  применять весьма н еб оль
шие скорости потока и сравнительно  невысокие степени подогрева

еу2-ф2,5^ , соответствующ ие и =  34-5. С редняя  скорость во

входном сечении таких  кам ер  обычно соответствует Ак.с<0,1  у-0,15, 
б л аго д ар я  чему полный напор в кам ере  пон иж ается  незначительно. 
П оэтом у процесс подвода тепла  в них весьма близок к случаю  
р =  const .  П олное давлен и е  на выходе из основных кам ер  сгорания 
равняется

•Р *
Р 3 =  Р 2 ‘ З к. с.

В еличина о к-с, учи ты ваю щ ая  к ак  гидравлические, т а к  и тепловы е 
сопротивления в основных к ам ерах  сгорания  ГТД, обычно сос
тав ляет

=к. е. =  0,92 -к 0,96.
П ри вы боре значения  а кс следует учиты вать  тип и назн ачени е  
Г Т Д  и кам еры  сгорания.

Что касается  типа конструкции кам ер  сгорания, то обычно л у ч 
шие результаты  по а кс относятся  к кольцевым кам ер ам  с го р а 
ния, а худшие — к трубчато-кольцевы м  и в особенности к инди
видуальны м  кам ер ам  сгорания.

Тип Г Т Д  и его назначение  о т р а ж а ю т с я  на г а б а р и та х  ту р бо к о м 
прессора и кам еры  сгорания, а это приводит к изменению у р о в 
ня скорости потока в кам ере  сгорания — Ак с - П ри  увеличении 
скорости Як-с- коэффициент ок-с- ум еньш ается . П ри п роекти ро
вании газотурбин ны х двигателей  ч ащ е  всего меньш ие значения  
Ок-с- д л я  одинаковы х типов кам ер сгорания получают на Т Р Д ,  
а больш ие на Т Р Д Д  и ТВД .

К ачество  горения в кам ере  х ар актер и зу ется  коэфф ициентом  
полноты сгорания. В основных кам ер ах  сгорания  соврем енны х 
Г Т Д  полнота сгорания обычно весьма высокая.
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СК. с. =  0,96 — 0,985,
тогда

°о лохл ^'зя_4 *2a=co) ,, (1 7^
Т ,  J  ■ .* 7* ' Л-а, V • /

u ' S k .  с. ' гЗа = 4  г2а==оэ)

где для отечественных керосинов — Н„  =  10250 ч -  10350 ^  -•

(Г О С Т  4138— 49, 7149— 54 и ТУ 53555 на керосины Т-1, ТС-1 
и Т-2). З н а я  величины | кс и GTсек, по уравнению  (1.7) мож но 
вы числить среднемассовую  тем п ературу  н агрева  га за  в кам ере  
сгорания  — Т3*. В п ракти ке  расчетов хар актер и сти к  Г Т Д  в ы б 
ранные значения | к.с и а к.с. принято сохранять  постоянными. О б ы ч 
но прим еняем ое в расчетах  значение Н„ =  10250 кк ал /кГ .  

б) Форсажные камеры сгорания
Д и а м е тр  этих кам ер  обычно определяет  га б а р и т  двигателя . 

П оэтом у в них требуется  прим енять более высокие скорости пото
ка. С редняя  скорость во входном сечении таки х  кам ер  обычно 
соответствует Яф.к =  0,2-4-0,27. П оэтом у  потери полного давлен ия  
в ф о р саж н ы х  ка м е р а х  сгорания  достигаю т значительны х величин. 
П олное д авлен ие  на выходе из ф о р саж н ы х  кам ер  равняется :

Рф =-- Р а-аф. к. — у Т Р Д Ф ,

Р% =  Т’см-аф. к. — У Т Р Д Д Ф ,

Я*Ф = Я*„-оц-оф.к. - у  Т Р Д Д Ф ” .
Зд есь  Оф к =  ох-ст.
0 Х =  0 ,92  м-0,95 — коэффициент восстановления полного давления 

при «холодной» продувке ф о р саж н о й  камеры,. 
От —: коэффициент, характер и зу ю щ и й  пониж ение  

полного д ав л ен и я  в к ам ер е  вследствие те п л о 
вого сопротивления.

К оэф ф и ц и ен т  сгх обычно приним аю т постоянным на всех р е 
ж и м ах .

Величина от зависи т  от р еж и м а  работы  д ви гател я  (степени 
ф о р с а ж а ,  скорости /.ф.к ) и конструкции ф орсаж н ой  камеры.

В главе  6 дается  расчетная  зависимость  ат =  /  I >ф,к..,та, ф' I
'  ВХ ф;К '

д л я  случая  подвода тепла  в трубе  постоянного сечения, которой 
молено пользоваться  д ля  оценки величины о т при проектных р а с 
четах Т Р Д Ф  и Т Р Д Д Ф  (рис. 6.5). П ри  этом следует иметь в виду, 
что у современных Т Р Д Ф  наи более  употребительны  следую щ и е  
ди ап азо н ы :

Хф.к. =  0 , 2 2 - 0 , 2 5 ,

Т’Фш.х =  1800 — 2000 °К (аФтк1 ^  1 , 1 5 -  1,35).

П олн ота  сгорания в ф о р саж н ы х  кам ер ах  обычно получается  
меньшей, чем в основных, и зачастую  сильно зависи т  от степени. 
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ф о р с аж а  (ссф) и абсолю тных величин д авлен и я  и тем п ературы  
на входе в ф о р саж н у ю  камеру.

З н ачения  полноты сгорания в ф о р саж н ы х  ка м е р а х  соврем ен
ных Г Т Д  обычно нах о д ятся  в ди ап азо н е  £ф.1: =  0,88-6-0,95, при 
этом меньш ие значения  соответствуют больш им степеням ф о р 
саж а .

В п редварительн ы х  проектных расчетах  обычно приним аю т 
till.]; =  const .

В таких случаях  выбирают величину ?ф. к. в диапазонах 

?Ф. к. =  0,92 -и 0,95, если <хф «  2,0;

?Ф. к. =  0,88 л - 0,92, если а ф д е  1,3.

Н а  больш их вы сотах  полета при понижении д авлен и я  в ф о р 
саж ной кам ере  ни ж е 0,5-:-1,0 к Г /с м 2 полнота сгорания  ум ен ь 
ш ается . В этих случаях  д л я  оценки величины Еф.к следует п оль
зоваться  у к азан и я м и  специальной литературы . В п р ед в ар и тель 
ных расчетах  величину |ф.к мож но приним ать  но ниж нему п ре
делу  у казан н ы х  выш е значений.

§ 1.4. Турбина

В аж н ейш и й элемент Г Т Д  — га зо в а я  турбина — приводит во 
вращ ен ие  компрессор, воздуш ный винт, агрегаты , о б сл у ж и ваю щ и е 
д вигатель  н сам олетны е системы, и т. п. Больш ин ство  современных 
Г Т Д  имеет многоступенчатые осевые турбины.

К  настоящ ем у  времени в лучш их осевых турби н ах  достигнут 
высокий уровень  аэродинам ического  соверш енства, который, к а к  и 
в случае компрессора, м ож ет  быть о х арактери зован  величиной по
литропического к. п. д.

к

п - 1
где Н пол — политропическая работа расширения,

Н г — работа гидравлических сопротивлений.
И спользование  политропического к. п. д. удобно при оценке к. п. д. 
многоступенчатых турбин, т а к  к ак  при равном совершенстве ступе
ней его величина не зависит от их числа в турбине и от величины 
я ст- М акси м ал ьн ы е  значения  достигнутого политропического к. п. д. 
современных турбин составляю т: (цпол)тах — 0,91 -6-0,93.

В зависимости от нагруж енности  ступеней, возм ож ности  обес
печить м инимальны й ради альн ы й  зазор , тщ ательности  изготовле
ния, весовых соображ ений  и т .п .  значения  политропического к. п. д. 
у современных осевых турбин могут получаться  на несколько п ро
центов меньше у казан н ы х  выше м аксим ально-достигнуты х зн а ч е 
ний. Так, например, для  выполненных ступеней хар ак тер н ы  сле
дую щ ие значения  политропического к. п. д.:
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н е о х л а ж д а е м ы е  ступени при оптимальной н агрузке  / / Ст ) ~ 3 0 - 7  
-н-50 кк ал /к Г )— т]пол =  0,90-уО,91;
сильно н агруж ен ны е н ео х л аж д аем ы е  ступени ( / / ст~  60Т-70 ккал/кГ) 
— пол =  0,87-1-0,89;
сильно н агруж ен ны е ступени с охлаж ден и ем  — 7]ПОл =  0 ,86— 0,89.

Т аки м  образом, оценивая  величины л т и 7 3* и наметив чис
ло  ступеней турбины, мож но ориентировочно определить их на- 
груж енность, а по ней — о ж и даем ую  величину политропического 
к. п. д.

В стадии проектного термодинамического  расчета  нагруж ен- 
ность ступеней турбины возм ож н о  оценивать только  по величине

k , г j
потребного теплоперепада  турбины: Я т =  j .— j A R T 3 1 fe-i 

-  *

где у]т условно принимаем равным 0,9. 
Откуда

г г  Н т о,25/7 _ — — === - • /  п

При оценке величины Н ст удобно использовать вспомогательные таб- 

1 ^ =  / ( ^ т )  (приложение 5).лицы 1 /г-1

В дальн ейш ем , при расчете основных разм еров  турбок ом прес
сора, появляется  возм ож н ость  уточнить вы бран ное  значение к. п. д.,

п ользуясь более строгим критерием нагруж енности  -q— . О кон

чательное значение к. п. д. турбины  определяется  в результате  ее 
газодинам ического  расчета.

И н огда  нагруж ен ность  ступеней турбины определяю т заранее , 
исходя из требуем ы х значений к. п. д., весовы х соображ ений  и т. п. 
П ри  этом принимаю т во внимание, что применение ступеней с в ы 
сокими значениями к. п. д., при водящ ее  к некоторому утяж елен ию  
турбины, предпочтительнее д л я  тех ГТД, у  которых в зад ан и и  на 
проектирование особо оговари вается  низкий удельны й расход  топ 
ли ва ,  или которые п ред н азн ач аю тся  д ля  сам олетов  больш ой д а л ь 
ности. Сильно н агруж ен н ы е  ступени у современных Г Т Д  чащ е 
всего применяю тся в вы сокотем пературны х турби нах  в качестве 
первых ступеней с целью значительного сни ж ения тем п ературы  
га за  в последую щ их ступенях. И н огда  требовани я  к весу Г Т Д  
застав л яю т  идти на уменьш ение числа ступеней, что приводит к 
м аксим альн ой  нагруж енности  всех ступеней турбины. Т а к а я  н а 
груж енность  м ож ет  о к азать ся  целесообразн ой  д л я  скоростных, 
маневренных и легких  самолетов.

П ри  расчетах  и эксперим ентах  по газотурбинны м  двигателям , 
а т а к ж е  при расчете турбин политропический к. п. д. не наш ел 
применения, здесь обычно пользую тся  ади абатическим  к. п. д. т у р 
бины (рис. 1.4.)
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Величины /4ад (при расчетах ТВД) или тгт (при расчетах  Т Р Д )  н ах о 
дят  по уравнению адиабаты:

т*
1 4ад т;

или, применяя термодинамическую функцию к(Т):
_1_
7Г’Д П а д )  =  Г . ( Т з) •

В случае ТВД величину Н т вычисляют, задаваясь лт
р *

Jj3_ 
р ** Л IT П

И г г г .

Д ля Т Р Д  величина И т известна — Н т =  Н к- в этом случае вели
Г

чину тсх вычисляют, определяя

я „
1аад= 1ъ ■

Н а  рис. 1.5. п о к азан а  за в и 
симость величины  а д и а б а т и 
ческого к. п. д. турбины  от 
степени расш и рения  в ту р би 
не при разли чн ы х  значениях  
вы бранного  полнтропического 
к. п. д. [12]. И з гр аф и ка  ви д 
но, что в противополож ность 
ком прессору у турбины  при 
Ппол =  const  в связи с т а к  н а 
зы ваем ы м  «возвратом  теп
ла» . значения  адиабатического  
к. и. д. в о зр астаю т  при увеличе-

3

Рис. 1.4. Диаграмма i—S про
цесса расширения в турбине

нии степени расш ирения. Б л а г о д а р я  «возврату  теп ла»  в лучш их 
многоступенчатых авиационны х газовы х турби нах  (т]По л ~  0,91 д-0 ,92) 
достигнуты вы соки е  значения ади абатического  к. п. д .1.

0,93Д-0,94,Л т

1 Как следует из определения к. п. д., энергия выходящих из турбины газов 
используемая для создания реактивной тяги ГТД, не включается в потери авиа
ционной газовой турбины, что несколько повышает абсолютные значения достиг
нутых к. п. д. по сравнению с к. п. д. стационарных ГТУ.
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П о рис. 1.5 м ож н о установить, что значения  ади абатич еского  
к. п. д. ступени (г)Ст) у 'о д н о сту п ен ч аты х о севы х  турбин ( я Трасч ~  
~ 2 ц -2 ,5 )  м ало  отличаю тся  от значений политропического к. п. д. 
(т)ст> Рпол примерно на 0,5-Т-1,0% ). В л и тературе  по турби нам  
чащ е встречаю тся  реком ендации по выбору величины ргт. Рис. 1.5. 
п озволяет  при оценке к. п. д. многоступенчатой турбины  пользо- 
ВЭТЬСЯ КЯК В6ЛИЧИН0Й Т]пол> ТИК И Т]ст (при ним ая  ориентировочно
л ст= 2 -! -2 ,5 )  .

Г раф иком  рис. 1.5 следует пользоваться  при назначении а д и а 
батического к. п. д. турбины, после того как  вы бран ы  величины 
Я к  и 7У;, у И Т)п о л  (или Т ] с т ) .

Д л я  предварительн ой  оценки величины л т по вы бранны м  з н а 
чениям Лк, Та*, у  на рис. 1.6 д л я  Т Р Д  и Т Р Д Д  даю тся  соответ
ствующ ие графические зависимости, полученные расчетным путем.

В случае ТВ Д  величину г т оценивают непосредственно: г *
Рз

зависимостям для  ТВД

4нв

Г д е  Рз — Р 'Г~ к*а к. с. и  /?4нв — р п '^ с  на
Величина лСнв берется но типовым 

(рис. 7.3 ж  7.5)
В случае турбовальных Г Т Д  (ТВд) для предварительной оценки 

допустимо принимать г т «  лк-ак. с. - овх-0,9о
П ри  п р о ек ти р о ва 

нии Г Т Д  небольших 
разм еров  (наприм ер 
при А3 =  200-у300
см2) , особенно в слу 
чае п р и м е н е н и я  
больш их Як и ТА, 
на величине к. п. д. 
турбины н а ч и н а 
ют зам етно  с к а зы 
ваться  м ал ы е  аб со 
лю тны е р азм ер ы  э л е 
ментов ее проточной 
части (влияние р а 
диального  за зо р а ,  
пограничного слоя 
на стенках тракта  
и т. п.).

В этих случаях  
при выборе к о э ф ф и 
циента пол е з н о г о 
действия понижение 
его относительно р е 
комендованны х з н а 
чений (Ar|Ti) м ож н о

Рис. 1.5. Зависимость достижимых значе
ний адиабатического к.п.д. многоступенча
той турбины от степени расширения при 

неизменных значениях к.п.д. ступеней
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ориентировочно приним ать  по зависи м остям  рис. 1.7, полученным 
статистическим  путем.

Д о  сих пор р ас с м ат р и в а л с я  выбор м акси м альн ы х  значений 
-к. п. д. турбины. В отличие от компрессоров у турбин Г Т Д  зачастую  
возм ож н о  обеспечить м акси м альн ое  значение к. п. д. на всех рабочих 
р е ж и м а х  двигателя . Это вы текает  из особенностей совместной р а б о 
ты элем ентов  ГТ Д , б л а го д а р я  которы м  турбины Т Р Д  и Т Р Д Д  р а б о 
таю т  газоди нам ически  почти в одной точке своей характеристики , 
а смещение рабочей точки турбины  у Т В Д  обычно у м еньш ает  ее 
р. п. д. на важ н ей ш и х  р еж и м ах  лиш ь на 0,5— 1,0%. В связи  с этим 
при п редварительн ы х термодинамических расчетах  Г Т Д  часто 
^принимают T]T =  const.

О д н ако  при расчете  Г Т Д  на высотных р еж и м ах  иногда тр ебу 
е т с я  ум еньш ать  к. п. д. турбины, когда  в связи с понижением д а в 
ления, числа R e? вы ходят  за  пределы  зоны автомодельности. При 
это м  у выполненных Т В Д  на вы сотах  6-f-9 к м  уменьш ение к. п. д. 
турбины  вследствие пониженного числа R e r обычно достигает 
| - г 2 % .  У Т Р Д ,  в связи  с больш им д авл ен и ем  р 4, аналогичное 
в л и я н и е  числа R e T п р о явл яется  на  больш их вы сотах  ( Н >  1 l-y-14 к м ) . 
;У м ал о р азм ер н ы х  Г Т Д  (G Bo < 1 0 -f -2 0  кГ /сек ) ,  в особенности при 
прим енении узких лоп аток  (6 Т< 25-^30  мм) влияние пониж ения 
н и с л а  R e  на к. п. д. турбины  м ож ет  ск а за т ь с я  и на меньш их вы со
тах.

В стадии проектирования  число R e r возм ож н о  ориентировочно 
оцен ить  в тех сравнительно  редких случаях, когда известны гео
метрические р азм ер ы  по турбине прототипа, или его продольный 
р азрез :

.формулы для  определения b cp, F ср, цср аналогичны формулам — 
<1.4, 1.5, 1.6).

Если получаем ы е значения  ч исла /?ет < 1 ,5 -Р 2 .1 0 5, то следует 
в ы б и р а ть  значения  г]т —  н и ж е  м акси м ал ьн ы х  значений д ля  д а н 
ной турбины, используя зависимости, имею щ иеся в ли тер ату р е  по 
лопаточн ы м  м аш инам . Н а  рис. 1.8 даю тся  ориентировочные з а 
висимости  такого  типа, полученные статистическим путем, а в 
гл аве  7 — подробный пример оценки вли ян и я  числа R e  на 
т]т и т]к. В тех случаях ,  когда  геометрические разм еры  по про
тотипу неизвестны', д л я  предварительн ы х расчетов м ож но прини
м ать  к. п. д. турбины  на 1-:-2 % меньшим, когда  расчетны е вы со
ты полета  проектируемого  типа Г Т Д  соответствуют у к азан н ы м  вы 
ше д и а п а зо н а м  д л я  Т В Д  и Т Р Д .

Ч то  касается  цен трострем ительны х турбин, которые иногда 
п рим еняю тся  на  м ал о р азм ер н ы х  ГТД, то здесь м акси м альн ы е  
значения  ади абатического  к. п. д. в одной ступени обычно сос
тав л я ю т  0,82-рО,85 и они меньш е зав и сят  от абсолю тны х разм еров  
турбины  и чиела R e T.

•26



Ри
с.

 
1.

7.
 

За
ви

си
м

ос
ти

 
дл

я 
ор

ие
нт

ир
ов

оч
но

й 
оц

ен
ки

 
вл

ия
ни

я 
аб

со
лю

тн
ы

х 
ра

зм
е

ро
в 

ос
ев

ог
о 

ко
м

пр
ес

со
ра

 
и 

ос
ев

ой
 

ту
рб

ин
ы

 
на

 
их 

ад
иа

ба
ти

че
ск

ий
 

к.
п.

д.



Т аки м  образом , при выборе величины ади абатического  к. п. д. 
турби ны  д л я  проведения исходного термодинамического  расчета  
д в и гател я  необходимо учиты вать  целый р яд  факторов:

1. Аэродинамическое совершенство ступеней турбины ( ^ ГЮл или
Т! Ст)-

2. Величину расчетной степени понижения давления в турбине ~т
[ Т т т о А '  =  / ( " г ,  ч ^ п о л ) ] -

3. Абсолютные размеры проектируемой турбины [А у] , = / ( А 3)].
4. Влияние понижения числа R e  на высотных режимах [Аг|Т, == 

=  /  (/?ет)].
В итоге уг =  т(Т тах -р ArjTl -f- А Т2.

Учет затрат расхода воздуха на охлаж дение турбин

Д л я  охл аж д ен и я  турбины обычно применяю т воздух, о тби р ае 
мый за  компрессором, или из вторичной зоны кам еры  сгорания. 
Р а с х о д  воздуха на о х л аж д ен и е  оценивают в процентах  от об щ е
го расхода  через компрессор в месте отбора. П ри  сущ ествую щ их
м етодах  конвективного о х л аж д ен и я  необходимый отбор воздуха  
(вместе с утечкам и через лаби ринты ) ориентировочно мож но п ри 
нимать следую щим:

при 7 1 4  1150-:-1200 К -  Д о х л - 1 - 2  % 
при 12204-132Q К - Д охл« 2 - 3  % 
при 7\*да 13504-1400 К -  Д о х л - 3 ^ 4  % 
при 14204-1550 К -  0 охля= 4 - 7  %

У м ал о р азм ер н ы х  Г Т Д  (<5во< Ю -:-2 0  кг /сек ),  и в особенности 
на вертолетны х ТВд, обычно используют повыш енные отборы во з 
д уха  на охлаж дение . Увеличенные отборы Goxл иногда применяю т 
т а к ж е  и на круп норазм ерны х Г Т Д  д ля  повыш ения ресурса к н а 
деж ности. В этих случаях  обычно использую тся расходы  G oxл в 
1,54-2,0 р а за  большие, чем указан н ы е  выше миним ально-необхо
дим ы е значения.

Больш ин ство  выполненных Г Т Д  имеет простейш ие системы 
охлаж ден и я ,  в которых величина отбора о х л аж д аю щ его  воздуха  
не регулируется. В этих случаях  в расчетах  принимаю т 
Сохл =  const, а величину Gox.-i оцениваю т по значению м а к с и м а л ь 
ной тем п ературы  Т3* у данного  ГТД. В последние годы р а з р а б о 
таны  системы с регулированием  расхода  о х л аж д аю щ его  воздуха  
в зависимости  от реж и м а. В таких  случаях  величину G0Xll при 
в злете  и в высотных условиях принимаю т различной, в зави си м ос
ти от тем п ературы  73*.

П ри  термодинамическом  расчете Г Т Д  н аи более  употреби тель
на упрощ енная  методика учета потерь на о х л аж д ен и е  турбины, 
в которой принимается, что о х л аж д аю щ и й  воздух полностью не
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у частвует  в работе  ту р би н ы 1 (или того к а с к а д а  турбины, который 
о х л а ж д а е т с я ) :

Gг3=  0 а Gox.ii “Ь G TceK — GB’K0XJ1 +  G TceK;

Рас. 1.8. Зависимости для ориентировочной оценки 
влияния числа R e  на адиабатический к.п.д. осевого ком

прессора и осевой турбины

° в - -°охл

О т к у д а  4 2 7 Н .
7V т =  -

° ХЛ "  " и  
' г,
75

М ощность, потребляем ая  компрессором, при этом, естественно, 
не изменяется:

427 ■( ? • / /
N K = 75 • гм

1 В проектных термодинамических расчетах, когда турбина еще не разделена 
л а  каскады, часто условно полагают все ступени охлаждаемыми.



И зм енени е  тем п ературы  газа  и потерь д авлен и я  в турбине в 
связи  с применением охл аж д ен и я  обычно не принимаю т во вни
мание, хотя при отборе воздуха от вторичной зоны кам еры  сго
р ан и я  иногда считают: Т о^ =  7 * +  (Ю -*-15°), а у высокотемператур
ных турбин часто вычисляют состояние газа за  турбиной следую 
щим образом:

.* г4г гз +  ' о х л ' ^ о х л

4 ~  Gr,+ G0„  '
Т а к  к ак  в многоступенчатых турби нах  обычно о х л аж д аю тся  

только  ступени высокого д авлен и я ,  то в детальном  тер м о д и н а
мическом расчете величину й охл учитываю т только в этом к а с 
каде. П ри втекании о х л а ж д а ю щ е го  воздуха в тракт  м ож ет  у худ 
ш иться к. п. д. турбины. Степень ухудшения зависит от величины 
расхода  о х л аж д аю щ его  воздуха, а т а к ж е  от конструктивного вы 
полнения о х л а ж д а ем ы х  деталей. П они ж ени е  к. п. д. вследствие 
о х л аж д ен и я  турбины следует  учитывать лиш ь при весьма больш их 
расходах  Goxл. Так , например, при GOXn ~ 4 4 - 5 %  м ож ет  иметь место 
пониж ение к. п. д. у о х л аж д аем о го  к а с к а д а  турбины при бли зи тель
но на 0,5-^-1,0%.

Учет дополнительных затрат мощности турбин ГТД

Т урбина  Г Т Д  приводит во вращ ен ие , помимо компрессора, м о
торные агрегаты , регуляторы , коробки приводов, силовые р еду к 
торы и т. д. К ром е этого, часть  мощности турбины затр ачи в ается  
на преодоление трения в подш ипниках. Эти дополнительны е з а 
т р аты  мощности обычно относят ко всей мощности турбины  и оце
ниваю т величиной механического к. п. д.

* т - * м
■Ци- дгт

где N m — дополнительны е за т р а ты  мощности турбины, необхо
дим ы е д ля  работы  дви гателя  (затр аты  на привод сам олетны х 
агрегатов  учиты ваю т отдельно при ком пановке кон кретного  
с а м о л е т а ) .

В еличина механического к. п. д. у ГТД, отнесенная ко всей 
мощ ности турбины, обычно составляет

riM =  0,97 +  0,995.
Выбор значения  механического к. п. д. в первую  очередь зависи т  
от разм ер о в  двигателя . Обычно авиационны е Г Т Д  имеют следую 
щие значения  механического к. п. д.

при G Be>  4 0 -ь  60 к г /с е к  — г,м «  0,99 н- 0,995 
при О в, = 1 0 -4 -2 5  к г /с е к  — г/м «  0,98 =  0,99 
при G в, ^ 2  н -5  к г /с е к  — т;м 0 ,97 0,985

Зн ачен и я  механического  к. п. д. у Г Т Д  н ебольш и х разм еров  
получаю тся обычно меньшими потому, что дополнительны е з а т р а 
ты мощности ( N M)  изм еняю тся во многих с л у чаях  непропорцио
нально р азм ер ам  ГТД. У Т Р Д , в связи с отсутствием силового ре- 
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дуктора , абсолю тн ая  величина N M м еньш ая, но и мощ ность т у р 
бины т а к ж е  м еньш ая, чем у Т В Д . П оэтом у  во многих случаях  
значения т)м допустимо вы бирать  без учета  типа ГТД. О дн ако  бы 
вают случаи, когда к. л. д. редуктора  учитываю т отдельно:
N b =  N  е'Т)ред-

В многовальны х Г Т Д  обычно ок азы вается  ц елесообразн ы м  
привод регуляторов, агрегатов  и т. п. производить только  от о д н о 
го из каск адов  (чащ е всего от к а с к а д а  В Д ) .  В этом случае у к а 
занны е значения  т]м уменьш аю т, относя АД к мощности турбины  
одного из каскадов .

П ри сверхзвуковы х  скоростях  полета абсолю тное значение- 
мощности турбины у Г Т Д  — в о зрастает , а величина АД остается  
практически неизменной, в таких  случаях  следует вы б и рать  м а к 
сим альны е значения  м еханического к. п. д.

§ 1.5. Выходное сопло
В выходном сопле происходит преобразован и е  р а с п о л а г а е м о 

го теп лоп ереп ада  в кинетическую энергию  вы ходящ ей  из д в и г а 
теля  струи. Т акое  преобразован и е  необходимо производить с м и
нимальны ми потерями. В лияние этих потерь н а  величину р е а к 
тивной тяги Г Т Д  особенно велико при сверхзвуковы х скоростях 
полета.

П отери в выходных соплах  Г Т Д  принято оценивать величи
ной фс-

с.-, >■5<рс =  —  =  —^  (см. рис. 1.9)
7 г бая Л53Д

При этом коэффициент восстан ов
ления полного д авл ен и я  в сопле 
определяется  по соотношению:

Д Д а я ) _

к — 1 
k  +  1

к — 1 
' * +  1 '

>-Г

(1.8)

• С "
Д л я  Т Р Д  и Т Р Д Д ,  имеющих 

относительно большие располагае
мые перепады давлений в сопле
(гс> 2 - г 4 ) ,  обычные величины 9с Рис' Диаграмма i— S  про-
v 1 цесса расширения в выходном
составляют: сопле ГТД

<?срасч =  0,975-ДО,98.
Верхний предел значений фс обычно соответствует п р о ф и л и р о ван 
ным нерегулируемы м соплам. П ри  фс =  0,975 согласно у р а в н е 
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нию ( 1.8 ) величина а С]<р =  0,98. Эта  величина часто уп отребляется  
при вычислении площ ади  критического сечения выходного сопла. 
В п редварительн ы х расчетах  Т Р Д , когда конструкция сопла еще 
не установлена, реком ендуется  приним ать  стан дартн ое  значение 
—  сРс =  0,975.

У нерегулируемы х суж и ваю щ и хся  сопел»допустимо в р а з л и ч 
ных условиях  полета приним ать  <рс =  const.  Что касается  свер х зву 
ковых сопел, то их характери сти ки  в нерасчетных условиях  обы ч
но ухудш аю тся . П оэтом у в условиях  взлета , например, значения  
<рс д а ж е  у регулируемы х сверхзвуковы х сопел могут получаться  
меньш ими, чем в расчетны х условиях. В связи  с этим д л я  регули
руемы х сверхзвуковы х сопел различны х конструкций (в том числе 
и д л я  эж екторны х) м ож но приним ать  на взлетном  реж име:

Д л я  Т В Д  х ар актер ен  значительно  меньший располагаем ы й  
п ер еп ад  давлен ий  на сопло ( я с= 1 ,1 ~ - 1 ,5 ) . К ром е того, конфигу
р ац и я  проточной части  сопла у Т В Д , к а к  правило, не конфузор- 
н ая ,  а несколько д и ф ф у зо р н ая ,  или б л и зк а я  к случаю  F =  const. 
Все это способствует тому, что относительные потери в сопле Т В Д  
всегда  получаю тся больш ими, чем у Т Р Д ,  поэтому значения  фс у 
Т В Д  получаю тся меньш ими и составляю т — <рс =  0,854-0,95. Н а 
им еньш ие значения  срс обычно соответствуют соплам  с большей 
диф фузорноетью . В р асчетах  Т В Д  реком ендуется  приним ать 

J <рс =  0,90 =  const.
“"Что касается  вы хлопных труб турбовальны х  авиационных 

Г Т Д  (например, у вертолетны х Г Т Д ) ,  то они зачастую  весьма 
с л о ж н ы  по конструкции и имеют значительную  диффузорность. 
О п ределен ие  потерь в них обычно требует  специальны х продувок. 
О днако , учиты вая , что выходную скорость у этих сопел с тр ем я т 
ся  свести к м иним альны м  значениям  ( л с~  1,02-1-1,08), расчетом 
реактивн ой  тяги у ту р бовальн ы х  Г Т Д  во  многих сл у чаях  можно 
пренебречь . Если ж е  в проектном зад ан и и  у к а з а н а  м акси м альн о  
доп усти м ая  величина реактивной тяги, то д л я  ту р бовальн ы х  ГТД  
ориентировочно м ож но приним ать

При полном расш и рении  расчетн ая  величина скорости на вы 
ходе из сопла равн яется

? Сэ =  0 ,95^-0 ,975 .

0,70 =  0,8.

(1.9)

где в случае Т Р Д :
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для Т Р Д Ф

-  Г,С

н и

у Т Р Д Д  со смешением потоков

К оэф ф ициент восстановления  полного д ав л ен и я  в выхлопном 
тр акте  внешнего контура Т Р Д Д  зависи т  от скорости на  выходе 
из вентилятора  (7„2), конструкции и длины  т р а к т а  и обычно со
ставляет

где больш ие значения  а и обычно соответствуют коротким оболоч
кам  II контура у Т Р Д Д  с большой двухконтурносты о. К о эф ф и ц и 
ент восстановления  д авл ен и я  в выхлопном тракте  внутреннего 
контура в основном зависи т  от конструкции и длины этого у зла  
и обычно составляет: о , =  0,98-7-0,99.

П отери реактивной тяги  Г Т Д  в выходном сопле возни каю т не 
только из-за  гидравлических сопротивлений, но и в результате  
неполного расш ирения.

Если при полном расширении в выходном сопле р 5 =  р„ и

то при неполном расширении величина съ снижается, так как р ъ ф>
Pi'> р н и величина г с =  —  становится меньше.

^  Ръ
В этом случае расчет тяги ведут по уравнению

М ногочисленные эксперименты  и теоретические исследования 
[15] п о казали , что в д и ап азон е  р асп о л агаем ы х  перепадов д а в л е 
ний я с= 2 у - 4 ,  соответствую щ их дозвуковы м  скоростям  полета 
ГТД, величина  потерь реактивной тяги практически не зависит 
от неполноты расш ирения  в сопле. В таких  случаях  предпочти
тельнее пользоваться  уравнением  ( 1. 10) к а к  более простым. 
В д и ап азон е  значений я с= 1 0 -7- 20, соответствующ их сверхзвуко
вым скоростям  полета ГТД, габар и т  сопла (~Dc =  f ( F 5) )  при п о л 
ном расш ирении ( л 0п.р ) м ож ет  превысить зад ан н ы й  габар и т  д в и 
гателя. В этих случаях , по рис. 1.10 подби раю т такую  степень 
3 —4709 33
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уш ирения  сверхзвуковой части сопла (и соответственно величину 

зтс), которая  у к л а д ы в а л а с ь  бы в зад ан н ы й  габари т. Тогда
С

и величину тяги  вы числяю т по уравнению  (1.11). К огда  при
р  .

полном расш ирении величина -~р6 ,не превы ш ает  1,154-1,25, у к а 
за н н а я  п о п равка  д авл ен и я  ръ практически не о т р а ж а е тс я  на  в е 
личине тяги [15]. В этом случае в предварительн ы х р асчетах  д о 
пустимо пользоваться  д ля  расчета  тяги  уравнением  ( 1. 10).



Г л а в а  2

О ВЫ БОРЕ И О Ц Е Н К Е  РАСЧЕТНЫХ РЕ Ж И М О В  
А В И А Ц И О Н Н Ы Х  ГТД

Условия эксп луатац и и  Г Т Д  весьм а  разнообразны . Б а р о м е т 
рическое давление, скорость  и тем п ер ату р а  на входе в двигатель , 
а т а к ж е  тем п ер ату р а  и д авл ен и е  га за  перед турбиной обычно и з
м еняю тся в весьма ш ироких пределах .

В связи  с этим при проектировании Г Т Д  стрем ятся  учесть 
тр ебо в ан и я  по экономичности, по тяге, по прочности, по зап асу  
устойчивости и др. на основных эксплуатац ионн ы х  р еж и м ах .  В ы 
бор п ар ам етр о в  Г Т Д  производится  при этом с учетом требований к 
хар ак тер и сти к ам  д ви гател я  на наиболее  в аж н ы х  реж и м ах . К по
следним ч ащ е  всего относят высотный крейсерский и высотный но
м инальны й реж имы , взлетн ы е р е ж и м ы  в условиях  СА и РА ТУ  
(как  наприм ер: /н=: + 3 0 оС и ри — 730 мм рт. ст.),  полет вблизи зе м 

л и  при максим альн о-допустим ом  скоростном н ап оре  и ряд  д р у 
гих реж имов.

П р и  диплом ном  или курсовом проектировании, когда вы бор 
п арам етров  не яв л яется  специальной темой проекта, произвести 
подобную всестороннюю п роработку  хар актер и сти к  Г Т Д  не п ред 
с т ав л я е т с я  возм ож н ы м . П оэтом у студенту при выборе исходных 
п ар ам етр о в  Г Т Д  из многочисленных условий эксп луатац и и  ц ел е 
сообразно при ним ать  во вним ание  лиш ь некоторы й минимум, к а к  
например:

а) П олет  летательного  ап п ар а т а  н а  расчетной высоте с р а с 
четной с к о р о с т ь ю ,

б) взлет  летательного  а п п ар а т а  в условиях  СА.
Н а  первом реж и м е  Г Т Д  эк сплуати руется  больш ую  часть  

своего ресурса . А второй реж им, хотя  и является  кратко вр ем ен 
ным, обычно —  один из сам ы х н а п р яж е н н ы х  по п а р а м е т р ам  р а 
бочего процесса.
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К огда  выбор исходных п ар ам етр о в  Г Т Д  производится  в у с 
ловиях  полета, необходимость их оценки т а к ж е  и д л я  условий 
взлета  чащ е  всего с в я зан а  со следую щ им и обстоятельствам и.

1. Обы чно в проектном зад ан и и  бы вает  оговорена величина 
потребной тяги  Г Т Д  при взлете  и поэтому требуется  рассчитать , 
при каких п а р а м е т р ах  д в и гател я  возм ож н о  обеспечить зад ан н у ю  
взлетную  тягу.

2. Ц елы й р яд  Г Т Д  в условиях взлета  имеет больш ую  степень 
повыш ения д авл ен и я  и больш ую  производительность  ком прессора, 
чем в условиях  полета; в этих случаях  расчет  п арам етров  д в и г а 
теля  в условиях  взлета  необходим т а к ж е  и д ля  исходного п р о ек 
тировани я  его турбоком прессора.

Т аки м  образам , хотя исходный термодинамический расчет  со 
временных Г Т Д  производится  обычно в условиях  полета ( Я раС ч  

Мрасч) оценка п ар ам етр о в  проектируемого д ви гател я  в условиях  
взлета  необходима у ж е  в начальной стадии проектирования. П р о 
блем а принципиально не изменяется , если исходный т е р м о д и н а 
мический расчет  о к азы в ается  ц елесообразн ы м  производить д л я  
условий взлета .

П ересчет  п арам етров  выполненного д ви гател я  из одних у с л о 
вий полета  в другие яв л яется  обычной задачей , реш аем ой  при 
расчете высотно-скоростных характер и сти к  Г Т Д  [1], [5]. Д л я  в ы 
полненного Г Т Д  при этом обычно известны: распределен ие  р або т  
м еж д у  к а с к а д а м и  турбоком прессора  в расчетных условиях, п р о 
гр ам м а  регулирования  д вигателя , а т а к ж е  характери сти ки  к о м п 
рессора и турбины.

В стадии начального  проекти рования  Г Т Д  у студента все эти 
м атери алы , к а к  правило, отсутствуют. Б олее  того, только  на осно
ве нам еч аем ы х  терм один ам и ческих  расчетов п о является  в о з м о ж 
ность (рассчитать основные пара!.четры турбоком прессора , прои з
вести н аи вы годнейш ее  распределен ие  работы  сж а т и я  м еж д у  к а с 
кадам и  и газоди нам ические  расчеты турбины и ком прессора [ 12]. 
В связи с этим методику таких  термодин ами ческих  расчетов обы ч
но составляю т исходя из упрощ енны х представлений х а р а к т е р и с 
тик турбины  и ком прессора и условного п редставлени я  Г Т Д  в од- 
новальной схеме.

В и злагаем ой  ни ж е методике пересчета основных п а р а м е т 
ров Г Т Д  (тек, Gn0, vjK и др.) из одних условий полета в другие х а 
рактеристика турбины записывается следующим образом:

G  . у  т \
Ао =  — 5:2----- -Д— =  const и rIT =  const.

m r P 3

Здесь:

(2.1)

2.2)

37



при k  =  1,25 — /и-ф =  0,380, 
при k =  1,33 — m t =  0,390,
при k = 1 , 4  — =  0,396.

Характеристика компрессора дается в Биде вспомогательных зависи
мостей

изображенных на рис. 2 . 1 м - 2 .3 .

Здесь  0 „  =  Д ж  С , „ „ -  0 , . - Ш  , ' Д
в, в з л  Д г с о Г  2 8 8

а поправка Ат1к относится к суммарному к. п. д. компрессора.

На рис. 2.1 и 2.2 также даны зависимости у — f  Для

I Р Д Д ,  хар ак тер и зу ю щ и е  изменение распределен ия  расхода  
воздуха м еж д у  контурами, при изменении р еж и м а  д в и гател я  и 
условии полета.

Зависи м ости  на рис. 2.1 —2.3 д аю тся  отдельно д ля  ГТД, р а с 
считанных на дозвуковой или сверхзвуковой полет и получены 
статистическим путем.

Рис. 2.1. Примерный характер относительного изменения производительности 
компрессора ГТД и степени двухконтурности Т Р Д Д  в условиях полета (М >1,0) 

по сравнению с условиями взлета, при типичных программах регулирования
о8



(g) Juno So О  случай для ТВ Л  ~ П к ~ соплВ

Рис. 2.2. Примерный характер относительного изменения производительности 
компрессора ГТД и степени двухконтурностн Т Р Д Д  в условиях полета (МС-1,0) 

по сравнению с условиями взлета при типичных программах регулирования



Они годятся  д л я  предварительн ой  оценки п арам етров  к а к  од 
нокаскадны х, т а к  и д в у х каск ад н ы х  компрессоров, а т а к ж е  для  
компрессоров с регулируем ы м и НА.

В методической л и тературе  [1], [4] часто  используют статисти- 
ч еские зав  и си м ост и :

— “—  =  /  («о) Для п  =  const и T l  =  const
к расч

позволяю щ ие с р азу  определять  рабочую  линию  компрессора. Но. 
к сож алени ю , т ак и е  зависимости  действительны только  д л я  одно
к аск адн ы х  осевых компрессоров с нерегулируемы ми Н А  и при 
7'3 =  const.

П о д ав л я ю щ ее  ж е  больш инство современных авиационны х 
Г Т Д  имеет либо д в у х каск ад н ы й  компрессор, либо регулируем ы е 
НА, либо однокаскадны й , но центробеж ны й или осец ен тробеж 
ный компрессор. К ром е того, у больш инства Г Т Д  тем п ература  
Т* в условиях  взлета  и полета —  обычно неодинакова  (т. е. 
Тз Ф  c o n s t ) .  П оэтом у случай, когда  при проектировании Г Т Д  м о ж 
но использовать  эти достаточно н ад еж н ы е  и удобны е м атери алы , 
сейчас сравнительно редки.

К а к  у ж е  отмечено, зависимости  рис. 2.1 д - 2 .2 применимы для 
предварительной  оценки величины приведенного р асхода  воздуха 
G в0 через ком прессоры современных Г Т Д  разны х типов. С у че
том р азли чи я  расходны х х ар актер и сти к  компрессоров и применяе-

—  [ т\ хмых п рограм м  регулирования  ГТД, разб р о с  значений G Bo =  /  I —  I
\288 /

достигает  5д-7%., поэтому зависи м ости  даю тся  в виде полосы н а 
иболее часто  встречаем ы х значений.

При дозвуковых скоростях полета (рис. 2.2) зависимость G в0 =
J T " )— }  1 —  / а, следовательно, и п р о гр ам м а  регулирования  для 

\  288 /
Т Р Д  и Т Р Д Д ,  соответствуют н аи более  типичному д ля  совре-

ft
менных сам олетов  соотношению потребных тяг 0 ,2 3 - г  0,25

В з л

(случай б),  а для  Т В Д  — наиболее распространенном у здесь слу 
чаю регулирования  оборотов ротора: /iK =  co n s t  (случай а ) .

Следует  иметь в виду, что эти зависимости  при пересчете 
парам етров  Т Р Д  и Т Р Д Д  требую тся лиш ь как  вспомогательны е 
для  первого приближения, так  как  при условиях

« г - 1  т Т  P . . - I  а Г
=  const II а / Т  =       =  const

m r ' P 3 ' " " ! : '

выбор величины Т3* на взлетном реж и м е однозначно определяет, 
как  величину потребного р асхода  G в0, (а следовательно и п о п р ав 
ки G в0), т а к  и степени повыш ения д авл ен и я  — лу.

40



+ 
0.1

__Г

и



Т а к и м  образом, окончательная величина GB взл определяется  
из расчета совместной работы элементов Т Р Д  и Т Р Д Д , а не по- 
рис. 2.1ц-2.2. П ри вы боре значения  к. п. д. ком прессора зави си м о 
сти на рис. 2.3 позволяю т оценить допустимо ли при ним ать  м а к 
сим альное значение к. п. д. в расчетных условиях и определить со
ответствующ ую поправку:

^ riK, =  % „  — г1К) (см. § 1.2 )

Д л я  определения  величины и зн а к а  поправки Агр-., н аходят  по рис. 
2.1 или 2.2 вероятную  величину относительного изменения прои з
водительности компрессора проектируемого ГТД, в условиях  по

л е т а  по сравнению  с условиям и взлета  (G Bo), а по пен — соответ
ствую щ ую  величину Ацк2 (рис. 2.3). По зн ак у  поправки Лщ.:> су
дят, в каких условиях допустимо приним ать  м акси м альн ое  зн а ч е 
ние к. п. д. компрессора. Н апри м ер , если Л щ -2 — — 0,04, то значит 
11 кн < щ 0 и* следовательно, в условиях  полета вы би рать  м акси 
мальное значение к. п. д. ком прессора недопустимо, а в условиях  
в з л е т а — допустимо. П риводим ы е на  рис. 2.3 зависимости  Дт)к2= 
=  f { G во) позволяю т студенту принципиально правильно учесть 
ож и даем ое  изменение суммарного  ади абатического  к. п. д. ком прес

с о р а  при изменении условий полета (например, будет к. п. д. во з 
р астать  или п а д а ть ) .  О днако  абсолю тный прирост Ацк.„ как  видно 
из рис. 2.3, м ож ет  вы би раться  проектантом  в некоторых пре
делах .

Таким образом , пересчет основных парам етров  Г Т Д  из усло 
вий полета  на условия взлета  по излагаем ой  методике прои зво
дится  следую щ им образом.

1. По рис. 2 .1— 2.3 определяют величины G B, и 'Щ(, ожидаемые 
в условиях взлета у данного типа ГТД.

2. Задаваясь  величиной температуры Т з и исходя из известных
/О  | 7 . \

величин пропускной способности турбины —2 н проходного
\  тг р а /н

сечения реактивного сопла, определяю щего его пропускную  способ-
р":

ность! определяю т величину т —
я ; ,

п * о * С г3„, Да, п  п  i'Grгде Р А =  Р Яп — -— и G Гз зе G в
Д  ,1 г;„ ' [ °

к
При г с >  "с,.р=  ( L i i ) * " ' 1 пропускная способность сопла определяется его 

\ 2 /
критическим сечением, а при г с <б -скр—выходным сечением.
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Откуда, если полагать 1 =  const и к охл =  const, после некою -
О

рых преобразований получаем приближенное соотношение для 
пересчета

•3. Если при расчете Т Р Д  и Т Р Д Д  величина ц /Д 0 получится о т 
личной от н Д 5н, то, изменяя G b0 (за счет исправления коэффициен
та G в„, определенного по рис. 2 . l- r -2 .2 ) добиваются нужного сов
падения.

Особенности выбора тем п ературы  Г*о для  взлетного  ре
ж и м а у различны х  типов ГТД, а т а к ж е  другие специфические 
особенности процесса пересчета их п ар ам етр о в  даю тся  в 
соответствующ их р а зд ел а х  д ля  каж до го  типа Г Т Д  в отдель
ности.

П олученных в р езультате  пересчета величин (лн0, GBQb гцД 
достаточно, д ля  того, чтобы произвести термодинамический р а с 
чет Г Т Д  при вы бранной тем п ературе  Т-з0 и определить  его основ
ные данные.

(2.3)

у



Г л а в а 3

ВЫБОР ПАРАМ ЕТРОВ И ТЕ РМ О Д И Н А М И Ч Е С К И Й  РАСЧЕТ  
Т У РБО РЕА К ТИ ВН Ы Х  Д В И Г А Т Е Л Е Й

П ри н ц и п и ал ьн ая  схема турбореактивного  дви гателя  с о б о зн а 
чением основных расчетных сечений его газовоздуш ного  тр а к т а  
и зо б р а ж е н а  на рис. 3.1.

Т урбореакти вны е дви гатели  ш ироко при м ен яю тся  как  при д о 
звуковых, т а к  и при сверхзвуковы х скоростях полета. В послед 
нем случае чащ е прим еняю т Т Р Д  с ф о р саж н ы м и  кам ер ам и  (см. 
глаЪу 6 ).

Н а  рис. 3 .2-уЗ .3 приводятся  некоторые расчетные зав и си 
мости основных удельны х п ар ам етр о в  Т Р Д  от я к и Тз* д ля  р а з 
личных условий полета. Д л я  расчета  этих зависимостей  приняты
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следую щие значения  к. п. д. и коэффициентов потерь, х а р а к т е р 
ные д ля  некоторых выполненных Т Р Д :

у]к =  0,85; ак. с. =  0,94; к охл =  0,99 ( Г  t  =  1000 ° К );

-ь  =  0,92; 5К.С. =  0,98; /гохл =  0,98 ( Т1  =  1200 ЬК );

г(М =  0,99; <рс =  0,975; к охл =  0,96 ( 71 >  1400 ° К );

авх =  0 ,9 9 — при М  <  1,0; 
авх =  0 ,9 0 —при М  =  2,0; 
авх =  0 ,8 0 —при М  =  2,5;

И з граф и ков  рис. 3.2-уЗ.З видно, что у Т Р Д  зависимости  R y:x 
по Як имеют очень пологий максим ум , особенно при высоких з н а 
чениях тем п ератур  га за  перед турбиной Т3*. Это приводит к тому, 
что при дозвуковы х скоростях полета выбор величины я к оп реде
ляется  в основном тр ебован и ям и  к удельн ом у расходу  топлива  и 
весу двигателя . Если требуется  очень низкий удельны й р асход  т о 
плива, то приним аю т я к > я Копт (при этом тгк тгк эк), если 
этого не требуется, то д ля  сни ж ения  веса д ви гател я  принимаю т 
я к< Я к опт- П рим енение  высоких значений тем п ературы  77* способ
ствует уменьш ению веса и габари тов  дви гателя ,  однако, в случае 
Т Р Д , предназначенного  д ля  дозвукового  полета, это приводит к 
значительном у увеличению удельного р асхода  топлива (рис. 3.2). 
П оэтом у высокие значения тем п ературы  Т;}* обычно н аходят  при
менение только  при сверхзвуковы х скоростях  полета или на п одъ 
емных Т Р Д .

В табл и ц е  3.1 в качестве  прим ера  приводятся  х ар актер н ы е  
п ар ам етр ы  нескольких современны х серийных и опытных Т Р Д , 
имею щих различны е расчетные условия [16].

§ 3.1 Предварительная оценка и выбор основных параметров  
проектируемого Т Р Д

Р ассм о тр и м  пример проектного за д ан и я  на расчет Т Р Д .
Расчетны е условия: высота полета — /7 = 1 1  км.,  

скорость полета — А1 =  0,9.
П отребн ая  т яга  в условиях  полета —  /?„ =  1970 кГ.

Удельный расход  топлива при R u =  1970 кГ — Cr=£/0,95 ■
П о тр еб н ая  тяга  при взлете  — Р о^ 7 9 0 0  кГ.
Д и а м е тр  д в и гател я  (по в х о д у ) — П вх ^Ю Э О  мы.
Применен ие :  д ви гатель  п ред н азн ач ается  д л я  сам олета  р а з 

ведчика.
П р едвар и тел ьн у ю  оценку п а р а м е т р о в  проекти руемого  д в и г а 

те л я  произведем , пользуясь  типовы ми зависи м остям и  удельных 
п а р а м е т р о в  Т Р Д  от п арам етров  рабочего  процесса (рис. 3 .2). З н а 
чения п ар ам етр о в  при М = 0 ,9  интерполируем  м еж д у  гр аф и кам и  
д л я  /14 =  0,8 и М  =  1,0.
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Т а б л и ц а  3.1

Наименование
двигателя кГ

CR,,
кГ

кГ--ч

°Во 
к Г 

сек
”к„

т*' з .
°к

ZK
ZZrp

°вх,
мм

" p ,
км Мр

Пратт-Уитни
JT-4A-11
-серийный

7940 0,84 116 12,5 1220-г-11801 8 +  7 
1 + 2

1092 10,7 0,85

Роллс-Ройс 
Бристоль «Вай- 
пер» 526 
серийный

1525 1,0 23,9 5 ,6 1165 8
i

623 11 0,65

'Роллс-Ройс 
Л  В -162-31 
опытный

2500 — 38,0 4,5 1260-ь 12001 7
1

762 0 (СВВП) 0

Ролле-Ронс- 
Бристоль 
S N E C M A  
Олимп-593 2В 
-опытный

14900 0.878 186 14,75 1410 7 +  7 
1 +  1

1215 18,3 2.2

1 По оценке автора
2 Несмотря на наличие форсажной камеры с небольшой степенью форсиро

вания ( ~ ! 3 % ) ,  двигатель Олимп-593 запроектирован для полета при М-2,2 без 
форсажа.

Выбор значений л ,: и Т3* в расчетных условиях: Н =  11 км, М =  0,9
И з рис. 3.2 видно, что зад ан н о е  значение удельного расхода 

топлива м ож ет  быть получено как  при умеренных крейсерских 
тем п ер ату р ах  Та* (Т3* ^ .  1000°К при л к =  10— 12), т а к  и при вы со
ких крейсерских тем п ер ату р ах  Та* (Та* «  1200°+-1300° К при 
я к — 18- у 20). Учитывая, что на взлетном  реж и м е  потребуется  по
высить тем п ературу  Та* еще на 150— 200°, рассмотрим снач ала ,  
возм ож н о  ли удовлетворить  требовани е , п ред ъ являем ое  к г а б а р и 
ту  д в и гател я  ф в х ^ Ю Э О  мм) в в ар и ан те  с л к =  10- М 2.

У дозвуковы х Т Р Д  значения  коэфф ициента  прои зводи тель
ности GK в расчетных условиях полета обычно составляю т 
0,55-+0,65. П р и н и м а я  среднюю  величину GK =  0 ,6 , вычислим о ж и 
д аем о е  значение расхода  воздуха через компрессор в условиях 
полета  при D BX=  1090 мм:

G B =  0,31
|

/  ЕЕ
г . 1 /  E l : ( ." :

Здесь 0,311 =  J -  -У..+ , Т « =  251,8 К  и />1 =  0,3874 СМ2
(стр. 52).
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Обычно у Т Р Д  Dbx =  1,05 ч -  1,1 D lK.
Принимая D BX =  1,09 D 1K, получаем

D lK=  =  1000 мм =  100 см.

Тогда GB =  0,311 -0,6 • =  45 ,5  кГ /сек .
У251,8

Следовательно, проектируемый Т Р Д  при D BX =  1090 мм должен 
иметь удельную  тягу  не менее

п  R  1970 _ /(Q кГ
ЧУД — г; ~  г- —УД и в 45,5 ' КГ /с е к  ■

Проверим при каких значениях Т з выполнимо это условие. И н 
терполируя для М =  0,9 по рис. 3.2 получаем зависимости Д уд, G r =  
=  f  (Тз), о ж и даем ы е при значении я к = П , 0  (рис. 3 .4). И з  рис. 3.4 
видно, что д ля  вы полнения условия  D BX =  1090 мм необходимо 
иметь Т3* не  менее 970°К, а для  вы полнения условия С к ^ 0 , 9 5  — 
нуж но иметь Т3* не более 1010°К. П оэтом у условие С к ^ 0 , 9 5  при 
ДвхДДОЭО мм м ож ет  быть выполнено при я к =  10-4-12 только  в у з 
ком ди ап азо н е  тем п ератур  Т3* ^ 9 7 0 - у  1010°К.

О сновы ваясь  на п редварительн ой  оценке, вы бираем  д л я  р а с 
четных условий полета следую щ ие п ар ам етр ы  рабочего  процесса 
проектируемого Т Р Д :

71 =  980 °К; я к =  11,0.

П осле этого д ля  облегчения д альн ейш его  проектирования  
рекомендуется  подобрать  из числа выполненных Т Р Д  двигатель- 
прототип. В наш ем случае  из п редварительн ой  оценки вытекает, 
что в качестве  двигателя-прототи па  н аи более  подходит Т Р Д  
JT4A-11 фирмы П ратт-У итни (табл. 3.1).

Выбор к. п. д. и коэффициентов потерь в элементах газовоздушного  
тракта проектируемого Т Р Д

В н ам ечаем ы х  термодин ами ческих  расчетах  достаточно точно 
учесть р азб и вку  я к, к. п. д. ком прессора и турбины  и др., по к а с 
кадам  невозмож но, т а к  как  расчет основных п ар ам етр о в  ту р б о 
компрессора, в том числе и наивыгоднейш его распределен ия  
работы  сж ати я  м еж д у  к аск ад ам и ,  только предстоит произвести. П о 
этому рекомендуется  начинать с оценки значений сум м арны х ади 
абатических к. п. д. ком прессора и турбины, исходя из н а м е ч ае 
мых средних значений политропических к. п. д. ступеней (см. г л а 
ву I) .  В ы бираем  дозвуковы е ступени ком прессора

1 5 ___________

с vjno.„= 0,88 г 0,90 (у прототипа г ст «  \ 1 2 ,5 =  1,19).
4 —4709 49



Н а основе этой оценки, учитывая, что тгКн =  11,0 величина
г* 941 а 1,033 f j *
—  =  ^  =  0,874- (стр. 52) и GB„ =  GB 1 /  iiL =
288 288 ‘ Р н'ао Г 288

— 45 5 1 /^ 251,8 ^  11 о кГ_
_  0,39 У '288 — сек ’

определяем с помощью материалов главы I вероятное значение су м 
марного адиабатического к. п. д. компрессора:

4 к =  4 к тах +  А 4 к, +  ^ 4 к 2 +  Д4к3- 
Величину 4 к  П1ах = '0>84  оцениваем с помощью рис. 1.3 по величинам 
4пол и ту.. По фиг. 2 .2  и 2.3 определяем, что в нашем случае дол-

R m

9 0

8 0

7 0

6 0

5 0

То

30

Н = И к м  i  7 9  - - 0 , 9 ;  , / /

( - в

7 0

O Q !

!

i
1

о б л а с т ь  т е м п е о а г а о  7 1 *

1
у д о З л е т в о р р ю и / о  

С е  < 0 , 9 5

<  y c J o i

- i

1

!

—
1

1

1

| ■ Д и а п а з о н  7 } .  у д о З л е т й с р л н п ц и и

1М1 'у с Л о З и Р т :  С я  g  0 ,9 3 и  2 ) f ^ S / 0 9 0  /

р  - ) 1  / Д

’

Г '
j  О / б л а с т б  / л е / ч л е / э о 'т у р  7 3

1. ' \

■j 9 9 0  З л е ,'п б о р р / о щ  и / ,  е / с л о £ и / о  

Ъ . * / ° 9 0 п м

1/

1

1

и

/О О О  / / О О  /2 0 0  /3 0 0  / / / с о  /5 0 0  /1 3 0 0  Т

Рис. 3.4. Зависимость удельной тяги и удельного расхо
да топлива Т РД  от Т3* при //==11 км, Л1 =  0,9 и 

я к =  11.
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жно быть: ^ к „ >  ''Ik, (Gb„ «  0,95) и, следовательно, поправку на вли
яние расчетного режима двигателя и условий полета (Д % 5) т р е б у 
ется вводить только при Н  =  0 V  =  0.

Согласно материалам главы I, поправки на влияние абсолютного 
разм ера  компрессора (Дт;к ) и понижения числа R e K на высотном р е 
жиме (Дvj Ка) в наш ем случае вносить не требуется. Таким образом
Г,|К„ ги. ^ 0 , 8 4 .•кшах

Учитывая, что у прототипа входной канал выполнен с радиаль
ными стойками, принимаем о, =  0,99.

Выбираем оптимально-нагруженные ступени турбины с т}пол =  0,90, 
так как с помощью материалов § 1.4 и таблицы 3.1 устанавливаем, 
что у прототипа

I_ « т 0 _  0,25 г * 
^ ст, — -Г — “ 5“  1 3« 1 „0,2571Тп

^ • 1 1 9 5 1 14 0.25
- З О - 1̂кГ

‘о
Н а основе этой оценки, учитывая, что г Тн «тсТ((рис. 1.6) и пропуск
ная способность турбины примерно равна

_  G „ / Г- 45,5 У980___  ^  Q 2
тгР* лк ак  ̂с _  0,39-0,387.11.0,94 - Уии

(выбираем трубчато-кольцевую кам еру сгорания с ок. с. =  0,94) 
определяем вероятное значение суммарного адиабатического к. п. д, 
турбины:

Т1Т =  гп  тах +  ^ r|Ti +
Величину max « 0 , 9 1  оцениваем с помощью рис. 1.5 по вели

чинам т;поя и itT. Согласно материалам § 1.4 поправки на влияние 
абсолютного размера турбины (Дг;Т1) и понижения числа на вы
сотном режиме (Дт]т2) в нашем случае вносить не требуется. Таким 
образом 7jT =  r(T тах ж  0,91.

У читы вая, что в условиях  взл ета  у такого  Т Р Д  тем п ература  
Т3* обы чна  выш е на 150-7-200°, чем в условиях  полета (то есть 
Тз*взл «  1150-7-1180°К) приним аем  отбор воздуха  на о х л аж д ен и е
(и утечки) равны м  1%, ( к Охл =  0,99).

А налогично рассм отренны м  прим ерам , основы ваясь  на реко 
м ендациях  главы  1, и принятом двигателе-прототипе, вы би раю т  
остальны е коэфф ициенты  потерь.

Т аким  о бразом  для  условий полета  бы ли вы бран ы  следую 
щ ие значения  к. п. д. и коэффициентов потерь в элем ентах  газо- 
воздуш ного т р а к т а  проектируемого  Т Р Д :

у] к =  0,84; aDX =  0,99; ус =  0,975;
7jT =  0,91; °к. с .=  0,94; гы =  0,99;

к 0хл =  0,99; 5К. с. =  0,98;
Они о к азал и сь  несколько иными чем те, при которых р ассч и та 
ны зависимости  рис. 3.2-7-3.3. Очевидно, что при расчете  с вы бран-
4 *  5 1



ными значениям и  к. п. д. получаем ы е величины Руд и Cr т а к ж е  
не совпадут  с указан н ы м и  зависимостям и. Если полученные в р а с 
чете значения  Р уд и Cr будут отли чаться  от соответствующ их ве
личин на рис. 3 .2-уЗ.3 существенно (3-н5%  и более) ,  то д л я  с а м о 
контроля рекомендуется  повторить расчет при типовых значениях 
к. п. д. (стр. 45) или воспользоваться  д ля  оценки методом м алы х 
отклонений [6]. Если расчет о к а за л с я  правильны м , то д ля  вы 
полнения зад ан н ы х  требовани й вы бираю т иное сочетание к. п. д. 
или п арам етров  рабочего процесса.

§ 3.2 Исходный термодинамический расчет Т Р Д  в условиях  
полета Н =  11 км, М =  0,9

В связи с тем, что потребный расход  воздуха  через д в и г а 
тель еще неизвестен, исходный термодинамический расчет  в н а 
чале прои зводят  д л я  GB= 4  кГ/сек. Н и ж е  дается  методика и при
мер исходного термодинамического  расчета  Т Р Д .

Результат
Параметры Формула Пример

м к г с с  | СИ

а) Исходные данные к расчету

7’„ по таблицам стандартной атмосферы 
(прилож. I)

216,7 К 216,7 К

р "
0,2314 кГ/см 2 0,2270 дан/см2

а 295,1 м/сек 295,1 м/сек

V М а 0,9-295,1 265,6 м/сек 265,6 м/сек

* т +  V’2 91В 7  +  265 ,6г 251,8 К 251,8 Кн
2 01 0 201 0

* ( тп) по темпер. Т н (прилож. 3.) 0,4461 0,4461

'п
1

1
51,7 ккал/кГ 216,8 кдж /к г

-  ( О по темпер. Г* (прилож. 3) 0,7532 0,7532

«■*„ 60,17 ккал/кГ , 251,9 к д ж /к г

к
р  " ( О 0,2314 0 , 7 5 3 2  

0,4461
0,3907 кГ/см 2

дан
0 , 3 8 3 3 - *

Принимается — 1 , 0  кГ/сек 1 , 0  к г /сек

р \ Р  С н вх 0,3907-0,99 0,3868 кГ/см* 0,3795 дан/см2-
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Параметры Формула Пример
Результат

МКГСС | СП

б) Расчет процесса в компрессоре

К р \  \ р \ принимается 1 1 , 0 И ,0

Р*
2 Р >- к 0 ,3868-11,0 4,255 к Г /  см2 4,174 дан/см2

т.{Т* )ад -  (т-:,) -к 0,7532-11,0 8,285 8.245

.*1с,-ад по величине -  (Г* ) (прилож. 3)
ад

119,60 ккал/кГ 500,8 кдж /кг

,2 ад -  г1

'V-

119,60—60,17
0,84

70,75 ккал/кГ 296.2 кдж /кг

<
427- Н к 0„ 

75
427-70,75

75
402,8 л. с. 296,1 квт

12 С, +  « к 60,17 +  70,75 130,92 KI ал/кГ 648,2 кдж /кг

п по величине Г2, (прилож. 3) 543,5 1 К 543,5 К

в) Расчет расхода топлива и продуктов сгорания при GB =  1 кГ/сек

т*1 3 — выбирается 980 К 980 К

'з г по температуре Т /j (прилож. 3) 249,10 ккал/кГ 1043 кдж /кг

- г ( П ) 116,30 116,30

О'тсек

(7 • я: (bp — 7л )в охл v **Г 2ву ^ 

1 -0 ,9 9 .(2 4 9 ,1 0 -1 3 0 ,9 2 )  по

коэффициент ас, по приложе 
нпю 2 .

к Г
0 011

кт
0,01161 —се -с—10250-0,98- (249,10— 130,92) ’ сек

GT
1 час

3600 -GT1 сек
3600-0,01164 41,90 к Г/час 41,90 кг/час

° > о х л  +  ° Г ССК 1-0 ,99 4  0,01164 1 , 0 0 2  кГ'/се< 1 . 002 кг ;с е <

С/и  =  °г,, О -г G rв ' сок 1 +  0,0116 1,012 кГ/сек 1 , 0 1 2  кг /сек

г) Расчет процесса в турбине

Л"г
N '

к

4 м

402,8
0,99

406,9 л. с. 239,1 квт

И т
75 -.V г 

427G'
1 а

75-406,9
427-1,002

71,33 122l1 
к Г

2 9 8 , 6 6 ^
КГ
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:Результат
Параметры Формула Пример МКГСС СП

'4 ' " г 2 4 9 ,1 0 -7 1 ,3 3 177,77 ккал/кГ 744,3 кдж /кг

т\ \ по величине /4 (прилож. 3.) 717,7 К 717,7-К

r . ( T \ )  1 3-3,90 -33,90

1,4ад '3 т)т 949 10 71 ’33- 
~ ’ 0,91

170,72 ккал/кГ 714,8 кдж /кг

к (Ч д >
по величине Ч ад (прилож. 3) 29,30 29,30

г т
* (71)

* (7Ъ
116,30/29,30 3,969 3,969

D*
*3 с. 4,255-0 ,94 4,000 кГ /см 2 3,924  дан/см2

а
“т

4,000
3,969

1,008 кГ/см 2 0,9888 дан/см2

д) Расчет удельных параметров Т РД

“с
Р*

4 1,008/0,2314 4,356 4,356

Г ( 7 \  )°ад'
^(Г*4)

с

33,90
4,356

7,782 7,782

г->ад по величине тс(ГГ, ) (прилож. 3.) ад 117,75 ккал/кГ 493,0 кдж /кг

С 5

=  91,53-0,975-1 177,77— 117,75
691,4 м/сек 691,4 м/сек

R y i
- 4 _ ( о ; , . Сз- о в .у> =

1 (1 ,012-691,4— 1-265,6) 
— 9,81

4 4 , 2 5  к Г / с е к
дан

4 3 , 4 1  кг/сек

C r
°',п ш час 41,90 кГ кг

^ у д
44,25 кГ-ч д а н - ч

Сам оконтроль: полученные величины Cr и /?уд сопоставляю тся  с 
о ж и даем ы м и  значениям и  согласно рис. 3.2 с учетом разли ч и я  
к. п. д.
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Пример
Результат

Параметры Формула мкгсс СП

е) Основные данные проектируемого двигателя в расчетных условиях

R задано — 197,0 к Г 1931 дан

«в
R зад 
R уд

1970/44,25 44,57 кГ/сек 44,57 кг/сек

Gr,
44,57

1 , 0 0 2 -— j— 44,66 к Г/сек 44,66 кг/сек

С г4 =  <;г. , , 0 1 2 . « ; 57 45,10 кГ /сек 45,10 кг/сек

Проходное сечение реактивного сопла, определяющее его пропускную
/ к \

способность ( 1ТС>  г Скр =
; Ф Г ]

Or, • У Т'\

тег - ас ' Р 3

45,10-]/ 717,7 
0 ,39-0 ,98-1 ,008 0,3135 м2 0.3135 ч2

Пропускная способность турбины

А3 С Гз • 1 7-*

ОТг 'Я3

4 4 ,6 6 -] /9 80  
0,39-4 ,000 895,1 см2 895,1 см2

Приведенный расход воздуха, характеризующий производительность 
компрессора в кГ /сек

1 ,033 / г т* 

"  F..-Z. j
4 4 , 5 7 1 ’0332- 

0 ,3907
. / 2 5 1 , 8  
У 288

110 ,2  к ГУ сек- ПО, 2 к г /сек

Р езу л ьтаты  расчета  сопоставляю тся  с требован и ям и  проектного 
задан и я .  П олученны е в исходном расчете значения Cr, R  и 
G в (D вх) удовлетворяю т поставленны м  требованиям .

§ 3.3 Предварительная оценка исходных данных к расчету  
взлетного режима проектируемого Т Р Д  (Н =  0, М =  0, 

р„ = 1 ,0 3 3  кГ/см2, Тн =  288°К)

В отличие от исходного расчета  здесь величины - Kq, Т f0 , yjk 
не могут быть вы браны , основы ваясь  только на зад ан н ы х  у д е л ь 
ных п а р а м е т р ах  д вигателя , т а к  как  их значения связан ы  с в ы 
бранными значениями к К|1, Т*и, tqkh условиями совместной работы



элементов Т Р Д  и заданным соотношением тяг R u/ R 0. П ользуясь 
методикой, изложенной в главе 2, определим, как изменятся вели
чины G n, v  и "к при переходе от расчетного режима в условиях 
полета к взлетному.

г : 9^1 g
1. Вычисляя величину =  0,874, находим по рис. 2.2

что в нашем случае (б) вероятны поправки на О а для взлетного

режима G D„ =  0 ,93ч-0 ,95 . Это означает, что на взлетном режиме 
производительность компрессора следует  ожидать большей, чем в усло
виях полета. Выбираем G,4r = 0 ,9 5 .  Окончательная величина GB 
определится термодинамическим расчетом при подборе требуемых 
величин пропускной способности турбины

ч . . . \  Г.
=  constА ; =

>п р :
и проходного сечения реактивного сопла

<7. Л  /
р Д 5 = c o n s t .

• v  Р А 4 -R R
В нашем примере Д 3 =  895,1 см2 и р /Д  =  0,3135 м2.

2. По рис. 2.3 находим, что относительно условий полета, на 
взлетном режиме значение к. п. д. компрессора должно уменьш ить
ся. Выбираем при G u, =  0,95 поправку на к. п. д. Дг(к. +  2 %, 
тогда

Г(К. =  Г(1(п -  Л У, к, =  0 ,84 — 0,02 =  0,82.

3. На взлетном режиме Т Р Д  в САУ температуру Т I  обычно д о 
пускается иметь на 150 — 2 0 0 '  Ьыше, чем в условиях длительного 
дозвукового полета.

В первом приближении принимаем

/ /  =  T l u +  175 =  1155 К.
О ко н чател ьн ая  величина тем п ературы  7 з 0 определится  те р м о 

динам ическим  расчетом при подборе задан ного  значения  в зл е т 
ной тяги (7?взл =  7900 кГ ).

Н и ж е  приводится пример предварительной оценки исходных 
дан ны х к терм один ам и ческом у расчету  взлетного р е ж и м а  проек
тируемого Т Р Д .

Параметры Формула П рнмер
Результат

м к г с с с и

G BCH

Gn,

1 1 0 . 2

0,95 116,0 кГ/се:< 116,0 кт/сек

с в
Р*и-о0 / 2 8 8  

в* 1 , 0 3 3  V  К
116,0 - Ы 116,0 кГ/сек 116,0 кг/сек
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П ар ам етр ы Ф орм ула П рим ер
Р е з у л ь т а т

мкгсс | СИ

G r1 .4 ч Ы
4 4 , 6 6

4 4 , 5 7  ' Н 6 ’ ° 116,2 кГ/сек 116,2 кг/сек

р 1 б' , , -1  • /*

Д 3 - rttr

116,2-1 П55 
895 ,1-0 ,39 11,31 кГ/см 2 1 1 , 1 0  дан/см2

Величины н Л  берутся  из исходного расчета для  И  = 11  км,.

Ж  =  0,9

р ; Р • он ивх 1 , 0 3 3 2 - 0 , 9 9 1 , 0 2 2 9  кГ/см 2 1 , 0 0 3 5  дан/см2

п*
1 1 , 3 1

1 1 , 7 6 1 1 , 7 6"к„
Р 1-°к.с.

1 , 0 2 2 9 - 0 , 9 4

Т̂ Н 

Т' Ко
—

11

1 1 , 7 6
0 , 9 3 5 0 , 9 3 5

С ам оконтроль: д о лж н о  с точностью до  1-4-2,' 
татом  по приближ енной формуле:

со вп ад ать  с резуль-

п  \ / ^  —  н — 0 95 1 /
U b ° у  т *  У  2 5 1 , 8

" 1 So

9 8 0

П 5 5
=  0,936.

§ 3.4 Термодинамический расчет Т Р Д  на взлетном режиме
О кончательны й термодин ами ческий  р асчет  обычно мож ет 

быть получен после нескольких приближ ений . В начале, д л я  уточ
нения вы бран ны х в первом при ближ ении  (в § 3.3) величин GBqj 
jtk и Т3* проводят  по и злагаем ой  ни ж е  методике тер м о д и н ам и че
ский расчет  Т Р Д  и оп ределяю т проходное сечение сопла  рС 5о.. 
определяю щ ее его пропускную способность. П ри  правильном  соот
ветствии вы бран ны х значений G в0 и Т з0 значения  [J-F5о и у/- 5н 
д олж н ы  совпадать . С овпадения  доби ваю тся  соответствую щ им и з
менением величины р асхода  в о з д у х а G b 0 (а следовательно  и ко 
эф ф ици ен та  Gbu) при Т 3* =  const.

В р ассм атр и в аем о м  прим ере  при проведении указан н ы х  в ы 
ше расчетов при ним ались  следую щ ие исходные данные:

Д 3 =  895,1 см2; 
у Д 5кр =  0,3135 м2;

GB„ =  116,0 кГ /сек;
'Г'*
п  =  1155
Т1К =  0,82.

К;
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О стал ьн ы е  коэффициенты  потерь и к. п. д. сохранялись  таким и 
ж е ,  что и в исходном расчете.

К огда  значение GBq д л я  вы бран ной тем п ературы  Т3* н ай де
но, вы числяю т величину тяги ^?ВЗл- Е сли  при этой тем п ературе  Т 3* 
зад ан н о е  значение взлетной тяги  не обеспечивается, то расчеты 
§§ 3.3 и 3.4 повторяю т с новым значением тем п ературы  Т3*.

У к азан н ы м  образом , на основе последовательны х п р и б л и ж е
ний, д л я  значения тяги Д =  7 900кГ , уточнены исходные данны е для  
окончательного расчета: Т 3* =  1193°К, я к = 4 2 ,0  (подбором по ме
тодике § 3.3) GBq =  116,0 кГ /сек  (подбором по методике § 3.4).

О стальн ы е исходные дан ны е остались  без изменений. Н и ж е  
приводится  методика и результаты  расчета  проектируемого Т Р Д  
н а  взлетном  режиме.

Параметры Формула Пример
Результат

МКГСС С И

а) Исходные данные к расчету

Рп р*= рн н 1,033 кГ/см 2 1,0136 дан/см2

т»
т* т 

н И
по таблице СА, 

(прилож. 1) 283,15 К 288,15 °К

«н по величине Ти, (прилож. 3) 68,89 ккал/кГ 288,5 кдж /кГ

1,207 1,207

р \ Р н'Тзх 1,033-0,99 1,023 кГ/см 2 1,005 дан/см2

б) Расчет процесса в компрессоре

Gв — — 116 кГ/сек 116 иг/сек

Рп Р* ~ 
1' 1,023-12,0 12,275 кГ /см 2 12,042 дан/см2

г. ( Т 'п ) 11 ( Г н)-г-к 1,207-1:2,0 14,484 14,484

.*In̂ад по величине ~ ( ^ 2ад) ’ (пРилож. 3) 140,22 ккал/кГ 587,0 кдж /кг

" к

.3*

 ̂2  ̂н ^ад и
7JK

140,22—68,89
0,82 86,99 ккал/кГ 364,30 кдж /кг

С,В. Н К. 427 116-86,99 57460 л. с. 42233 квт
75 0,1756

*2 С+ р к 68,89 +  86,99 155,88 ккал/кГ 653,0 к д ж /к г

т* 1 2 по величине i*v  (прилож. 3) 643,1 К 643,1 °К
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Результат
Параметры Формула Пример МКГСС СИ

в) Расчет расхода топлива и продуктов сгорания

т *
1 3 — — 1 1 9 3 ° К 1 1 9 3  К

%
п о  т е м п е р а т у р е  Т д ,  ( п р и л о ж .  3 )

3 0 9 , 6 6  к к а л / к Г 1 2 9 6 , 5  к д ж / к г

" г  ( Г Ь
2 6 2 , 7 0 2 6 2 , 7 0

^ в ' к о х л  ( ‘ з г  " 1
 

!

! 
М

*
 

03

К

п о п р а в к а  к а п о  п р и л о ж .  2

. *  .  «

1 1 6 - 0 , 9 9 ( 3 0 9 , 6 6  — 1 5 5 , 8 8 )

1 , 7 8 0 1  к Г / с е к 1 , 7 8 0 1  к г / с е к
~  1 0 2 5 0 - 0 , 9 8 — ( 3 0 9 , 6 6 — 1 5 5 , 8 8 )  0 , J J 7

° т1 ч а с
3 6 0 0 - 0 Т

г  с е к
3 6 0 0 - 1 , 7 8 0 1 6 4 0 8  к Г / ч а с 6 4 0 8  к г / ч а с

° г а 0 в ' к о х л +  G r c e K
1 1 6 - 0 , 9 9 + 1 , 7 8 1 1 6 , 6 2  к Г / с е к 1 1 6 , 6 2  к г / с е к

« Г 5 =  0 Г 4
G  +  G T

“  ;  с е к
1 1 6 + 1 , 7 8 1 1 7 , 7 8  к Г / с е к 1 1 7 , 7 8  к г / с е к

г) Расчет процесса в турбине

Т
%

57460
0,99 58040 л. с. 42660 квт.

# Т
75-N T 0,1756-58040

87.40 ккал/кГ 365,9 кдж /кг427 • G1 3 116,62

г4 /* —  Яо т 309,66—87,40 222,26 ккал/кГ 930 кдж /кг

по величине /4, (прилож. 3) 8 8 2 ,9 СК 882,9 "К

" ( О
76,39 76,39

4ад

.* 7УТ 

' 3 Ч т

309,66 8 7 , 4 0  
0,91 213,62 ккал/кГ 894,4 кдж/кг

я (rU по величине « , (прилож. 3)
ад

66,07 66,07

" ( Т ’з ) 262,7
3,976 3,976

т ^ ( ^ 4  ) ад
66,07

р*
■ 'з к. с. 12,275-0,94 11,54 кГ /см 2 11,321 дан/см 2

р *
4

Г-г

11,54
3,976 2,902 к Г /см2 2,847 дан / с м 2
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Параметры Формула Пример
Результат

МКГСС си

П ропускная способность турбины (задано Л 3н=  895,1 см2= const)

а ,
4 / 1  > з

тс.р;
116,62/1193 
0,39-11,54 895,1 см2 895,1 см2

д) Расчет процесса в реактивном сопле

с
ч
р

Н

2,902 
1,0332 2,809 2,809

- А д )
г (Т])

‘'С
76,39
2,809 27,20 27,20

,5ад по величине / 7 /  ) (прилож. 3) 167,23 ккал/кГ 700,2 кдж /к г

С;,
■ | / 2 g 2 *
V  А  ' ? с 4  ■ г-5ад) = 662,0 м /с е к 662,0 м /с е к

=  91,53 • 0,975 • /  2 2 2 ,2 6 -1 6 7 ,2 3

Проходное сечение сопла, определяющее его пропускную способ-

I / к + 1 / ' 1
ность, задан о -~\>.F5a =  0 ,3135 м2 \ я с>  тгс кр =  I —g— )

П1 - а • Р  .
117,78 j 882,9 
0 ,39-0 ,98 .2 ,902

0,3155 м2 0,3155 м2

е) Основные данные проектируемого двигателя в условиях Н — 0, Y  — 0

R
° - ./С. . 117,78-662,0 7948 к Г 7797 дан

Я 9,81

с *
а Т

1 час 6408 к Г
п я ля П R99

кг
R 7918 и ' " иь кГ-час дан-ч

Руг
R 79-18 кГ 67,22

дан
( j

В 116 Сю, o Z  1 ' 1 _кГ/сек кг/сек

1 Методика расчета для случая лс<гсскр дана на стр 8 6 .
во



Полученная величина тяги удовлетворяет требованиям проектного 
задания. Сверяем полученные значения Сц  и А\.д с типовыми зави
симостями (фиг. 3.2)

3.5 Определение исходных параметров для газодинамического  
расчета турбокомпрессора

С равн ен и е  проведенны х расчетов д ля  условий полета 
( Н = 1 1  км, М  =  0,9) и условий взлета (Н =  0. М  =  0) показы вает , 
что при взлете  требуется  бо льш ая  степень повыш ения д авлен ия  
в компрессоре. П оэтом у  термодинамический расчет д ви гател я  при 
Н =  0, М =  0, следует принять в качестве  исходного д ля  г а зо д и н а 
мического расчета  турбоком прессора. Т аким  образом  исходные 
парам етры  д ля  расчета  компрессора и турбины проектируемого  
Т Р Д  будут следую щими.

Расчетные условия для турбокомпрессора: Н =  О, М  =  0.

Компрессор Турбина

мкгсс | с и мкгсс | СИ

< ч 116 кГ/сек 116 кг/сек Аз * 
т г ' а

895,1 см2

<VK
1 2 , 0 '"Г 3,976

" к 86,99 ккал/кГ 364,3 кдж /кг 87,4 ккал/кГ 365,9 кдж /кг

тж 0,82 0,91

р \ 1,023 к Г /см2 1,004 дан/см2 р з 11,54 кГ/см2 11,32 дан/см*

Т\ 288,15 'К п 1193 ’К

т* 613,1 К
Go 116,62 кГ/сек 116,62 кг/сек

Go 117,78 кГ/сек 117,78 кг/сек

12,28 кГ/см 2 12,04 дан/см2

Р\ 2,90 кГ/см 2 2,84 дан/см2

п 882,9 К



Г л а в а  4

ВЫ БОР П АРАМ ЕТРОВ И Т Е Р М О Д И Н А М И Ч Е С К И Й  РАСЧЕТ  
Д В У Х К О Н Т У РН Ы Х  Т РД  

С Р А З Д Е Л Ь Н Ы М  ВЫ ХЛОПОМ и з  к о н т у р о в

П рименение второго контура н а  турбореактивн ы х д в и г а те 
лях  при дозвуковы х скоростях  полета  вы звано  стремлением  сни
зить удельны й расход  топлива  б л а го д а р я  уменьш ению  потерь ки
нетической энергии с выхлопной струей. Т Р Д Д  проектирую т с  раз-

0В
личными степенями двухконтурности у  — -р—  Чем больш е степень

в I
двухконтурности, тем специфичнее стан овятся  первые ступени

Рис. 4.!. Схема и условное обозначение сечений Т Р Д Д  с раз
дельным выхлопом из контуров



компрессора Т Р Д Д ,  р аботаю щ и е  на оба контура. Эти ступени 
принято н азы вать  вентиляторны ми, а сами двигатели , у которых 
степень двухконтурности значительна  ( / /> 1 ,0 )  в л и тературе  иногда 
назы ваю т  турбовентиляторны м и.

Ч ем  больш е степень двухконтурности, тем меньш е удельны й 
расход  топлива у Т Р Д Д ,  но  и тем слож нее  проектирование т у р б о 
компрессора II контура. В ы б р ан н ая  степень двухконтурности, к р о 
ме удельного расхода  топлива, о т р а ж а е тс я  и на других качествах  
Т Р Д Д  — весе, габари те , ш уме и т. д. В лияние ком плекса этих к а 
честв м ож ет  быть точно оценено только при проработке  кон крет
ного Т Р Д Д  д ля  конкретного сам олета .

В н астоящ ее  врем я  наи лучш ее  сочетание ком плекса  у к а з а н 
ных качеств Т Р Д Д  при дозвуковы х скоростях  полета  чащ е  всего, 
получают в следую щ и х д и ап азо н ах  степеней двухконтурности:

Ун„ =  1 л -  3, если Г з „ ^  1100 -г- 1200 °К 

И у„„ Дё 5 д -  8, если Т 1 ^  1250 -ж 1400 К 
П ри  сверхзвуковы х скоростях  полета  двухконтурны е Т Р Д  н а 

ходят применение только  с ф о р саж н ы м и  кам ерам и . В этом случае  
обычно //„в=0,5-т-1,5.

П р и  вы бранной величине степени двухконтурности  и т е м п е р а 
туре газа  перед турбиной Г3*, распределен ие  энергии м еж д у  конту
рами м о ж ет  быть охар актер и зо ван о  соотношением скоростей нстече-

— IT
—  которое определяется выбранной величиной степени повы-

„ -  'Н = И к п ',Р 1 = 0 ,& ,

44 Cs у =2,0 ; SrK=2S-J34200'K

Н И Я , С Г,

шения давления во II

контуре кки (рис. 4.2). за 

Оптимальные зн а
чения кК[[ для Т Р Д Д  

с раздельным вых
лопом из контуров в 
зависимости от ~К( и so

Т'з даны на рис. 4 .3 л -  
4.5.

В идеальном 
Т Р Д Д ,  как известно 
[2], максимум тяги 
получается при соот
ношении скоростей 
истечения из конту-

—  Г.

Ш. м \ j Cs .
>'  1

Д -  ?Son, — ■— 1—
С2 не ! : —■—т

Д2 ! A V

°  : д т :
\

У
\г
|к

! ! \  д ! Д Л
! 1

1 г.
/2

ц
■£ J  

- .-IV
г <

)  /
-!л

' j

л о

Рис. 4.2. Зависимость удельной тяги и со

отношения Сб —
с-,п
Со I

Т Р Д Д  с раздель

ным выхлопом из контуров от степени по
вышения давления во внешнем контуре 

2 — д в у х с т у п е н ч а т ы й  в е н т и л я т о р ;  3 — тре х сту -  
п е н ч а т ы н  в е н т и л я т о р

РО В  Д о п т  =
=  1,0, когда полетный к. п. д. Т Р Д Д  достигает

наибольшего значения. У реальных Т Р Д Д ,  в связи с потерями, ве
личина с5опт всегда меньше 1. (рис. 4.2).
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И з графика видно, что зависимость Д уд =  / ( ^ к п) достаточно по
лога, так что почти одинаковые значения /?уд можно получить, при
м еняя  как трехступенчатый, так и двухступенчатый вентилятор (ес
ли выбрать околозвуковые ступени).

При этом для реализации пк годится только трехступенчатый

вентилятор. В такой ситуации часто выбирают значения тг,Ч[ мень
шие, чем jrKtr , получая при этом меньший вес вентилятора и тур-

* ОПТ

бины, при незначительном ухудшении основных данных двигателя. 
Такие значения я Кп будем называть наивыгоднейшими и обозначать 
г  (рис. 4.2).

“ НВ.

Обычно оказывается целесообразным выбирать <С^кп оптлишь
когда у < 2  д - 3 .  Большинство выполненных Т Р Д Д  с у <72д-3  име
ю т величину - к на 15 л -  30 % меньшую, чем при оптимальном

нв
распределении энергии (табл. 4.1). Чем меньше у и М  и чем боль
ше Т з, тем обычно больше получается разница между «к,, и

^  К  11
‘ ‘опт

При предварительной оценке величины Пкп Для Т Р Д Д  с у > 2 д - 3  

обычно можно принимать ~к„ ж  пк„  (рис. 4 .3 ь 4.о), так как  зна-
1 MI в “ опт

чения ~к,, здесь чащ е всего реализую тся в одной ступени венти-
“ опт

■лятора.
Величина тгкп в дальнейшем уточняется при расчете турбоком

прессора исходя из оптим альной  н агрузки  турбины низкого д а в л е 
ния при м иним альны х габ ар и тах  и весе д ви гател я  [12].

§ 4.1 Предварительная оценка и выбор основных параметров  
проектируемого Т Р Д Д

Р ассм о тр и м  пример проектного з а д ан и я  на расчет Т Р Д Д .  
Р асч етн ы е  условия: высота полета  — Н  =  11 км,

скорость полета  — М =  0,8.

Потребная тяга в условиях полета — /?„ =  3320  к Г
кГ

Удельный расход топлива при /?„ =  3320 к Г ,  ( Д  < 0 , 7 4 0 ^ - ^

Потребная тяга  при взлете — R 0=  14000д-14500 кГ 
Д иам етр  двигателя (по входу) — DBX< 1 8 0 0  м м .

П рим енение:  двигатель  п р ед н азн ач ается  д л я  м ногом отор
ного п ассаж и рского  сам олета  с больш ой д альн остью  полета.

П редвари тельн ую  оценку п арам етров  проектируемого д в и га 
теля произведем, пользуясь  типовыми зависи мостям и  удельных 
п ар ам етр о в  д ля  Т Р Д Д  с раздельн ы м  выхлопом из контуров.
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Т аки е  расчетны е зависимости  основных удельны х п а р а м е т 
ров Т Р Д Д  р ассм атри ваем ого  типа от п ар ам етр о в  рабочего  п ро
цесса п о к азан ы  на рис. 4.3-+4.5 д л я  различны х условий полета 
при у  = 1 ,0 ;  3,0 и 6,0.

Т а б л и ц а  4.1

П а р ам ет р ы  в ы п о л н е н н ы х  и п р о е к т и р у е м ы х  д в у х к о н т у р н ы х  Т РД

Н а и м ен о ван и е
двигателя

Я,  
к Г

С Я„
к Г

ав„
к Г У "14 я к п

_  * т,0
СК

D
мм

Н
Р

к Г -час сек z.f

М

Двухконтурные Т Р Д  с у < 2 , 0 -5-3 ,0

Пратт-Уитни
ЛТЗД-ЗВ
серийный

8165 0,535 204 1,5 13,0 1 , 66 1200-5-
11501

2 1346 10,7 0 , 8
2 +  6 +  7 

1 + 3

Пратт-Уитни 
1 Т 8Д -1
серийный

6350 0,59 143 1,06 15,8 1,9 1200-5-
12501

2

2 +  4 +  7 
1 + 3

1080 10,7 0 ,5

Дженерал Элек
трик СД-700-2С 
серийный

1870 0,69 58 1,9 6 , 8 1 , 6 1 1 7 0 -5 -
1 2 0 0 ‘

1
8

2“+ Т

815 1 2 , 6 0 ,7

со смешением выхлопных потоков

Роллс-Ройс 5170 0,612 93,5 0 ,7 19,0 2,55 1313 5 940 12 0,75
«Спей-25» 5 + 1 2
серийный 2 +  2 - 1

Двухконтурные Т Р Д  с у > 2 , 0 -5-3 ,0

Дженерал 
Электрик Т F  39 
опытный

18640 0 ,35ч- 
0 ,41

680 22,02 1,55 153.3 +  1 2540

2 + 1 6
2 + 6

10,7 0, 8

Роллс-Ройс 
R B —211—22 
опытный

18400 0,35-
0,4*

602 5,753 25,03 1,6
1380-5- 
-5-1420 
(при+ 
32°С— 

1483)

1 2170 10,7 0,85
1 +  7 +  6
1 +  1 + 3

Роллс-Ройс 
R B —505 
«Трент» 
опытный

4525 0,446 136 3,1 16,0 1,6 1300-т-
13504

1
1 + 4  +  5
1 + 1+2

983 7,6 0 ,7

1 По оценке автора. 2 В условиях полета: я ,ч  =  25. 3 В условиях полета: 
у =  5; я к, =■- 27.
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Интерполируя между графиками, можно определять примерные дан
ные Т Р Д Д  при любых промежуточных значениях у, Т 3, М .  Д л я  ра
счета этих зависимостей приняты следующие значения к. п. д. и ко
эффициентов потерь, характерные для некоторых выполненных Т Р Д Д :

^Kti =  ^кх =  0,85; °к. с — 0,94; ?к.с=  0,98;
•у)т = 0 , 9 2 ;  оц = 0 , 9 5 ;  срч  =  ? с„  =  0,975;
т]„ =  0,99; авх =  0,99;

При этом коэффициенты отбора воздуха  на охлаждение прини
мались следующими:

к охл =  0,99 (Тз  =  1000 °К); « 0хл =  0,98 (Г 3* =  1200 °К);

Кохп =  0 ,96 ( Г з >  1400°К )

Выбор значений у, зтК1 й Т3* в расчетны х условиях: Н =  11 км, М==0,8

К а к  следует из рис. 4.4, у  проектируемого д ви гател я  задан о  
в расчетны х условиях  полета  весьм а  низкое значение удельного р а с 
хода топлива , д л я  осущ ествления которого необходимо вы бирать  
у > 2 , 0  при тгк j ;>  20-^25.

Н ап ри м ер ,  п ри ним ая  у  =  2,0 и itki =  25 и интерполируя по рис. 4.4, 
получаем, что за д ан н о е  значение  удельного р асхода  топлива м ож ет  
быть получено только в ди ап азо н е  тем п ератур  Тз =  11 50ч -1250°К. 
П роверим , возм ож но ли удовлетворить  в этом ди ап азо н е  т е м п е р а 
тур  Тз требование, п ред ъ являем о е  к габар и ту  д в и гател я  (D BX^  
=С1800 м м ).

У Т Р Д Д  р ассм атри ваем ого  jrama м ак си м ал ьн ы е  значения  к о э ф 
ф ициента производительности GK обычно составляю т 0,65^-0,75.

Принимая среднее значение G K — 0,7, вычислим ожидаемое з н а 
чение расхода воздуха через компрессор на крейсерском режиме при 
D BK =  1800 мм

P * - D 2
( ? „ =  0,311 -С?к • (4.1)

V т*' 1 н

к+ г
k j  / 2 \ f t- i

З тесь  0,311   g £ _ ^ ± l l  . т ; =  244,2 °К и Р \  =  0 , 3 4 8 ^

Обычно у Т Р Д Д - О в х =  1 .0 5 - r - l , lD lK (4.2)
Таким образом

=  1675 мм =  167,5 см
ZJik •—  1,075

Тогда
G a =  0 , 3 1 1 - 0 , 7 - 1 3 6  к Г /се к  

г 2 44,2
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Следовательно, проектируемый Т Р Д Д  при D BX<  1800 мм должен 
иметь удельную  тягу  не менее

Р -  Л.Луд — п
3320
136

кГ
кГ/сек •

Проверим, при каких значениях Т*3 выполнимо это условие. И н 
терполируя для у =  2 ,0  между графиками рис. 4 .4  (рис. 4.6), полу
чаем зависимости /?уд, C R =  / ( Г з ) ,  ожидаемые при выбранном зн а 
чении г к, =  25 (рис. 4.7). По ним определяем диапазон температур

7'з, удовлетворяющий условиям C R <  0 ,74  и D BX <  1800 мм.

Согласно рис. 4 .7  для  выполнения условия £>в х < 1 8 0 0  мм необ

ходимо иметь 7"з не менее 1200 °К, поэтому условие С « < 0 , 7 4 ^ ч 

при D BX< 1 8 0 0  мм удовлетворяется только в узком диапазоне тем 
ператур Гз  =  1200^-1250°К .

Отметим, что так  к ак  в условиях  взлета  т ем п ер ату р а  Т з у таки х  
Т Р Д Д  обычно выше, чем в условиях  полета на 150— 200°, то д а ж е  
при Т 3£ =  1200-М 250°К м ож ет  п отребоваться  при современных м а 
т е р и а л ах  о хлаж ден и е  первого рабочего  колеса  турбины.

'С,

Рис. 4.6. Вспомогательная зависимость для интерполя
ции значений R yn и C r  при у =2,0 

(Н  =  11 км, М  =  0,8; - К[ =  25)

Проверим, при каких температурах Т з можно выполнить требо- 
к Г

вание C R <  0 .7 4 кГ - -- и D BX< 1 8 0 0  мм, если выбрать большие зн а 

чения у. По рис. 4 .4  находим, что для выполнения условия 

/?уД55 24,4 - p1"e-K при у =  3 и - К[ =  2 5 необходимо иметь Г |  1 4 0 0 СК\

а при у =  6 и icKI =  25 — Гз =  1800 °К. При этом удельный расход  
топлива улучш ится . Таким образом, при степенях двухконтурности 
уД> 2,0 ограничение габарита проектируемого Т Р Д Д  значением
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Т*н =  1220 °к.

/ооо

Рис. 4.7. Зависимость удельной тяги и 
удельного расхода топлива ТРДД с раз
дельным выхлопом из контуров от Тз при 

//==11 км, А 1=0Д  i / = 2,0 и Лк! = 2 5

£>вх= 1 8 0 0  мм приводит к  необходимости и сп о льзо вать  д ля  р еж и м а  
длительного  полета  вы сокие тем п ер ату р ы  газа ,  требую щ и е при м е
нения о х л а ж д а ем ы х  рабочих л о п ато к  у нескольких ступеней ту р би 
ны. О сн овы ваясь  на предварительн ой  оценке и о гран и ч и ваясь  на  
первом этапе  о х л аж д ен и ем  только  первого рабочего  колеса  т у р би 
ны, вы бираем  д л я  условий полета  следую щ ие п ар ам етр ы  рабочего  
процесса  проектируемого  Т Р Д Д :

у  =  2,0; тгК1 =  25;

П р е д у с м а т р и в а я  использовать в д альн ей ш ем  разви ти и  проекти
руемого о б р аз ц а  д л я  сниж ения  веса и удельного расхода  топлива  
больш ие степени двухконтурности ( г / ^ З т - 5 ) ,  вы бираем  схему 
Т Р Д Д  с раздельн ы м  выхлопом из контуров.

П о сл е  этого д л я  облегчения дальн ей ш его  проекти рования  р еко 
мендуется  п одобрать  из числа вы полненны х Т Р Д Д  дви гател ь -п р о то 
тип. В наш ем случае из предварительн ой  оценки вы текает, что 
в качестве  д ви гателя-прототи па  н аи более  подходит Т Р Д Д  
S T F -200 ф ирм ы  П ратт-У итни (исходный вар и ан т  при разр або тк е  

д в и гател я  ЛТ9Д-1 с г/расч =  5[16]).
Выбор величины якп

Д л я  выбранных значений ттк, и Г* по рис. 4 .4  находим значение 
тгк «  2,7. При этом д аж е  в случае применения околозвуковых ступе-11 О П Т

ней потребуется трехступенчатый вентилятор. Обычно величина ~ Кп
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при у =  2 ,0  может быть меньше jtKm на 15—20 %. В нашем слу-
11 0ПТ J

чае (рис. 4.2) можно понизить тгКи до = 2 , 2  4 - 2 ,3 .  Выбираем 

тск п =  2,3, так как такое сжатие может быть реализовано в д в у х сту 
пенчатом вентиляторе. Применение трехступенчатого вентилятора 
здесь нецелесообразно, так  как последний м ож ет обеспечивать 
ттк. . =  3,5-у3,7,_ что превышает даж е значение т К1Т . Е го  примене-

11 и опт
ние, таким образом, привело бы к неоправданному возра станию веса 
проектируемого Т Р Д Д .

Выбор к. п. д. и коэффициентов потерь в элементах газовоздушного  
тракта проектируемого Т Р Д Д

В нам ечаем ы х термодинамических расчетах  достаточно точно 
учесть р азб и вку  я к, к. п. д. ком п рессора  и турбины и др. по к а с к а 
дам  невозмож но, т а к  к а к  р асчет  основных п ар ам етр о в  ту р бо к о м 
прессора, в том числе и наивыгоднейш его  распределен ия  работы  
с ж а т и я  м еж д у  к аск адам и , только  п редстои т  произвести. П оэтом у  
реком ендуется  начинать с оценки значений сум м арны х а д и аб ати ч е 
ских к. п. д. компрессора и турбины , исходя из нам ечаем ы х 
средних значений политропических к. п. д. ступеней (см. главу  I ) .  
В ы бираем  дозвуковы е ступени компрессора в первом контуре —

с т]пол ~  0 ,89 (у прототипа г СТ[ ^  • /  25 =  1,23). На основе этой оцен-
Т*  944 2

ки, учитывая, что к к =  25, величина ^  =  0,848 и

^  _  ° в 0 Ов 1,0.33 1 /  К  =  136 1,03-3 т / 2 4 4  _  , 0 0  к Г /и 9 V
U b «i 1 + у  1 + у  р * . ао I 288 1 +  2 0,351 V  288 ~  сек

определяем  с помощью м атери алов  главы  I вероятное значение сум 
м арного  адиабатического  к. п. д. ком прессора:

7П[„ =  5 к п,ах +  +  Дт(К„ +  Д'/]Кз .

Величину г,к, « 0 , 8 3 5  оцениваем с помощ ью  рис. 1.3 повели-шах 14 г
чинам г;„од и r KJ. По рис. 2.2 и 2.3 определяем, что в нашем случае 

должно быть: rh;H <С rIKi (G„0 >  1) н, следовательно, в исходном (высот
ном) расчете требуется вносить поправку на влияние режима двигателя и

г*
условий полета (А д , / -  Д ля  у =  2,0 и щ  =  0,848 по рис. 2.2 прини

маем G в„ =  1,04. Тогда по графикам рис. 2.3 получаем: AvjK. = 0 ,0 1 .  
Согласно материалам главы 1, поправки на влияние абсолютного раз
мера компрессора (Д ?;,<,) и понижения числа R e K на высотном режи
ме (Д"/]к,), в нашем случае отсутствую т. Таким образом:

Ti к [н =  v - raax +  (ДдкО =  0 ,835  — 0,01 =  0,825.

72



Выбираем околозвуковой вентилятор с т1пол « 0 , 8 7  (у прототипа 
ттСТ1, =  у  2,3 == 1,52). Учитывая, что как и в случае компрессора, по
правки ArIKi =  0 и Дт]К;, =  0, оценим вероятное значение адиабатиче
ского к. п. д. вентилятора:

' ^ < „ н =  4 к т а х  +  А у)к2 +  Д т ? к „  .

Величину Дк,. л. 0 ,86 оцениваем с помощью рис. 1.3 по вели-
“ max

чинам '/]пол 11 tcKii . По рис. 2 .2 — 2.3  и 4 .8  определяем, что в па

шем случае должно быть: 4 кн< 4 к0 (т. к. G B„ > 1 , 0  и у > 1 , 0 )  и 
следовательно, в исходном расчете требуется вводить поправки на 
влияние режима и условий полета Аг1к, (рис. 2.3) и Д'/]Ки (рис. 4.8). 
Принимаем Дт;К2 =  — 0,01 и Д4 к„ =  — 0,01. Таким образом, т/К[1 »

« 0 , 8 6  — 0,01 - 0 , 0 1  =  0,84.
Выбираем оптимально нагруженные охлаждаемые ступени турби

ны с т)пол« 0 , 8 9 ,  так как с помощью материалов § 1.4 и [16] у с 
танавливаем, что у прототипа

1
1 ^ • 1 4 0 0 1

1 3 , 5 0'25

оо ккал 
кГ.0,25 

“т
На основе этой оценки, учитывая, что

*Тн «  -  13,5 (рис. 1.6), G BI =  р ^ -у =  ^  -  45,4 ^

и, следовательно, пропускная способность турбины равна приблизи
тельно

л С ° г * ' Т ' 3____________ 45,4-УГ220 ^ 1 0 П г . то
3 ,,, . р * . -  , а  _  0 ,39 -0 ,34 8 -2 5 ,0 -0 ,96  ’

" ' г  1 1 " к  ° к .  с.

(выбираем кольцевую камеру сгорания с ок. с. == 0,96), определяем 
вероятное значение суммарного адиабатического к. п. д. турбины

4т =  4т тах +  Д4тх +  Д 4 ш

Величину 4 т тах =  0,915 оцениваем с помощью рис. 1.5 по вели
чинам 4 „од и Согласно материалам § 1.4, поправки на влияние 
абсолютного размера турбин (Дть,) и понижения числа Афт на вы
сотном режиме (ДДт.), в нашем случае  вносить не требуется.

Таким образом, т;Тн =  4 ттах =  0,915.

А налогично рассм отренны м  пр и м ер ам , основы ваясь  н а  реком ен
д ац и ях  главы  I и принятом двигателе-прототипе, вы б и р аю т  о с т ал ь 
ные коэффициенты потерь. Т аки м  о бразом  д л я  условий полета  были 
вы бран ы  следую щ ие значения  к. п. д. и коэф ф иц иентов  потерь 
в элем ентах  газовоздуш ного  тр а к т а  проектируемого Т Р Д Д :
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7]Кп =  0,84; звх =  0,99
rIKl =  0,825; e„ =  0,97
riT =  0,915; ок.с. = 0 ,96

к ' ы =  0,97; ск.с. =  0,975;

Фс| — 9с „ — 0,975; 
%, =  0,99.

Они о к а за л и с ь  несколько иными, чем те, при которых р ассчи
таны  зависимости  рис. 4.4. Очевидно, что при расчете  с в ы б р ан 
ными значениям и  к. п. д. получаем ы е величины R yn и Сд т а к ж е  не 
совпадут с указан н ы м и  зависи м остям и . Если  получаем ы е в р асче 
те значения  /?уд и Cr будут отли чаться  от соответствую щ их вел и 
чин на рис. 4.3 н 4.5 существенно (3-4-5% и более) то д л я  с а м о 
контроля реком ендуется  повторить расчет  при типовых значениях 
к. п. д. (стр. 66 ) или воспользоваться  д ля  оценки методом м алы х 
отклонений [6]. Если расчет  о к а за л с я  правильны м , то д ля  вы пол
нения зад ан н ы х  требовани й  в ы б и р аю т  иное сочетание к., п. д. или 
п ар ам етр о в  рабочего  п роц есса  дви гателя .

§ 4.2 Исходный термодинамический расчет Т Р Д Д  в условиях  
полета: Н =  11 км, М = 0 , 8

В связи с тем, что потребны й р асход  воздуха  через двигатель  
еще неизвестен, исходный термодинамический  р асчет  в н а ч а л е  п р о 
и зводят  д л я  GB=  1 кГ/сек. Н и ж е  д ается  м етодика и пример исход
ного термодинамического  расчета  Т Р Д Д  с р азд ельн ы м  выхлопом 
из контуров.

Результат
Параметры Формула Пример МКГСС | СИ

а) Исходные данные к расчету

216,5 'К 216,5 °К

Рп
По таблицам стандартной атмосферы 

(соответствуют ГОСТу 4401—48) 0,2306 к Г /см2 0,2262 дан/см2

а - _ 295 м/сек 295 м/сек

V М  ■ а 0,8-295 236 м/сек 236 м/сек

К
„ V 2 Т  +  . 1 

н 2 01 0 2 1 6 - 5  + S n 244,2 °К 244,2 °К

гЛ Тп)  | По температуре Т (прилож. 3) 0,445 0,445 ‘

'и 51,73 ккал/кГ 216,6 кдж/кг

1 В рассматриваемом примере принят наипростейший случай системы охлаж
дения — с нерегулируемым отбором воздуха, величина которого определяется 
температурой Т 3
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Р е з у л ь т а т

П а р а м е т р ы Ф о р м у л а П р и м е р М К Г С С  | СП

*  ( Г н) по температуре Г* (прилож. 3) 0,6774 0,6774

1н
58,37 ккал/кГ 244,4 кдж /кг

к
р  " Ю

н „ )

0 ,2306 • 0 ’ ®7 7 4  
0,445 0,351 кГ/см 2 0,3443 дан/см2

к Р  • <3 н  вх 0,351-0 ,99 0,3475 кГ /см 2 0,3409 дан/см2

с ; ° В 1 +  ° - п
принимается I к Г /сек 1 кг /се  с

о ; I
0,333 кГ/сек 0,333 кт/сек

1 + у 1 + 2

у  г '
2  • 1 0,667 кГ/сек 0,667 кг/сек

1 + у  в 2 + 1

б) Расчет процесса в компрессоре

II контур

Г'КЦ
Н5 » г~\'̂

Р2 и 1р 1 выбирается 2 ,3 2,3

Р*2,,
п*
р 1-*ки 0,3475-2,3 0,7992 кГ/см 2 0,7840 дан/см2

г. (7-; )ад/ * ( 0 - к „ 0,6774-2 ,3 1,558 1,558

.*
2̂ад

по величине л ( Г 2а ) (прилож. 3) 74,16 ккал/кГ 310,5 кдж /кг

" ■ н

.* .* 
г"2ад (н

4ки

74,16—58,37 
0,84 18,80 ккал/кГ 78,72 кдж /к г

" « I I

427-Н  -G'
КП ВП

75
18,8-0,667

0,1756 71,4 л.с. 52,6 квт.

.*Icy2П 58 ,3 7+ 18 ,80 77,17 ккал/кГ 323,1 кдж /кг

гр*
2,,

по величине /2 г (прилож. 3) 322,7 °К 322,7 ;К

а (Г* )
HI 1,792 1,792

I контур

N
* 1 П*

р 21/ Л выбирается 25 25
Р * 

21
D *P VK к, 0,3475-25 8,684 кГ/см 2 8,519 дан/см2
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Параметры Формула Пример
Результат

МКГСС с и

т.(т: )"ад/ *  ( 0 - * к г 0 , 6 7 7 4 - 2 5 1 6 , 9 3 1 6 , 9 3

Z -ал1
п о  в ел и ч и н е  т. ( Т * ) (п р и л о ж .  .3) 1 4 6 , 5 7  к к а л /к Г 6 1 3 , 7  к д ж / к г

.* .* 
'-’ад ^  'н 1 4 6 , 5 7 — 5 8 , 3 7

1 0 6 , 9 0  к к а л /к Г 4 4 7 , 6  к д ж / к г
•бкд 0 , 8 2 5

Ю - Н щ С ' в г
75

1 0 6 , 9 - 0 , 3 3 3

0 , 1 7 5 6
2 0 2 , 8  л . с . 149  квт.

In
*1 н ч 5 8 , 3 7  +  1 0 6 , 9 0 1 6 5 , 2 7  к к а л /к Г 6 9 2  к д ж / к г

К2Г
по величине  i* (п р и л о ж .  3 ) 6 8 0  °К 6 8 0  ,:,К

в) Р а с ч е т  р а с х о д а  топлива и п р о д у к т о в  с г о р а н и я  при Ов = 1  к Г / с е к

п — вы би р ается 1220  °К 1220  °К

.+
X п о  т е м п е р а т у р е  Т g ( п р и л о ж .  3 ) 3 1 7 , 4 6  к к а л /к Г 1 3 2 9  к д ж / к г

M T l ) 2 8 8 , 6 5 2 8 8 , 6 5

GT 1 сек

° в ,  - « о х л - ( ' з г -  £ , ) ■ * « поправка к а по  п р и л о ж .  2 ,

к . с . - ( ' - З г - ' ■ * » , )

0 , 3 3 3  • 0 , 9 7 ( 3 1 7 , 4 7 — 1 6 5 , 2 7 )  ■ 0 , 9 9 7
0 , 0 0 4 9 8 5  к Г / с е к 0 , 0 0 4 9 8 5  к г / с е к

1 0 2 5 0 - 0 , 9 7 5 — ( 3 1 7 , 4 7 — 1 6 5 , 2 7 )

GT1 час
3 6 0 0 -G r1 сек

3 6 0 0 - 0 , 0 0 4 9 8 5 1 7 , 9 2  к Г / ч а с 1 7 , 9 2  к г /ч а с

° г , 0 в , ' л:о.хл +  С Гсск 0 , 3 - 3 3 - 0 , 9 7 + 0 , 0 0 5 0 , 3 2 8  к Г / с е к 0 , 3 2 8  к г /с е к

О = G |  G + G г
г< +  | В1 'сек

0 , 3 3 3  +  0 , 0 0 5 0 , 3 3 8  к Г / с е к 0 , 3 3 8  к г / с е к

г )  Р а с ч е т  п р о ц ес са  в т у р б и н е

К
М -  +  Л+к, кп 2 0 2 , 8  +  7 1 , 4

2 7 6 , 9  л. с. 2 0 3 , 5  квт
'4м

0 , 9 9

/ / г
75  - N ’1 1

4 2 7 - 0 , ;

0 , 1 7 5 6 - 2 7 6 , 9
0 , 3 2 8

1 4 8 , 2 3  к к а л /к Г 6 2 0 , 6  к д ж / к г

' + 3 1 7 , 4 7  1 4 8 ,2 3 1.69 ,24  к к а л /к Г 70 8 , 6  к д ж / к г
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Пример
-

Р е з у л ктат
Параметры Формула .МКГСС СИ

Т * по величине ‘ (прилож. 3) 685,2 °К 685,2 ' К

« ( ^ , ) 28,39 28,39

.*
1л4аД|

.* __Н ч

я с 7 7
317,47 148’23 

0,915 155,47 ккал/кГ 650,9 кдж /кг

4а д | / по величине МаД[ (прилож. 3) 20,93 20,93

ТСт
« ( К )

* <TW

288,65
20,93 1-3,78 13,78

р * Г) ♦
С [‘ а к. с, 8,684-0,96 8,337 кГ/см* 8,179 дан/см2

р *
р *

3 1

‘"г

8,-337
13,78 0,6045 кГ /см2 0,5930 дан/сма

д) Расчет удельных параметров Т Р Д Д

сп
я ;  -о, 0 ,7992-0,97

0/2306 3,362 3,302

я (Г5 )° а д 1 Р
<Ч,>
41

1,792
3,362 0,533 0,533

Ц ,Дп | по величине я ( Г 5аД11) (прилож. 3) 5 4 , 4 9  ккал/кГ 228,15 кдж /кг

с 5I I К 2.е̂ Тс('2и "’алц7- ) =  91,53-0,975- 4х 77,17—54,49 425 м/сек 425 м/сек

g
0,667.(425—236,1)

9,81 12,85 кГ 12,61 дан

" с , p \ ip * 0,6045/0,2306 2,621 2,621

* ( ^ , ) / Д  с, 28,39/2,621 10,83 10,83

г'5а д [ по величине я (Г >ад,) (прилож. 3) 129,24 ккал/кГ 541,13 кдж/кг

Col К
2" 2/-* ■ \

■ <Рс ( !4 j ,5аД () = 9 1 ,53-0 ,975-У 169,24 — 129,24 £64,5 м/сек 564,5
м/сек
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Параметры Формула Пример
Результат

МКГСС с и

\ g '  ■ CjT—  O ’ -V =  g  rs [ nI
=  0 , 3 3 8 - 5 6 4 , 5 — 0 , 3 3 3 . 2 3 6 , 1

1 1 , 4 4  кг 1 1 , 2 2  дан

9 , 8 1

R  уд Я , +  R n 1 1 , 4 4 + 1 2 , 8 5 2-1 .29  кГ  
к Г / с е к

2 3 , 8 3  даи  
к Т / с е к

GT1 час 

/?уа
1 7 , 9 2 / 2 4 , 2 9 0 , 7 3 8  кГ  

к Г - ч
0 , 7 5 3 .  кг  

д а н - ч

С а м о к о н т р о л ь :  п о л у ч е н н ы е  в е л и ч и н ы  C R  и  Л>уд с о п о с т а в л я ю т с я  с 
о ж и д а е м ы м и  з н а ч е н и я м и  с о г л а с н о  рис. 4 . 4  с у ч е т о м  р а з л и ч и я  к. п. д.

е )  О с н о в н ы е  д а н н ы е  п р о е к т и р у е м е г о  д в и г а т е л я  в р а с ч е т н ы х  у с л о в и я х

*
З а д а н о - 3 3 2 0  к Г 3 2 5 7  д а н

R з а д / R уд 3 3 2 0 / 2 4 , 2 9 1 3 6 , 6 7  к Г / с е к 1 3 6 , 6 7  к г / с е к

G B,
« в

1 +  у
1 - 3 6 , 6 7 / 1 + 2 4 5 , 5 6  к Г / с е к 4 5 , 5 6  к г / с е к

G - „ в , 1 3 6 , 6 7 — 4 5 , 5 6 9 1 , 1 1  к Г / с е к 9 1 , 1 1  к г / с е к

G c,
с ' г . G»i 4 5 >5 6

0 , 3 3 3
-1 4 ,88  к Г / с е к 4 4 , 8 8  к г / с е к

° г .  =  + г' S .
rs G »I

4 5 , 5 6  
° - 3 3 8 ' 0 , 3 3 3 4 6 , 2 3  к Г / с е к 4 6 , 2 3  к г  / с е к

П р о х о д н ы е  с е ч е н и я  р е а к т и в н ы х  со п е л ,  о п р е д е л я ю щ и е  и х  п р о п у с к н у ю  

с п о с о б н о с т ь  ( - С1 и - с п > 7 г Скр =  ’ j

р. 7+[ 4 6 , 2 3  У б 8 5 , 2
0 , 5 2 5  м 2 0 , 5 2 5  м2

« г - С с - Я ^ -  0 , 3 9 - 0 , 9 8 - 0 , 6 0 4 5

р . /Ы н
9 1 , 1 1  } / 3 2 2 , 7

0 , 5 4 4  м 2 0 , 5 4 4  м 2
' V ° c  СТ1 Г Р -2П

0 , 3 9 6 - 0 , 9 8 - 0 , 9 7 - 0 , 7 9 9 2

1 Методика расчета для случая г с < ж с кр дается на стр. 86
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Параметры Формула Пример
Результат

МКГСС | СИ

Пропускная способность турбины

-Аз
с т, У П

т г ’Р 3

44,88 У1220 
0,39-8 ,337 482,1 см2 482,1 см2

Приведенный расход  воздуха, характеризую щий производительность 
компрессора в кГ /с е к

G . 1 - ° 3 3 - | // ~ Дн_ =  136,67 •
8 Р * .а  V  288 0,3510г н °0

. / 2 4 4 , 2
V 288

370,6
кГ/сек

370,6 
к г / с е к

Р езу л ьтаты  р а сч ета  сопоставляю тся  с требован и ям и  проектного з а 
дания. П олученны е в исходном расчете  значения  С к, R  и GB ( D BX) 
уд  ов л е т в о р я ют п ост а в л е н н ым треб ов а н и я м .

§ 4.3 Предварительная оценка исходных данных к расчету  
взлетного реж им а проектируемого Т Р Д Д
(Я  =  0, М  =  0, Ри=  1,033 кГ /см 2, 7 П= 2 8 8 °К )

В отличие от исходного расчета , здесь  величины г/о,пк0> Тзо , т(Кс 
не могут быть в ы б р ан ы  о сн о вы ваясь  то ль ко  н а  зад ан н ы х  удельны х 
п а р а м е т р ах  дви гателя ,  т а к  к а к  их значения  связаны  с вы бран ны м и 
значениям и у н, л к„ ; Т 3*н_ ц Кн условиям и совместной работы  ЭЛемен-

ТД
тов Т Р Д Д  и зад ан н ы м  соотношением тяг  •

П ользу ясь  методикой, излож енной в гл а в е  2, определим, к а к  и з 
менятся  величины у, GB, Цк и я к при переходе от расчетного р е 
ж и м а  в услови ях  полета  к взлетному.

Т '  244 2
1. В ы числяя  в е л и ч и н у ^  =  -288 =  0,848, находим  по рис. 2.2,

что в н аш ем  случае  (б) д л я  у  — 2 вероятны  следую щ ие поп равки  на
G Во и у:

0 Вц =  1 ,0 4  и у =  0 ,9 4 .

Это означает, что н а  в злетн ом  р еж и м е  производительность ко м п 
рессора  следует  о ж и дать  меньшей, а степень двухконгурности  — 
большей, чем в условиях полета. О ко н чательн ая  величина GB взл 
определится  термодин ами ческим  расчетом при подборе  требуем ы х 
величин пропускной способности турбины ( Д з  =  const)  и проходных 
сечений реактивных сопел, определяю щих их пропускную способ
ность (р /Д ,  =  const и р / Д п =  const).
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В  нашем примере

А 3 =  482,1 см2, txF5l =  0,525 м2 и p A 5lI =  0,544 м2.

2. По рис. 2.3 находим, что относительно условий полета, на 
взлетн ом  р е ж и м е  значение к. п. д. компрессора д олж н о  возрасти. 
П о п р а в к а  на к. п. д. — Атр;, ~ 0,01 бы ла  вы б р ан а  в § 4.1. Т аким  об
разом

+ 1о =  % , н— (— д + )  =  0,825 +  0,01 =  0,835.

3. Ч то касается  к. п. д. вентилятора , то, к а к  п о к азы ваю т  р а с 
четы х а р ак тер и сти к  Т Р Д Д ,  изменение величины г|Ки ( а т а к ж е  
всего ком прессора Н Д )  при переходе от в з л е т а  к  условиям  полета  
дополнительно зависи т  от величины расчетной степени двухконтур- 
рости. П рим ерны й х ар актер  такой  зависимости  д л я  условий полета

Н  =  11, М =  0,8 п р и -^ 2  =  0,20-^0,25 п ок азан  на рис. 4.8.

Таким образом, '/]к,Го =  + ,  1н — (— Д '+ )  — (— А + ц ) -  
где величины Дт]К2 =  f ( T * / 288) и Дг/К[1 =  / ( у р) — выбраны в § 4.1.
О т к у д а

4*11. =  ° ’84 -  ( -  ° ’01) ^  ( -  ° ’01) =  ° ’8 6 -

Рис. 4.8. Примерный характер дополнитель
ного изменения адиабатического к.п.д. вен
тилятора при переходе от взлета к услови
ям полета Н =  11 км, М =  0,8 при различных 

степенях двухконтурности у Т Р Д Д

4. Н а  взлетном  р еж и м е  Т Р Д Д  в САУ тем п ер ату р а  Т з  обычно 
д оп ускается  на  150-4-200° выше, чем в условиях  длительного  д о зв у 
кового полета. В первом при ближ ении  при ним аем

T l  =  Тзн + 1 5 0 °  =  1 2 2 0 +  1 5 0 °=  1370° К

О ко н чател ьн ая  величина  тем п ературы  Тз* определится  т ер м о д и н а
мическим расчетом  при  подборе зад ан н ого  значения  взлетной  тяги 
(^взл =  14000-414500 к Г ) .  Н и ж е  приводится пример п р е д в а р и те л ь 
ной оценки исходных дан н ы х  к терм один ам и ческом у расчету в зл ет 
ного р е ж и м а  проектируемого  Т Р Д Д .



Результат
П а р а м е т р ы  Ф ор  мул а П р и м е р

М К Г С С СИ

с„
370,6
Т з т Г 355,5 кГ/сек 356,5 кг/сек

<7,
К - а

.5 1 ,033 | /  -
288 356,5- I X 356,5 кГ/сек 356,5 кг/сек

0,94 2,131 2,131

Gв г 1+у
.356,47 
+  2,131

113,85 кГ/сек 113,85 кг/сек

С . г  ( д
в 1 / н

113,85 44,88
45756 112,1 кГ/сек 112,1 кг/сек

Р7 Ф ,  • Г  П
А3-тг

112,1 У 1370
482,1-0,39

22,07 кГ/см2 21,65 дан/см2

Величины ] и А я берутся из исходного расчета для Н =  11 км, 
'  в1/ н

М  =  0,8

р* Р п ' =в X 1,0332-0,99 1,0229 кГ/см2 1,003 дан/см2

р 1 22,07
22,47 22,47

" KIU с.
1,0229 • 0,96

1 ) ,
—

25
22,47 1 , 1 1 2 1 , 1 1 2

Самоконтроль: должно с точностью до 1-+-2 % совпадать с ре
зультатом по приближенной формуле:

= G B„ • • А Щ  ■ =  1,123 .
/ .  -vh V к  т:т тн .

Пользуясь эмпирическим соотношением, оценим ориентировочную 
величину jrK (В дальнейшем тсК[1 уточн яю т и сходя  из гл F 511o

~  3 Гбци )•

" КП„

1 7)

J
\ 

I __
?1 
I

) \ 2'зУ  If 2,18 2,18

У-°в , 2,131•113,85 242,62 к Г /сек 242,62 кг/сек

Самоконтроль: G BI[+  G B{ =  G B.
G B =  242,62 к Г /сек  +  113,85 к Г /сек  =  356,5 кГ /сек .
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§ 4.4 Термодинамический расчет проектируемого Т Р Д Д  
на взлетном режиме

О кончательны й термодинамический  расчет обычно м о ж ет  быть 
получен после нескольких приближ ений . Д л я  уточнения вы бранны х 
в первом приближ ении (в § 4.3) величин G B, у, тгК[, ~Ки проводят  но 
и зл агаем о й  ни ж е методике термодинамический  расчет Т Р Д Д  и на
ходят проходные сечения сопел, определяющие их пропускную спо
собность: р /Д ,  и  р / Д и . При правильном соответствии выбранных

значений щ.(р G Bo, у и Т з ,  полученные величины р / Д и и р / Д , , в
должны совпадать с соответствующими значениями в исходном 
расчете (р /Д , и р /Д , ,  )■ Совпадения добиваются изменением вели

чин Т з и г К[[ при G„ =  const.
Вначале уточняю т величину к К[1, чтобы она обеспечивала равен

ство р / Д 1г ^ р / Д г, , а затем температуру Т \  (а вместе с ней и - К[)

из условия р / Д ,о =  !а^ 51н •
В рассматриваемом примере при проведении указанных выше 

расчетов принимались следую щие исходные данные:

Д 3 =  482,1 см2; тсК[1 =  2,18; р /Д ,  =  0,525 м2;

G „  =  3 5 6 , 3 ^  (Go, =  1,04); Т1 =• 1370 'К; р F 5n =  0,544 м2;

у =  2,131 (у =  0,84); ^к 11о =  0,86; -/̂ к-1о =  0,835.

О стальн ы е  коэф ф иц иенты  потерь и к. п. д. сохранялись  таким и же, 
что и в исходном расчете.

К огда значение Т 3* д л я  исходной величины GBo подобрано, в ы 
числяют величину тяги R Bзл. Если при этой тем п ературе  Т3* з а д а н 
ное значение взлетной тяги не обеспечивается, то расчеты  §§ 4.3 и 
4.4 повторяю т с новым значением расхода  воздуха, с л ед о в а 
тельно, п Т3* (изм ен яя  ранее  вы бранны й коэффициент G„0).

У к азан н ы м  образом  н а  основе последовательны х приближ ений 
д ля  значения  тяги Р о =  14500 кГ уточнены следую щ ие исходные 
дан ны е д л я  окончательного  расчета:

7 3 =  1375 °К, к К{ =  22,57, к к„ =  2,25.

О стальн ы е исходные дан н ы е  остали сь  без изменений.

Н и ж е  приводятся  методика и р езу л ьтаты  расчета  проекти руе
мого Т Р Д Д  па взлетном реж име.
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Результат
Параметры Формула Пример

МКГСС | СИ

а) Исходные данные к расчету

Ри Р* =  Рн и
I по таблице СА 
J (ГОСТ 4401-48)

1,033 кГ/см 2 1,0136 дан/см2

Т п т *  =  тн  Н
288 ‘К 288 1 К

68,85 ккал/кГ 288 кдж /кг

* ( Г „ ) по величине Т н (прилож. 3) 1,205 1,205

Р \ Р  -ан вх 1,033-0,99 1,0229 кГ/см 2 1,005 дан/см2

б) Расчет процесса во II контуре

г, . у 3 5 R 4 7  . 2,131 242,62 кГ/сек 242,62 кг/сек
в 1 +  у 1 +  2,131

P * - - v 
1 ьп 1,0229-2,25 2,302 кГ/сек 2,258 дан/сек

г.(Г* .) 
ад 1 *(Г н)-*к1Г 1,205-2,25 2,71 2,71

in̂ад по величине г. ( Т £ ), (прилож. 3) 86, 88  ккал/кГ 363,8 кдж /кГ

(2ад 1н 86,88—68,85
20,96 ккал/кГ 87,76 кдж /кг

4кц 0 , 8 6

4 2 7 - Я .  - 6  
ьп ви
75

20,96-242,62
0,1756 28960 л. с. 21300 квт

* ,г гн +  Я к п 68,65 +  20,96 89,81 ккал/кГ 376,0 кдж /кг

* о 2 П
по величине (прилож. 3) 375,2 СК 375,2 К

< П и ) 3,04 3,04

Р 2„ - а Н

Ри
2,302-0 ,97

1,0-332 2,161 2,161

т ( П п )

~ СП
3,04/2 ,161 1,407 1,407

'"адц I по величине 7t (7’ 5 ), (прилож. 3)II 72,00 ккал/кГ 301,46 кдж /кг

С.-,, , 9S (*2„ —г-,а д п )  =  91,53 • 0,975 • У  89,81 —72,00
376,6

м/сек
376,6 
м /  сек
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Результат
Параметры Формула Пример

М К Г С С  | С П

Проходное сечение сопла, определяющее его пропускную способ-

к  +  1ность з адано— =  0,544 м2 \ тгСи>  - Скр =

G  ■ 1 /  Т *
В Ц  [ -  11 2 4 2 , 6 2  У 3 7 5 . 2

т в - ° с  ' 3 П ' П И
0 , 3 9 6 - 0 , 9 8 - 0 , 9 7 - 2 , 3 0 2

0,542 м2 0,542 м2

в) Расчет процесса в компрессоре I контура

G И 356,47 113,85 кГ/сек 113,85 кг/сек
I 1 + у 1 +  2,131

Р %2г 1,0229-22,57 23,09 кГ/см2 22,65 дан/см2

)-ад -  ( К ) - кг 1 ,205-22,57 27,20 27,20

icyя д по величине т.(Т*^ ) ,  (прилож. 3) 167,62 ккал/кГ 701,8 кдж/кг

7 /к,
' И

167,62—68,85 
0,835 118,28 ккал/кГ 495,2 кдж /кг

м ,
И у Н щ  427 

75

113,85-118,28
0,1756

766-87 л. с. 56403 квт.

1о-г С + К ч 68,85 +  117,28 187,13 ккал/кГ 783,5 кдж/кг

rjy ̂
1 ч по величине /* (прилож. 3) 764,8 ' К 7 6 4 , 8  СК

г) Расчет расхода топлива и продуктов сгорания

1 3 — — 1375 К 1375 К

.* у 
%  1 — — 362,83 ккал/кГ 1519 кдж /кг

-Г ( К )  j по температуре Т \  (прилож. 3) 4S0.70 480,70

и сек

а  ■к у;* —  /* )
В| ОХЛ Зр Вт

и —
поправка к  по прилож. 2

113,85-0,97-(362,83— 187,1-3)
~  10250-0,975—(862,83— 187,13) 1,00 ‘

1,986 г Г /сек 1,986 к г /сек
'

1 час
-3600-0

т сек
3600-1,986 7151 к! /час 7151 кг/час

1 Методика расчета для случая г с<у.С|(р дана на стр. 8(5



П а р а м е т р ы Ф о р м у л а П р и м ер
Р е з у л ь т а т

м к г с с СИ

° г , G Bj - KO X A + G r ceK 113,85-0,97 +  1,986 112,4 кГ/сек 112,4 кг/сек

о Г5 В1 асек 113,85 +  1,986 115,83 кГ/сек 115,83 кг/сек

д) Расчет процесса в турбине

Л?т
4м

(73710+30220) J L 10670,3 л. с. 78480 квт

Н 1
7 5 - N T 

427- и  г
0,1756-106703

112,4
166,68 ккал/кГ 697,9 кдж /кг

% г* На т 362,83— 166,69 196,14 ккал/кГ 821,2 кдж /кг

т\ по величине , (прилож. 3) 786,6 СК 786,6 °К

т Л Т \ х) 48,40 48,40

Ч ы
Я т,3 —  _ _
//Т

166,69 
362,8о 0 ; 9 1 5 180,66 ккал/кГ .576,4 кдж /кг

« ти по величине б  >ад
(прилож. 3) 35,94 35,94

И

г - ( П )
480 . 70/35,94 1-3,55 1-3,55

р % И . о . 23,09-0 ,96 22,17 кГ/см 2 21,75 дан/см2

Р А

“"Г

22,17
13,55 1,657 кГ/см 2 1,626 дан/см2

Пропускная способность турбины (задано Л 3н=  482,1 см2)

А ч 112,4 У 1375 482,1 см2 482,1 см230
">г - р ; 0,39-22,17

е) Расчет процесса в реактивном сопле I контура

" с ,
р : А

Р п
1,657/1,0-332 1,604 1,604

г. ( П )  

" С 1
48,40/1,604 30,17 30,17

Ч д но величине те (Я 5ад), (прилож. 3) 172,11 ккал/кГ 720,6 кдж /кг



Результат
Параметры Формула Пример МКГСС СП

( ' 4 — ('зад ) - ? с  =  (196,14— 172,11)0,9752
ккал 

22,84 кГ 95,63
кдж /кг

Се, V % - " ‘ 91,53 У22.84 437,8 м/сек 437,8 м/сек

5̂ Ч - Н с 196,14—22,84 173,3 ккал/кГ 725,61 к д ж /к г

Ть по величине /5 (прилож. 3) 700,8 СК 700,8 СК

Проходное сечение сопла, определяю щее его пропускную спо-

I (* +собность, задан о—p F SH=  0,525  м2 \ 7tc I< ^ c KP =  \ - y - j  J

ц/д .‘ *0
Gr5 • R r  ’ Т 5j 115,83-29,36-700,8 0,527 м2 0,527 м2

Р п - ^ 101-1,033-437,8

ж) Основные данные проектируемого двигателя в условиях /7=0, 0 = 0

*1
Gг5[ • сцj 115,83-432,7 5169 кГ 5070 дан

8 9,81

Gb i СЙГ
8

242,62-346,4
9,81

9314 кГ 9136 дан

R R x +  R n 5169+9314 14483 кГ 14196 дан

R ° тчас 7151 Л, 44-1 кГ Л,КЛ4 кг
R 14483 кГ -час дан-ч

Полученная величина тяги удовлетворяет требованиям проектного 
задания. Сверяем полученные значения С ц  и / ? уд с типовыми зави
симостями (рис. 4.3)

*УД
R 14483 4Л ЯЧ ДО RR даИ
°в ,356,47 кГ/сек кг/сек

§ 4.5 Определение исходных параметров для газодинамического  
расчета турбокомпрессора

С равнение проведенных расчетов д ля  условий полета  (Н =  11 км, 
М.= 0 , 8 )  и условий взлета  (11 =  0, М =  0) показы вает , что в высот
ных условиях  требуется  существенно больш ая  степень повыш ения 
давлен и я  в компрессоре. П оэтом у термодинамический расчет  д в и 

1 Методика расчета для случая тсс> гсскр. дана на стр. 78.

86



гателя при H = i l l ,  М = 0 ,8 следует  принять в качестве  исходного 
д л я  газодинам ического  расчета  турбоком прессора . Т аким  образом , 
исходные п ар ам етр ы  д ля  расчета  ком п рессора  и турбины проекти
руемого Т Р Д Д  будут следую щими:

Расчетные условия для турбокомпрессора: Я  =  11 км, М  =  0,8.

Компрессор Турбина
Система
единиц МКГСС | СП м к г с с си

370,6 —  
сек

370,6 —  
сек Аз 482,1 см2

У 2 , 0

'"к 1 25,0
13,79

" КН 2,3

Я к,
106,9 . ккал 

кГ
447,6 КДЖ

КГ
Н X 14Я 93 ккал R9D R к д ж

Я - „
18,8 ккал . 

кГ
78,72 ■ к д ж -

КГ
кг КГ

0,825
0,915

11 0,84

р \ 0,3475 кГ/см 2 0,3409 дан/см2 р*
*3 8,337 к Г /см 2 8,179 дан/см2

т\ 244,2 СК п 1220  °К

р*
I

8 , 6 8  кГ/см 2 j 8,52 дан/см 2 °г , 44,88 кГ/сек 4 4 , 88 кг/сек

0,8 кГ /см 2 0,784 дан/см2 ° г 46,23 кГ /сек 46,23 кг/сек

•Г 2, 680 СК р *
4Г 0,6045 кГ/см2 0,593 дан/см2

322,7 -К я 685,2 СК



Г л а в а  5

ВЫБОР ПАРАМ ЕТРОВ И Т Е РМ О Д И Н А М И Ч Е С К И Й  РАСЧЕТ  
ДВУ Х К О Н Т У РН Ы Х  Т Р Д  

СО СМ ЕШ ЕНИЕМ  ВЫ ХЛОПНЫ Х ПОТОКОВ

Смешение выхлопных потоков ш ироко применяется  на Т Р Д Д  
с относительно невысокой степенью двухконтурности У <  2,0-дЗ,О 
(рис 5.1). Его применение у  двухконтурны х д вигателей  имеет т е р 
модинамические, конструктивны е и другие преимущ ества. П ри  см е
шении обмен теплом м еж д у  «холодной» струей внеш него контура  
н «горячей» струей внутреннего приводит к более равном ерном у 
распределению  скорости с5 по м ассе  выхлопной струн. Б л а г о д а р я  
этому ум еньш аю тся  потери кинетической энергии с выходной ско
ростью и полетный к. п. д. увеличивается , соответственно тяга  
Т Р Д Д  несколько возрастает , в связи с чем удельный расход  топ
лива сниж ается .

Н аи больш и й  эф ф ек т  от обмена теплом наблю дается  в случаях,, 
когда массы  см еш иваем ы х потоков сопоставимы  (/ /~0,5-У-2,0).

М акси м альн о-возм ож н ы й  эф ф ек т  от смешения потоков в теории 
Т Р Д Д  [2] принято в ы р а ж а т ь  через прирост так  назы ваем ого  вы 
ходного импульса. К оэф ф ициент  повыш ения выходного импульса* 
при полном смешении вычисляю т по следую щ ему соотношению ;

О д н ако  реально  при смешении потоков в Т Р Д Д  обычно удается  
получить прирост выходного импульса , не превы ш аю щ ий 60— 80% 
величины м акси м альн о-возм ож ного  прироста  по уравнению  (5.1)

В связи с тем, что при реальном  смешении от 20 до 40% м а к с и 
м ально-возм ож н ого  прироста выходного импульса обычно не рса-
88

У (1 + у ) (1 + у • в ) 
1 + у pH

(5.1)
max

( 10] [11].





лизуется, в расчетах  Т Р Д Д  ц елесообразн о  использовать  ко эф ф и 
циент, учиты ваю щ и й неполноту смешения:

, ,  _  I  _  л Ап ах 1
*с3 -  —  -  I   -----

'сы  л

где: / тах берется по уравнению  (5.1), а л =  3-4-5 (т. е. х  =  5, если, 
наприм ер, п олагать  потерянной Vs часть теоретического прироста, 
импульса , х =  3, если 7з часть  и т. д .) .

Б л а г о д а р я  достигаем ом у приросту выходного импульса см еш е
ние м ож ет  приводить при современных п а р а м е т р ах  Т Р Д Д  к ул у ч 
шению удельного  расхода  топлива в условиях  полета на 1-4-3%. 
Э тому способствует и то обстоятельство, что в полете прирост 
тяги  получается  всегда  больш е прироста  выходного импульса, 
т а к  к а к

R  А ^ , а С R ^  .

П ом им о отмеченного, при смешении потоков сни ж ается  шум 
выхлопной струи,' а т а к ж е  упрощ аю тся  конструктивные решения 
р еверса  тяги  и ф о р с аж а  Т Р Д Д .

Д ругое  важ н о е  преимущ ество  прим енения смешения з а к л ю 
чается  в следую щем. М ин им альны е потери кинетической энергии 
при смешении получаю тся в  случае, когда полные д авл ен и я  смеш и

ваемы х потоков, примерно, одинаковы  ( —г )  ~  0,9 -4-1,0. Б л а г о д а р я
' ^ 7  на

этому оптим альны е значения - Кп у  Т Р Д Д  со смешением в ы хлоп 
ных потоков получаю тся обычно на  204-40%  меньшими, чем у 
Т Р Д Д  с раздельн ы м  выхлопом. Это п озволяет  проектанту  получать  
при применении смеш ения более простой и легкий турбок ом п рес
сор.

И з рис. 5.2 видно, что зависи м ость  удельной тяги  Т Р Д Д  со см е
шением выхлопных потоков от степени повыш ения д ав л ен и я  во 
II контуре почти столь ж е  полога, к а к  и у обычного Т Р Д Д .

П оэтом у здесь т а к ж е  (см. главу  4) мож но вы бирать  значения  
тскп <  тс,. практически  без у щ ер б а  д л я  основных дан н ы х  дви-

н в  M l  О П Т

гателя .  Р а сч ет  тяги  такого  Т Р Д Д  прои зводи тся  следую щ им о б р а 
зом .

В ы числяю тся  п ар ам етр ы  смеси в случае полного смешения
• ̂  /-1 4'

.*  14 Г [  +  i ?  л '  '■/ в ц

° Г , +  ° в „  ’

где  Дч — энтальпия смеси,
.СГ[ и 0 В[[ — весовые расходы смешиваемых потоков,

Д, и 7 П — исходные энтальпии смешиваемых потоков.

Давление смеси Я см может быть найдено совместным решением 
уравнений импульсов и неразрывности.
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Например в случае камеры смешения постоянного сечения [8 ] 

р* , -('■,)+)'■ ] '9 ' г (хп)
п Я -  -  т  f

J4c I4c
(5.2)

9 (Х,) 1 д>.п ) Р \
7 ( ? см )

С-с.

Рис. 5.2. Зависимость удельной тяги и соотношения 
полных давлений смешиваемых потоков у Т Р Д Д  от сте
пени повышения давления во внешнем контуре, при 

я кг -= const, Т3* =  const и у — const.

где / (Х см) (прилож. 4) определяется по
^(xi)+.v-4:0-с(лп ) .

Z ( Х с м )
т (1 + у) (1 + У -0 )

q (X ) и q (X ) — из соответствующих уравнений неразрывности в се
чении 4с:

С, ' I А
Ч (>ч) mT. F y P\ ; 7 (х

, /1 п.
;' V 7'

П о рис. 5.3 (а, б, в) зависимость (5.2) реш ается  графически . 
Ход вы числения  р*м у к а з а н н а  рис. 5.3а. Величиной Х( в исходном 
термодинамическом  расчете за д аю т ся  в д иапазоне:  X, = 0 ,4 7 -0 , (j. 
При этом вы числяю тся проходные сечения смесительного устройст
ва, определяю щ ие его пропускные способности по I и II контуру:

о ,  • , / ;'
=  — -—- -----X- и и /7,, =

П4с

G„. У Т и

mB-P u - rl O u )
где Хп рассчитывают по величине X, при Р \ 4 =  Р и 4с '

Р-

(5.3)

Л(Х;Г) •«(XV < /.)

Тс
_р_
-р*

Когда полученное в расчете соотношение
Р

выходит из
I  /  4с



р ;
Рис. 5.3a. Зависимость полного давления смеси от соот
ношения полных давлений потоков смешиваемых в ка
мере постоянного сечения при различных значениях

П , 'Г*

Рис. 5.36. Поправка полного давле- Рис. 5 Зв. Поправка полного давле
ния смеси на отклонение величины мня смеси па отклонение величины
А от А = 0 , 5  Q от ®о =  0,39



д и ап азон а ,  у казан н о го  на рис. 5.3, это означает, что величина л Ки 
вы б ран а  неправильно  и ее следует изменить. И з рис. 5.2 видно, что 
рабочий диап азон  л.,.-,, у Т Р Д Д  со смешением потоков ср авн и тел ь 
но узок, так  как  ограничивается  предельны ми значениями скорости

W ( 0 < > - n < l , 0 ).
При расчете  характеристик Т Р Д Д  значения \>-Fпс и у.Фн4, сох

раняют постоянными. По вычисленным параметрам смеси Р см и Гсм 
(для случая полного смешения) производят  расчет скорости исте
чения из сопла с5г.м. Д л я  учета реального  эф ф екта  от смешения вы 
числяют по уравнению  (5.1) м аксим альн о-возм ож ны й прирост вы 
ходного импульса (Дшх— I) и ум еньш аю т полученную по расчету 
полного смешения, скорость с 5СМ на 'ф б - 'ф  долю  от этого прироста  
[11]. П осле  чего обычным путем вычисляется  тяга  Т Р Д Д .

Д л я  исходного расчета Т Р Д Д  со смешением выхлопных потоков 
может быть использована методика, изложенная в главе 4 с учетом 
дополнений главы 5.

Предварительную оценку параметров такого Т Р Д Д  можно произ
водить, пользуясь типовыми зависимостями, приводимыми на рис. 5.4 
и 5.5. Интерполируя между графиками, можно определить примерные 
данные, а также величину ~кп0ПТ Для Т Р Д Д  со смешением выхлоп
ных потоков при любых промежуточных значениях у, I :> и М .  Д ля  
расчета этих зависимостей принимались те же значения к. п. д. и 
коэффициентов потерь, что и для Т Р Д Д  с раздельным выхлопом (см. 
главу 4), дополнительно принималось: Ф 4с =  0,5 и с, =  0,99.

При расчете характеристик Т Р Д Д  со смешением потоков на взлет
ном режиме следует иметь в виду, что здесь более удобен несколько 
иной порядок подбора величин (}Bl , >5 ~,<i и "кп •

Вначале для уточнения этих величин, выбранных в первом прибли
жении, проводят термодинамический расчет Т Р Д Д  при '/ 3 =  const и 
определяют проходное сечение в смесителе у Д ц 4. . При этом задаю т
ся  такой величиной > . ) ,  чтобы по I контуру в смесителе выполнялось 
условие и /ф п =  у / ф и . В общ ем случае получаемая величина у/фу, 
не. совпадет с заданной у /ф гн • Совпадения добиваются подбором 

величин - К[1 или у при неизменных значениях О в и Г?,. Затем  про
веряют соответствие принятой величины расхода G B выбранному зна
чению температуры У ф .  При правильном соответствии проходное се
чение реактивного сопла у / ф 0 должно совпадать с заданным—у г 5п . 
Совпадения добиваются соответствующим изменением величины GB -

Когда значение G B для выбранной температуры 7Ф подобрано, 
вычисляют величину тяги ф 0. Если заданное значение /ф  при этом 
не обеспечивается, то расчет  повторяют с новым значением темпе
ратуры Уф
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Г л а в а  6

ВЫ БОР ПАРАМ ЕТРОВ И Т Е РМ О Д И Н А М И Ч Е С К И Й  РАСЧЕТ  
Т Р Д  С Ф О РС А Ж Н О Й  КАМЕРОЙ

П р и н ц и п и а л ь н а я  схема Т Р Д Ф  с обозначением основных р а с 
четных сечений его газовозд ушного  т р а к т а  и з о б р а ж е н а  на рис. 6.1.

Примен ен ие  ф о р с аж н ы х  камер у турборе акт ивн ых д вигателей  
вызва но стремлением получить во зм ожн о-больш ую  тягу  д в и г а 
теля  без превышени я м акс им альн ой  темп ературы газа  перед 
турбиной.  В современных Т Р Д Ф  темп ер ату р а  газа  на выходе из 
ф о р с аж н о й  кам еры достигает 1 8 0 0  — 2 0 0 0 ° К  ( а ф «  1 , 1 5 4 - 1 , 3 5 )  в 
то время,  к а к  тем п ер ату ра  перед турбиной ли ш ь в редких с лу
чаях пре вы ш ае т  1 4 0 0 ° 1 \ .  Н а  рис. 6 . 2 - : - 6 . 4  приво дят ся  некоторые 
расчетные зависимости основных удельных па раметро в  Т Р Д Ф  от 
л к, Тя и Тф д л я  ра злич ны х условий полета.  Д л я  расчета  этих з а 
висимостей были приняты следую щие значения  к. п. д. и. к о э ф ф и 
циенты потерь,  хара к т е р н ы е  д л я  некоторых выполненных Т Р Д Ф :

%  =  0,85; с. =  0.94; /сохл =  0,98 ( П  =  1200 °К);
О т  =  0 , 9 1 ;  €К. с. =  0,98; / г о х л  =  0,96 ( Г *  =  1400 °К);
Ъ, =  0,995; <рс =  0,975;

?Ф. к. =  0,935 (осредненная величина, типичная для  з.ф дд 2,0)
° Ф .  к. =  0 ,9 5 - зт, где значения ат брались по рис. 6.5 (при Хф. к. = 0 , 2 5 )

авх =  0,99 при М  < 1 , 0 ,
авх =  0,90 при М  =  2,0,
овх =  0,80 при М  =  2,5.

Следует  обратить  внимание ,  что у Т Р Д Ф ,  пре дназначенных
д л я  сверхзвуковых скоростей полета,  в условиях взлета  к. п. д. 
компрессора  обычно существенно сни жа етс я  (фиг. 2.3). В этом 
случае  при пользовании типовой зависи мостью д ля  условий Н  =  0, 
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М  =  0 (фиг. 6.2) следует  по

пра влять  данные,  сни маемые с 

графиков ,  используя  метод м а 

лых отклонений [1].
И з  графиков  фиг. 6.2Д-6.4 

видно,  что форсирование  Т Р Д  
при больших сверхзвуковых 

скоростях  полета  приводит  к 

существенным приростам ве

личины R va, однако  ухудшение  
удельного  расхода  топлива  при 

этом т а к ж е  весьма зна ч ит ель

но. Величина  получаемого  при 
Т |  = cons t  прироста  тяги  у

Т Р Д Ф  {-£-) зависит  от ве л и 

чины при меняемой степени по
вышения дав л е н и я  л к и от т е м 

пера туры Т з . В н аст оящ ее

время  на Т Р Д Ф ,  п р е д н а з н а 

ченных д ля  сверхзвуковых ско

ростей полета,  используют как  

сравнительно небольшие з н а 

чения Дк0 =  6д-8,  т а к  и д о ст а 

точно высокие  значения  

=.12- г  15. Д овольно ш ир ок 

и д иа па зо н используемых т ем 

ператур  П  (1200-р1500°К) . 
Н и ж е  в т абл иц е  6.1 в качестве  

пр и мера  приводятся  х а р а к т е р 

ные па р а м е т р ы  нескольких сов 

ременных серийных и опытных 

Т Р Д Ф  [16].
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Т а б л и н а  П. 1

Наименование
двигателя

ДФ»
е,
ь Г

С ЛФ„ 
СНп 
1 Г 

кГ • Ас

Св» 
к Г
с СК

"К„

*
1 Фшах

7 с °0
К

А
~т

"с
'Д(Х

мм
Яр
км

м р

Дженерал-Тлект- 
рцк Л 9 1 Л В  
серийный

8120
5385

1 ,965 
0,81 77,1 13,5

1955
1261

17
3

992
805 14,6 2-г-2.3

SMEGMA 
A TAR 9К—6
серийный

6700
4700

2,15 
1 ,04 72 6,1

1923
1203

9
ТУ

1020
” 786 11 2,2

Дженерал-Элект- 
рпк G E 4/J5  
опытный

287С0 1 ,72
281 12,1

1838 9 1885
19,8 2,722200 1,05 1533-е

14501
2 1490

1 По оценке автора.

§ 6.1 Предварительная оценка и выбор основных параметров  
проектируемого Т РДФ

Р ассм от ри м  пример проектного з а д ан и я  на расчет Т Р Д Ф .
Расчет ные  условия:  высота  полета  — Я = 1 5  км,

скорость полета  — М =  2,0.
Тяга  на макс им альн ом ф ор с аж н о м  ре жи ме  в расчетных усло

виях: Нф =  4250 кГ.
Удельный расход топлива  при /?Ф =  4250 кГ — Ск ф< 2 ,1
П о т р е б н а я  тяга  на ма кс им альн ом  форсаж но м р еж и ме  в ус л о 

виях Н  =  0, М  =  0 (без учета потерь в сверхзву ков ом  в о зд у х о за 
борнике)  — Дф0 5г8000 кГ.

Д о п у ска ем о е  значение  удельного расхода  топлива  на  м а к с и 
мальном р еж и ме  без ф о р с а ж а  в условиях Н  — 0, М  — 0— Сц0 <

М акс и м ал ь н ы й  диаметр  двиг ате ля  (по соплу) — Д с< 990 мм.
П рим енение:  двигател ь  п ре дн азна ча етс я  для  многоцелевого 

ис треби тел я-бом ба рди ров щи ка .
Пр едвар и те л ьн у ю  оценку па рам етров  проектируемого д в и г а 

теля  произведем,  пользуясь  типовыми завис имо стями удель ны х 
па рам етров  для  Т Р Д Ф  (рис. 6.2-:-6.4).

Выбор температур T J max и Т |

Зн ач ения  те мп ерату ры  7$ тах у современных Т Р Д Ф  огранич и
ваются величиной ссф.тш ~  1 • 15-г-1,35 и обычно не пр евы ш аю т  
1800-:-2000°К. В предварительно м расчете  рекомендуется  прини- 
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мать T$ max =  2000°К пли 1950°К, уточняя это значение в процессе 
расчета  в зависимости от требовани й зад ан и я  (Скф, /?>-дф) и ве 
личины н,„ mlll.

П отребны е значения тем п ературы  Т* у современных Т Р Д Ф  
(и Т Р Д Д Ф )  при сверхзвуковы х скоростях  полета обычно м ал о  
отличаю тся от значений Т% при взлете. В зависимости  от д л и 
тельности сверхзвукового полета и тактико-технических тр е б о 
ваний к самолету, тем п ературу  Т% в условиях полета принимаю т 
или равной ее значению  при взлете  в САУ, или отличаю щ ейся 
от нее на 30-980°. П оэтом у у сверхзвуковы х Т Р Д Ф , в отличие от 
дозвуковы х Т Р Д ,  выбор тем п ературы  Г* в условиях полета ф а к т и 
чески определяет  ее м акси м альн ое  значение д л я  двигателя .

Д и а п а зо н  потребных тем п ератур  Т% д ля  Т Р Д Ф  определяется  
требовани ям и  к габари ту  дви гателя  (наприм ер D c<^990 мм) и 
величинам и зад ан н ы х  тяг  д л я  условий полета и взлета  (например 
/?ФН =  4250 кГ и /?фо ^ 8 0 0 0  кГ).

При этом следует иметь в виду, что во-первых, у Т Р Д Ф  г а 
барит дви гателя  чащ е определяется  д и ам етром  сопла (табл. 6 . 1). 
который обычно составляет  £>с=  1,15-f- 1,3DBX. Во-вторых, при 
сверхзвуковы х скоростях полета производительность компрессо
ра сни ж ается  настолько значительно, что оценивать  габар и т  сле
дует по ее м акси м алы ю -доп ускаем ой  величине д ля  взлетного
реж и м а.

У Т Р Д Ф  рассм атр и ваем о го  ти п а  м акси м альн ы е  значения
коэффициента  производительности GK в условиях взлета  обычно 
составляю т 0,65-:-0,70.

Принимая G К() =  0,7, вычислим ожидаемое значение расхода воз
д у х а  через компрессор в условиях сверхзвукового полета / / = 1 5  км, 
АТ =  2,0:

р * . D
G B *'.31 1 ' - 7  (6.1)

1 II

В нашем случае Т* =  390 К и Р*  =  0,869 к Г /с м 2, а ве
личина G„ берется по рис. 2.2 - G  ss  0,80 

D  . р
Принимаем D lK =  и П пх= _ Д .  Отсюда

Г  П Q1 1 О 7 О Q 0 ,869 -76 ,62G B— 0,311 -0 , / -0 ,8  • дх 44,9 к Г /сек

С л едовательн о ,  чтобы улож и ться  в задан н ы й  габари т, проек
тируемы й Т Р Д Ф  долж ен  иметь удельную тягу  в условиях  по
л е та  :

Р  . =~ ~  == ~  од 7 к[
удФ ^  Ов 44 g ’ кГ/сек

О б р а щ а я с ь  к типовым зависи м остям  на рис. 6.3 устан авли ваем , что 
в  д и ап азо н е  оптимальных значений я к ( л Ко11Т̂ 5 - : - 9 )  величину R vxф ^
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ь при Tif, =  2000°К возм ож но, если 7’з > 1 2 0 0 ° К -

leiino м еж д у  гр аф и к ам и  рис. 6.3 д ля  Т *  =  1200°К 
и 1400°К, находим, иго искомые величины Дудф^ 9 5  могут быть 
получены при значениях  T t  >  1250°К.

С другой стороны, при значениях  тем п ературы  T t  сущ ествен
но превы ш аю щ их 1250°К, становится  трудн ее  вы полнять  у сл о 

вие С к о < 0 ,8 5  кр ч . Н апример , при Т t  =1400°К  потребуется з а 

проекти ровать  д ля  этого я к=  19-:-20 вместо 12-:-13 при T't =  1250°К 
(рис. 6 .2 ).

Выбор величины л к

И з рис. 6.3 следует, что в связи с пологим х ар актер о м  зав и си 
мости /?уД.ф =  /  (як) искомое значение я к в условиях  сверхзвуко
вого полета при T t  = 1 2 5 0 °К  м ож но вы би рать  в ш ироком д и а п а з о 
не (л,ш =  5 -у 9 ) .

С другой стороны, вы б р ан н ая  величина яь-н зн ачительно  влияет  
на показатели  Т Р Д Ф  при Л 4<4 ,0  (рис. 6 .2). Т ребован ия  к х а р а к 
теристикам  при дозвуковы х скоростях  полета в р ассм атри ваем ом  
задан ии  следую щие:

/ ? Ф .  >  8000 кГ и С*. б;Ф <  0,85  ^ - с

Рассмотрим 2 варианта: к Кн =  5 и я Кн =  9. Оценим, насколько 
они смогут удовлетворить требование к удельному расходу  
топлива при дозвуковых скоростях  полета (когда обычно вклю
чения форсажной камеры не требуется). Полагая  Тз х  const, оценим 
приближенно, насколько возрастут значения тгк при переходе от у с 
ловий полета при Н  — 15 км, М  =  2 ,0  к условиям Н  -  0, /VI =  0 
(7’„ =  288°К). Основываясь на уравнении (2.3) получаем

/~ р г
/  н

2 8 8  ( 6 . 2 . )1
“ к„ G в,

где величина G Bil берется по рис. 2.1
I / 3 9 0  

2 8 8I
=  1,455

*ки 0 , 8

С огласно  уравнению  (6.2) в ари ан ты  с Якн = 5  и 9 будут иметь 
соответственно л 1; ^ 7 , 2 5  и 13,1. Из рис. 6.2 видно, что т р е б о 
вание Сп<;0,85 при Т* =  1250°К вы полняется  только  в случае  
Лк > 1 1 .  К ром е того, при я к = 1 3  получаю тся практически макси
м альны е значения  /?уд.ф при взлете, в то время как  при як = 7 ,2 5  
они почти на бУ-7% меньше.
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Р азо б р ан н ы й  пример хорош о иллю стрируется  таблиц ей  6.1, 
где п ар ам етр ы  выполненных Т Р Д Ф  A T A R — 9К  и J79 примерно 

соответствуют рассм отренны м  в ар и ан там . О б р а щ а е т  па себя вн и 
мание и тот ф акт ,  что в вар и ан те  с л Ко = 7 ,2 5 ,  габари т  сопла 
(и ф орсаж н ой  кам еры )  получается  больш им, т а к  к ак  только  при 

л = Д 2 б -1 6  давлен и е  за  т у р б и н о й / 5* достигает  м аксим альн ого  
значения.

Таким  образом , пологий х а р а к т е р  зависимости  /?уд.ф по дт, 

при сверхзвуковы х скоростях  полета позволяет  использовать  на 
Т Р Д Ф  к а к  сравнительно  высокие значения  як (12-т-15), т а к  и от
носительно низкие Лк0 (6 т - 8 ).

В случаях, когда тактико-технические требовани я  к сверхзву 
ковому сам олету  не оговариваю т определенной длительности 
дозвукового полета (для  перегоночной дальности , б а р р а ж и р о в а 
ния и т. п.) допускаю т сравнительно  высокие значения  удельного  
расхода топлива при М <  1.0 (например. Сц0>  1.00). В этих с л у 
чаях, преимущ ественного использования  однореж им ного  полета , 
применяют сравнительно  небольш ие величины л к и двигатель  полу
чается меньшего веса, но с несколько большим габаритом , чем 
при высоких значениях  л к.

Когда многоцелевому сверхзвуковом у сам олету  необходимы 
низкие значения  удельного расхода  топлива  при дозвуковы х ск о 
ростях полета (например, Сг,о<д0,85), то прим еняю т более вы 
сокий уровень я к.

В рассм атр и ваем о м  примере требовани я  за д ан и я  вы полняю тся 
только в вар и ан те  с значениям и як,, п оряд ка  9,0 и более.

О сновы ваясь  на резу л ьтатах  предварительной оценки, вы б и 
раем с некоторым зап асом  следую щ ие п ар ам етр ы  рабочего про
цесса проектируемого Т Р Д Ф  в условиях  сверхзвукового  полета при 
М =  2,0;

Т* =  1260 К и - Кн =  9,15
П осле этого для  облегчения д альн ейш его  проектирования  ре

комендуется подобрать  из чиста  вы полненных Т Р Д Ф  двигатель-  
прототип. В наш ем случае  из предварительн ой  оценки следует, 
что в качестве двигателя-прототи па  наиболее подходит Т Р Д Ф  
J79 /J1B  фирмы Д ж е н е р а л -Э л ек т р н к  (табл. 6.1).

Выбор к. п. д. и коэффициентов потерь в элементах газовоздушного  
тракта проектируемого Т РДФ

В общем случае в намеченных терм одинамических расчетах  
достаточно точно учесть разби вку  л к, к. и. д. компрессора и ту р 
бины и др. по к а ск ад ам  невозмож но, т а к  как  расчет основных 
парам етров  турбоком прессора , в том числе и наивыгоднейш его  
распределен ия  работы  сж а ти я  м еж д у  к аск адам и , только  предстоит 
произвести. П оэтом у рекомендуется  начинать с оценки значений 
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сум м арны х ади абатических  к. п. д. ком п рессора  и турбины, и схо
дя из нам еч аем ы х  средних значений политропических к. п. д. с ту 
пеней (см. гл. I ) .  В р ассм атр и в аем о м  прим ере  производить р а з 
бивку я к по к а с к а д а м  вообщ е не п ред п олагается  потому, что- 
вы бран ны й двигатель-прототип выполнен в одновальной схеме. 

Выбираем дозвуковые ступени компрессора с т)пол ^  0,89 -г- 0 ,90
17 у----------

(у прототипа яСТо ^  у  13,5 =  1,16). На основе этой оценки, учитывая,, 
что г.К' =  9,15, величины

Т ~  1 к  и  с  = п  . L 0 3 3 .  ]  А .  _  44  д  1 -033 I  / 3 9 0  .
288 288 0 ° в 288 ’ 0 , 9 6 5 - 0 , 9  \  9 8 8  == 6 “ с

определяем с помощ ью материалов главы I вероятное значение сум 
марного адиабатического к. п. д. компрессора:

Т1 к„ =  Clim ax +  А 7] к, +  A r i к3 +  А т; Кз.

Величину TjKmax^ 0 , 8 6  оцениваем с помощью рис. 1.3 по вели
чинам ^ пол и я к. По рис. 2.2 и 2.3 определяем, что в данном с л у 
чае должно быть: ^ к н>  1,0) и, следовательно, поправку на
влияние расчетного р е ж и м а  д ви гател я  и условий полета  (Ат]к, )  
требуется  вводить только в условиях  H  =  0 V = 0 .  С огласно м а т е 
р и ал ам  главы  I поправки  на влияние абсолю тного р а зм е р а  ком п 
рессора (Аг|кУ и пониж ения числа R e K на высотном р еж и м е  (Агре1) 
в рассм атр и ваем о м  случае  вносить не требуется. Т аки м  о б р азо м
,И„ =  Лктах= 0,86 .

У читы вая, что в условиях  полета тем п ература  Т 3 у такого  
Т Р Д Ф  обычно б ли зка  к Тз  принимаем  отбор воздуха  на о х л а ж 

дение равны м  3 % г ( к ОХл =  0,97).
В ы бираем  оптим ально-н агруж енны е  ступени турбины  с 

т]пол=0,90, т а к  к а к  с помощ ью  м атер и ало в  § 1.4 и таблиц ы  6.1 
у стан авли ваем , что у прототипа

_  " г ,  0 , 2 5  т *
Her. =  - 3-  =  —  1 з 1 = ^ • 1 2 6 1 1  1

4,3'0,25
^  к ка л
— 02  к[.

На основе этой оценки, учитывая, что иТн «  г  =  4,3 (рис. 1.6) 
и пропускная способность турбины примерно равна

А  —  ° в Т з  — 4 4 ,9 | ' 1260 ^  j>2q См2
^ 3 —  р *  _ -  0 ,3 9 -0 ,8 6 9 ■ 9, 15-  0,95 — ’

m r 1 “ к °к. с.

(выбираем трубчато-кольцевую камеру сгорания с зк с =  0,95) опре
деляем вероятное значение суммарного адиабатического к. п. д. тур
бины:

4т =  "4т max +  A v jTl +  A v jT„.
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Величину Лт max~ 0,91 оцениваем  с помощ ью рис. 1.5 по величи
нам г]под и я т. С огласно м а те р и а л а м  § 1.4 поправки на влияние 
абсолю тного  р азм ер а  турбины (A ^ti)  и пониж ения числа R e r на 
высотном р еж и м е  (Аг)Т)) в наш ем случае  отсутствуют.

Таким  образом  г]т =  г)т тах =0 ,91 .
А налогично рассм отренны м  прим ерам , основы ваясь  на ре

ком ендациях  главы  I и принятом двигателе-прототипе, вы бираю т 
остальны е коэффициенты потерь.

Таким  образом , д л я  условий полета были в ы б р ан ы  следую щ ие 
значения к. п. д. и коэфф ициентов потерь в элем ентах  га зо в о з 
душного т р а к т а  проектируемого Т Р Д Ф .

щ< =  0,86; авх =  0,90; ?„,с =  0,98; ?с =  0,975;
г1Т = 0 , 9 1 ;  riM =  0,995; сф. к =  0,88; Хф. к = 0 , 2 2 .  

Д о х л  =  0,97; Ок.с = 0 , 9 5 ;  (для а ф яз 1,2);

Что касается потерь давления в форсажной камере, то принимаем 
° Ф.к. =  0 ,9 5 -з т, где ~т берется в зависимости от величины степени по-

т*
догрева и Хф. к. по рис. 6.5.

Т  4

В ы бран ны е значения  к. п. д. и коэффициентов потерь о к а з а 
лись несколько иными, чем те, при которых рассчитаны  зав и си 
мости рис. 6 .2— 6.4. Очевидно, что при расчете  с вы бранны м и з н а 
чениями к. п. д. получаем ы е величины /?уд и Сц т а к ж е  не со в п а 
дут с указан н ы м и  зависимостями.

Если получаем ы е в расчете  значения  R TA и Сц будут отли чать
ся от значений на рис. 6.24-6.4, сущ ественно (34-5%  и более), 
то д ля  сам оконтроля  реком ендуется  повторить расчет  при типо
вых значениях  к. п. д. (стр. 96) или воспользоваться  д ля  оцен
ки методом м алы х отклонений [ 1].

Если расчет о к а за л с я  правильны м , то д ля  выполнения з а д а н 
ных требовани й  вы би раю т  иное сочетание к. п. д. или п а р а м е т 
ров рабочего  процесса.

§ 6.2 Исходный термодинамический расчет проектируемого Т РДФ  
в условиях полета: Н =  15 км, М =  2,0

В связи с тем, что потребный расход  воздуха  через двигатель  
еще неизвестен, исходный термодинамический  расчет в н ачале  
прои зводят  д ля  GB= 1  кГ/сек. Н и ж е  дается  м етодика и пример 
исходного термодинамического  расчета  Т Р Д Ф .
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Результат
Параметры Формула Пример

МКГСС | СИ

а) Исходные данные к расчету

7'н

по таблицам С. А., (прилож. 1)

216,66СК 2 16 ,66СК

Р * 0,1235 кГ/см2 0,1211 дан /см2

& 295,1 м/сек 295,1 м/сек

V Ж - а 2-295,1 590,2 м/сек 590,2 м/сек

к
+ 2

Г н +  2010
590,22

216,66 +  201д- 390° К 390е К

- Г н )
по температуре Т н (прилож. 1)

0,4461 0,4461

1 51,77 ккал/кГ 216,8 кдж /кг

^  (Г н)
по температуре Г* (прилож. 1)

3.487 3,487

i *
и 93,38 ккал/кГ 391,0 кдж /кг

Р  <*и р  * № П 1936 3 ’487 
0 Л 2 3 5 '0,4461

0,96-5 кГ /см 2 0,9467 дан/см2

р*
* 1

Г}*1 - 0н ивх 0,965-0,90 0,8685 к Г /с м 2 0,852 дан/см2

о : | принимается 1 кГ/сек 1 кг/сек

б) Расчет процесса в компрессоре

'‘К я *  / я* принимается 9,15 9,15

К ^  • -к 0,8685-9,15 7,946 кГ /см 2 7,795 дан/см*

т. {т* )\ -ад / -  ( ^ )  • -К 3 ,487-9,15 31,91 31,91

л
по величине % ( Т*^ ) (прилож. 3) 175,32 ккал/кГ 734,1 кдж /кг

" к

.* *
175,32—93,-38 95,28 ккал/кГ 393,9 кдж /кг

гп< 0,86
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П арам етры Ф о р м у л а П р и м ер
Р е з у л ь т а т

мкгсс си

К
427. Н к - О! 

75
427-95 ,28 .1 ,0

75
542,5 л. с. ■398,7 квт

■ *12 93,38 +  95,28 188,66 ккал/кГ 789,9 кдж /кг

Т*
2 по величине /* (прилож. 3) 770,6°К 770,6°К

в) Расчет расхода топлива и продуктов сгорания при Gg =  1 кГ/сек в основ
ной камере сгорания

m $
7 3 принимается — 1260"К 1260°К

г-Зг по температуре ГЙ (прилож. 3) 329,10 ккал/кГ 1378 кдж /кг

М г з) 331 331

G+ ' W  ( г'з , - л ) Поправка к а по прилож. 2

о.;сек И Л к. с . ~  (
.* .* \ ' ^ я  —
3Г _  % )

1 0,97 (329,10— 188,66)
0,01366 кГ/сек 0,01366 кг/сек"  10250-0,98—(.329,10— 188,66)' J ’

Gt43c
3600 - с '

1 сек
3600-0,01.366 49,18 кГ/час 49,18 кг/час

° г 3 ^ в ’^охл < \ ек 1-0,97 +  0,01366 0,9837 кГ/сек 0,9837 кг/сек

° г4= о ; 5 G ’ +  G r
в Чек

1+0,01366 1,01-37 кГ/сек 1,0137 кт/сек

г) Расчет процесса в турбине

<
< 542,5 545,2 л. с. 400,7 квт

0,995

н 75 -ЛГ' 75-545,2 97,33 ккал/кГ 407,5 кдж/кг
427- G,.1 3 427-0,9837

г4 ц  — ^о т 329,10—97,33 231,77 ккал/кГ j 970,4 кдж/кг

по величине г| (прилож. 3) 917,5°К 917,5°К

* ( П )  j 89,12 89,12

* *
г4ад г *  ^

!3 7 ) т
89,09 

3 2 9 , 1 0 -  0 89 222,14 ккал/кГ 930,1 кж д /кг
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Параметры Формула Пример
Результат

МКГСС с и

-  ( П 1д) по величине ' 4Ч (прилож. 3) 76,25 76,25

-С П ) 331
4,341 4,341,ит

-  с п а д )
76,25

И -=к .с . 7.916-0.95 7,519 кГ /см 2 7,405 дан/см2

К р .  * « „ >
1 = ( Д )

76,25 
7.519- 331 1 ,739 кГ /см 2 1,706 дан /см2

л) Расчет процесса и реактивном сопле (без форсажа)

П т  к
1,739 - 0,95 1,652 кГ /см 2 1,621 дан/см2

с
Р ф. к 1 .652 1-3,38 1-3,38
Р и 0,1235

-  См,;.)
- ( П ) 89,12

1-3,38
6,66 6,66

С д но величине -  (7'.->а () (прилож. 3) 112,69 ккал/кГ 471,8 кдж /кг

н  ( /* — д ). =  (231 ,77 112,69) - 0 ,9752 113.20 ккал/кГ 47-1,0 кдж /кг

С г.
/  9

1 2 L - H .
1 .-1 1

91,5-3- ф 11-3,20 973,8 м/сек 97-3,8 м/сек

/г>
• *  I T
Ч  -  Н с 231,77— 113,20 118,57 ккал/кГ 496,5 кдж/кг

Г 5 по величине //-, (прилож. 3) 487,5 К -187,5 К

е) Расчет расхода топлива и продуктов сгорания в форсажной камере при 
Ов =  I кГ/сек

Расчет производим для  максимальной степени форсирования. З а 
даемся температурой Уф =  2000 К

Т % I
i 2000 К 2000 К

'Ф
но температуре Т * (прилож. 3)

552,20 ккал/кГ 2312 кдж /кг

- с : ; , ) 2509 2509
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! Результат
Параметры Формула Пример мкгсс | СИ

Условная величина суммарного расхода топлива в двух камерах 
сгорания Т Р Д Ф  при ?ф. к =  ?к. с. =  0 ,9 8 .

С “ сек

■ ( ‘ф — 'и)
И и-1к. с . - ( ' ф ^ ' н )

1 -(552.2—93,38)
~  10250-0,98 — (552,2 -9 3 ,3 8 ) '1 '° 62

поправка к х по прилож. 2

0,05093 кГ/сек 0,05093 кг/сек

Р а с х о д  топлива в форсажной камере при сф. к =  0 ,8 8

ГФсек
(Gtv  ^ тсек ^ '6к. с. /  Сф. к = -сек 1Lb

0,98
=  (0,05093 -0,01366)- Q 88

0,04152 кГ/сек 0,04152 кг/сек

Истинная величина суммарного расхода топлива в обеих камерах 
сгорания

С
~сек

G +  G 
‘сек ФССк 0,01366 +  0,04152 0,05517 кГ/сек 0,05517 кг/сек

-час
3600- о ' .

-сек
3600-0,05517 198,6 кГ/час 198,6 кг/час

Проверяем, соответствует ли выбранная температура Тф макси
мальному форсажному режиму: аф «  1,15— 1,35

а
GB 1

1,225 1,225
^сек

0,05517-14,8

'Ф
G „ +  G TS

—сек
1+0,05517 1 ,055 кГ/сек 1,055 кг/сек

ж) Расчет процесса в реактивном сопле при форсаже

Р % P t " V ' x 1,739-0,95-0,958 1,5826 кГ /см 2 1,5525 дан /см2

° т по величине T ^ j T * и Л ф  к , рис. 6.5 0,958 0,958

п

п

—
2000
917,5 2.18 2,18

^ ф .  к задаемся — 0,22 0,22
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Параметры Формула Пример
Результат

МКГСС СИ

с

П 1 , 5 3 2 6
1 2 , 8 2 1 2 , 8 2

р п 0 , 1 2 3 5

л ( г ф ) 2 5 0 9
1 9 5 , 7 1 1 9 5 , 7 1

1 2 , 8 2

,г’ад п о  в е л и ч и н е  т- ( Т 5  ) ( п р и л о ж .  3 ) 2 8 6 , 4 1  к к а л / к Г 1 1 9 9  к д ж / к г

н с  ( ;ф — ‘5 а д ) " Р с =  ( 5 5 2 , 2 — 2 8 6 , 4 1 ) .  0 , 9 7 5 2
2 5 2 , 6 7  к к а л / к Г 1 0 5 8  к д ж / к г

Ф>ф У
9 1 , 5 3 -У 2 5 2 , 6  7 1 4 5 4 , 9  м / с е к 1 4 5 4 , 9  м / с е к

, 5 Ф ‘ф ~ " с 5 5 2 , 2 — 2 5 2 , 6 7 2 9 9 , 5 3  к к а л / к Г 1254  к д ж / к г

1 5 Ф
п о  в е л и ч и н е  / 5 ф  ( п р и л о ж .  3 ) 1 1 5 7 , 8  К 1 1 5 7 , 8  К

з) Расчет удельных параметров проектируемого ТРДФ.
Без форсажа

Луд

с ; . .  Cs- o ; . v  _
О

1 ,014-973,8— 1-590,2 
9,81

кГ
4 0 ' 47 ППТУ

дан 
' 1 кг/сек

C R ° т ч а с

Луд

49,18
40,47

к Г
!-215 к Г ; час

к Г
1 , 2 4 ----------дан-час

При форсаже ( Т ф =  2000 К)

Луд.
ф

< V Ce* - G» -  1 7  

S

1 ,0 5 5 -1 4 5 4 ,9 -1 -5 9 0 ,2 
9,81

к Г

96,37 —-----к 1 /сек
дан

9 [ ' 54 кг/сек

C R
Ф

С  . 198.6 к Г
9 06

КГ
2 1 0 -------------

Луд. ф

95,37 кГ • час ^ ’ дам-час

Самоконтроль: сверяем полученные величины Сц  и /?уд с ож идае
мыми значениям и  согласно рис. 6.3, учиты вая  отличия в к. п. д. П а 
р ам етр ы  Т Р Д Ф  при других степенях ф орсирования  рассчи ты ваю тся  
аналогичны м  образом.
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и) Основные данные проектируемого двигателя в расчетных условиях полета

*ф задано — 4250 кГ 4169 дан

V

со.о. 4250
44,1 кГ/сек 44,1 кг/сек96,-37

V , V y V 1,01-37-44,1 44,71 кГ/сек 44,71 кг/сек

% ° г ф
1,0552-44,1 46,54 кТ/сек 46,54 кг/сек

Потребное проходное сечение сопла, определяющее его пропуск
ную способность на бесфорсажном режиме

"с >  Гскр —
/' к +  1 \к--1

KPmin
GT ■ У т 44,71-1/917,5

• ' V O
0,39-0 ,98-1 ,739-0 ,95 0,2143 м2 0,2143 м2

Потребное сечение сопла, определяющее его пропускную способ

ность при максимальном форсаже ( г с >  г '“Кр
k 4- 1 \ « - 1'

2 j  '
-----

и.Д,
ь i’ll)

%  • 1 д 46,54 У2000
0,35-32 м2 0,3532 я 2

" V T  ■ Р Ф
0,38-0 ,98-1 ,5826

П лощ адь выходного сечения сверхзвукового сопла при максималь
ном форсаже (в первом приближении используем расчетные параметры 
пункта 6 .2ж)

р • Со,Ф

46,54-29,36-1158
0,1235-1454,9 0,8809 м2 0,8809 м2

Получаемое значение р-/75тах сверяется с габаритным ограничением
-D'2

( D c '< 990 мм). Если получено у/д... v >  то вместо Р 5 =  Р п при-

пГ>1
нимают такое значение Р 5, при котором i-t/75max«  Подбор ведет

ся  с помощью рис. 1. 10, а тяга вычисляется по уравнению (1.11). 
8—4709 ИЗ



Параметры Формула Пример
Результат

МКГСС I СП 1

В предварительных расчетах допустимо не изменять давление Р 5, 

если <  1,15 -ы 1,25- ■

Нровбдим такое сопоставление в рассматриваемом примере.

V-'f ф -1 л к 4-{Хайтах 4-0,8809
1,144 1 , 1 4 !

С r.Dl 3 ,1 4 -0 ,992

П лощ адь миделевого сечения форсажной камеры

Рф.к
С 4 ■ 1 П 44,71 >'917,5 0,5833 м2 0,58,3-3 м2

0,39-1,739-0,3423

Получаемое значение площади Г ф . к также сверяется с заданным 
габаритом сопла. Обычно требуется, чтобы запас на конструкцию

сопла соответствовал'уг-^—5э1,04л-1,06. Если это условие не выполняет-
°ф. к

ся, то следует задаться другим значением >,ф. к. В нашем случае
П г 0,99

с _   = = ■  1 1Д
Л Ф,к / 4-0,5833 ~  ^

I 3,14
Реактивная тяга на бесфорсажном режиме

^б-ф Яуд’С, 40.47-44,1 1785 кГ 1751 дан

С , с',, с 0,9837-44,1 43,37 кГ/сек 43,37 кг/сек

Пропускная способность турбины

At С ,  • Г Г з 43,37 У 1260 522,3 см2 522,3 см2
т г - Р 3 0,39-7 ,549

Приведенный расход воздуха, характеризующий производитель
ность компрессора в кГ /сек .

Г  1,033 Г т 1 1,033 
—  -  41,1 0 ,965-0,90 '

I / 3 9 0 01 ,05 61.05

/в /> И У 288 кГ /сек кг/сек

Р езу л ьтаты  расчета  сопоставляю тся  с требовани ям и  проектно
го зад ан и я .  П олученны е в исходном расчете значения Сф.ф, 
Рф и Gв (D c) удовлетворяю т поставленным требованиям .
114



§ 6.3. Предварительная оценка исходных данных  
к расчету взлетного режима проектируемого Т РДФ  (Н =  0, М =  0,

Р н =  1,033 кГ /см 2, ТП= 2 8 8 °К )

В отличие от исходного р а с ч е та  здесь  величины Т Д  rll<o 
не могут быть вы браны , основы ваясь  только  на зад ан н ы х  у д ел ь 
ных п а р а м е т р ах  двигателя , т а к  к ак  их значения связан ы  с в ы б 

ранными значениям и  ~KlI) Т 3* , т]Кн, условиям и совместной работы

Rn
элементов Т Р Д Ф  и зад ан н ы м  соотношением тяг  -щ- . П о л ьзу я сь

методикой, излож енной в главе  2 , определим, как  изм енятся  в е 
личины G., т)к н я к при переходе от расчетного р еж и м а  в усло 
виях полета к взлетному.

Т ° QQ
1. В ы числяя  величину §§§=  2§§=  1>353, находим по рис. 2.1, 

что в наш ем  случае вероятны  следую щ ие значения  поправки на 
С в0д ля  взлетного  р еж и м а  — G EQ ~0,79-:-0 ,83. Это означает, что на 

взлетном  р еж и м е  производительность ком прессора следует  о ж и 
д ать  большей, чем в условиях  полета почти на 20% . В ы бираем  
Gbo= 0 ,8 .  О кон чательн ая  величина G »0 определится  тер м о д и н ам и 
ческим расчетом  при подборе требуем ы х величин пронускной 
способности турбины

и проходного сечения реактивного сопла, определяю щего его про
пускную способность (р Д 5кр).

Т ак  к а к  в регулировании Т Р Д Ф  имеется две степени свободы 
(кроме регулирования  оборотов ротора) при изменении степени 
ф о р с аж а  регулируется  проходное сечение сопла ц /д  ) у к а 
занны й подбор д ля  сокращ ения  трудоемкости  расчета  целесооб
разнее  производить д ля  бесф орсаж ного  р еж и м а

В нашем примере А 3 =  522,3 см- и р / д кр ijn =  0,2143 м2.
2. По рис. 2.3 находим, что относительно условий полета, на  

взлетном  р еж и м е  значение к. п. д. компрессора д о лж н о  зн а ч и 
тельно уменьш иться.

Выбираем при G„, =  0 ,80  поправку па к. п. д . - - A v  =  +  6 %, тогда

3. П а  взлетном  реж и м е  Т Р Д Ф  в САУ тем п ература  Т*3 обычно

по величине а / Д
'KPmin

const

8* 1-15



или равна, или на 30ц-80° выше (а иногда и н и ж е) ,  чем в у сл о 
виях сверхзвукового  полета. В первом приближ ении принимаем

Т'1 ~  Т \  =  1260 К

О кон чательн ая  величина тем п ературы  Т*3 определится  тер м о 
динамическим расчетом при подборе задан ного  значения взлет 
ной тяги (/?ф = 8 0 0 0  кГ) и удельного  расхода  топлива (Сн0

Н и ж е  приводится пример предварительной оценки исходных 
дан ны х к термодинамическому  расчету взлетного р еж и м а  проек
тируемого  Т Р Д Ф .

Параметры Формула Пример
Результат

МКГСС СП

о 61,05 76,31 кГ/сек 76,31 ь:г /  секв*
T i«,

0,80

К - ^ 0  / ш  

У"" созз V т*п 76,31-1.1 76,31 кГ/сек 76.31 кг/сек

V В Mf

43,37 
7 6 ’31 44,1

75,05 к Г/сек- 75,05 кт/сек

К
G ■ 1 т*1 з 1 1 Я

Аз ■ т т

75,05 У 1260 
522,3-0 ,39

13,08 кГ/см2 12,831 дан/см2

Величины (Gr, /  (/„)» и А 3 берутся из исходного расчета для 
/ / = 1 5  км М  =  2,0. Учитывая условие, оговоренное в задании, при
нимаем <3BXij =  1,0.

Р* К  ■ У 1,0332-1,0 1,033 кГ/см2 1,01-3 лай/см2

P l 13,08
13,33 13,33'“Кп

Р \  ■ «к. с 1,033-0,95

Гкн 9,15 0,656 0,686
~ко 13,33

С ам окон троль:  д олж н о  с точностью до 1-1-2% со в п ад ать  с р е 
зультатом  по при ближ енной  ф ормуле:

Д  -  О',. ■ у  р  ■ р г  -  0.80. У Ш ' ш  - 0’687-
Ко ’ я 1 Я.
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§ 6.4. Термодинамический расчет Т РД Ф  на взлетном режиме

О кончательны й термодинамический  р асчет  обычно мож ет быть 
получен после нескольких приближ ений . В н ачале  для  уточнения 
вы бран ны х в первом приближ ении (в § 6.3) величин С,1у, ~К(| 
проводят по излагаем ой  н и ж е  методике термодинамический  р а с 
чет Т Р Д Ф  и определяю т проходное сечение сопла р /Д о опреде
ляю щ ее его пропускную  способность на бесф орсаж ном  режиме. 
При правильном  соответствии вы бран ны х для  взлетного р еж и м а  
значении GB и Т*3 величины р / д ,  и р /д ,  долж н ы  совпадать. 
С овпадения  доби ваю тся  соответствую щ им изменением величины 
расхода  воздуха  G„ (а следовательно  и коэффициента G B0) при
P J = c o n s t .  В р ассм атр и в аем о м  примере при проведении у к а з а н 
ных выше расчетов приним ались следую щ ие исходные данные:.

А, =  522,3 см”,
: ^ 5КР =  0,2143 М-,

О „ =  76,31 ~  ( О и. =  0,8),

Тз  =  1260 К, 5HX -  1,0,
г,к =  0,80 у0 =  0,965 (§ 1.5).

О стальн ы е коэффициенты потерь и к. п. д. сохранялись  таким и  
же, что и в исходном расчете. К огда значение GB для  вы бранной 
тем п ературы  Т"3 найдено, рассчиты ваю т, не изменяя п ар ам етр о в  
турбоком прессора, тягу  Т Р Д Ф  при ф орсаж е . Если при вы бранной 
тем п ературе  7ф зад ан н ое  значение м аксим альн ой  ф орсаж ной  тяги 
не обеспечивается, то в н ачале  с помощью граф и ков  рис. 6.2 оц е
нивают, не имеется ли возм ож ности  выполнить требовани я  з а д а 
ния, подбирая  соответствую щ ую  темп ературу  ф о р саж а .  При этом 
долж н ы  вы полняться  следую щ ие условия

(;j- 1 <(' ->•/ Д ) и я,;, . > 1,15.
Ч 'ш а х  q ' к Р щ ах  н 1 !h 1 ■! "

Если такой возможности не имеется, то расчеты § 6.3 и 6.4 пов
торяют с новым значением температуры 7’з, предварительная оценка 
которой проводится также по зависимостям рис. 6 .2 .

У казанны м  образом  на основе последовательны х п р и бл и ж е
ний для  значения  тяги / ? ф 0 =  8 0 0 0  кГ были уточнены следую щ ие 
исходные дан ны е для  окончательного расчета:

7\* =  1260 К,
к,,- =  13,5 (подбором, но методике § 6.3),
(7В=  77,1 к Г /сек  (G в„ =  0,792) -подбором, по методике § 6 .4 ,

Т Ф„е т =  1950 К (подбором, по методике* § 6.4).

О стальн ы е  исходные данны е остались без изменений. (С огласно 
рис. 2.3 величину »),,0=  0,8 при окончательном значении G„ = 0 ,7 9 2



допустимо сохранить без изменений). Н и ж е  при водятся  методика 
и результаты  расчета  проектируемого Т Р Д Ф  на взлетном р е 
жиме.

Параметры Формула Пример
Результат

МКГСС | СИ

а) Исходные данные к расчету

р * =  р  1 н н [ по таблице С А,  
[ прилож. 1

1,033 кГ/см2 1,0136 дан/см2

Т и Т V, =   ̂ н 288 ,15°К 2 8 8 ,15г К

'и

* ( Г „)

по величине Г н (прилож. 3) 68,89 ккал/кГ 288,5 кдж/кг

1 1,207 1,207

р* Р* ■ оИ R X 1,033-1 1,033 кГ/см2 1,0136 дан/см2

б) Расчет процесса в компрессоре

— -
к Г

77,1 -----сек
кг

77,1 -----сек

/'* 1,033-13,5 кГ
13,95 — г  см2

дан
13,68 — д см2

г. (Г* ) V 1 ад / -  Ю - к 1,207-13,5 16,29 16,29

.*
 ̂о- ад по величине л I Т* 1 (прилож. 3)

V г а д  / 144,99 ккал/кГ 607,1 кдж/кг

" к
'-'ая “  'н 

бк

144,99— 68,89 
0,80 95,15 ккал/кГ 398,3 кдж /к г

О в . И к . 427 
75

77,1-95,12 
0,1756 "

41754 л. с. 30689 квт

.*
12 С +  / д 68,89 +  95,12 164,01 ккал/кГ 686,7 кдж/кг

7 2
по величине /* (прилож. 3) 675° К 675° К

в) Расчет расхода топлива и продуктов сгорания в основной камере сгорания

К 1 _ 1260°К 1260° К

Л1-3лг по температуре Г j  (прилож. 3)
329,10 ккал/кГ 1378 кдж /кг

331,0 331,0
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Параметры Формула Пример
Результат

МКГСС 1 СИ

Стеек

( , 3 Г г'гв) v  _

И и ■ Skc ( V ~ 4 B)
7 7 ,1 -0 ,9 7 (32 9 ,1— 164,01)

поправка к а по прилож. 2

1,2542 кГ/сек 1,2542 кг/сек”  10250 • 0 ,98—(329,1— 1 64 ,0 1 ) '1 ’0Шо

GT*час
3600-Gтсек

3600-1,2542 4515 кГ/час 4515 кг/час

G } G -к + Gэ j в о хл тсек 7 7 ,1 -0 ,97 + 1 ,25 42 76,04 кГ/сек 76,04 кг/сек

°Г 4 +  GTв тсек 77,1 +  1,25 78,35 кГ/сек 78,35 кг/сек

г) Расчет процесса в турбине

’Im
41754- 1 

0,995
41963 л. с. 30843 квт

75 - N r 
427-Gr>

75-41963
427-76,04

96,93 ккал/кГ 406,8 кдж /кг

14 329,1—96,93 232,17 ккал/кГ 972,1 кдж / кг

п по величине /'£ (прилож. 3) 9 1 9 ,0 °К 919° К

г . { Г \ ) 89,70 89,70

4ад 3 7/ /т
329,1 - 96 ' 93 

0,91
222,53 ккал/кГ 931,9 кдж /кг

-  { П п ) по величине (прилож. 3 ) 76,80 76,80

' т « Г » )

* ( Г | ад)
331/76,80 4,31 4,31

р* Я 2 'стк.с. 13,95-0,95 13,25 кГ/см2 13,00 дан/см2

К Р 1 1 13,25/4,31 3,075 к Г /см 2 3,017 дан/см2

Пропускная способность турбины (задано —  А зн =  522,3 см2 =  const)

Дэ0 о Га • У П

m t .F%

76,04 У1260 

0 ,39-13,25
522,3 см2 522,3 см2

д) Расчет процесса расширения в реактивном сопле (без форсажа)

р*  
ф  к

rt*
Р 4 ' а х 3,075-0,95 2,921 кГ/см2 2,865 дан /см2
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Параметры Формула Пример
Результат

МКГСС | СИ

с

р  *
* ф . к

Р и

2 . 9 2 1
ГТозз

2 , 8 2 7 2 , 8 2 7

7Г ( 7 г..,д )
г. ( Т \ \

-С

8 9 . 7 0

2 , 8 2 7
3 1 , 7 3 3 1 , 7 3

4>ад по величине  % (Т 5 ад ) ( п р и л о ж .  3 ) 1 7 4 , 5 4  к ка л/ к Г 7 3 0 , 8  к д ж / к г

| /  о
ж  | | /  (у4  —  '-‘’а д -  = 9 1 , 5 - 3 - 0 , 9 6 5 ■  ф 2 3 2 , 1 7 —  1 7 4 , 5 4

6 7 0 , 3
м /с е к

6 7 0 ,  -3 
м /с е к

Проходное сечение сопла1, определяющее его пропускную спо-

собность т̂гс ф> тгС[.р =  ( к у 1 на бес(|)орсажном режиме задано

исходным расчетом — !aF 5kp =  0, 2143 мб

Р-бУ,.,, . С ,  • 3 С 78,35- ф 919,0
0,213 м2 0,213 м21 КРшП]

" 6 - - ' С . . . 0 ,39-0 ,98-2 ,921

с )  Расчет расхода топлива и продуктов сгорания в форсажной камере.

Расчет проводим для режима максимального форсажа. При этом 
параметры на входе в форсажную камеру П ,  О г) сохраняют
теми же, что и на бесфорсажном режиме. Критическое сечение сопла 
при подборе величины 7ф гаах или раскрывается до предела: l^F3 =  

-  3 / й кРн ■ тогда

7
1 Фща-

р.б.-̂ .р н ' ‘ Т. ■ 6*4-0ф к

пли ограничивается меньшим значением: р/т-щ,, <  б^'зкр - исходя из 
условия аФп,,п те 1,1 о ж- 1,2 .

Т'1 Ф Задаемся — 1950* К 1950 'К

*
Ф по температуре 7'ф ,( прилож. 3) 536,75 12221 

к Г
2247 кдж/кг

”■ ( Г Ф ) 22-38,5 22-38,5

1 Методика расчета р./'У при тс <С г с ча стр. 86.
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Результат
Параметры Формула Пример мкгсс j СИ

Условная величина суммарного расхода топлива в двух камерах 
сгорания Т Р Д Ф  при ?ф. к. =  £к. с. =  0,98

■

д д б , , с . - (  ' ф -«■;,) *
77,1 (536,75—68,89)

10250 • 0 ,98—(536,75—68,89) • 1 , 0 6 2

п о п р а в к а  к х  , п о  п р и л о ж  2 ,

4 , 0 0 0  к Г / с е к 4,000 кг/сек

Р асход  топлива в форсажной камере при ?ф. к. =  0,

а
ТФсе G —G

‘“ сек Тсек/ Сф.к.

Р .  „  0 , 9 8

Ь | ' - с - ( 4 , 0 0 0 - 1 , 2 5 4 ) .
3 , 0 5 8

кГ/сек
3 , 0 5 8  

к т  / с е к

Истинная величина суммарного расхода топлива в обеих камерах 
сгорания

w C G k Ч е к  +  ^ т Ф с е к

1 , 2 5 4  +  3 , 0 5 3 4 , 3 1 2  к Г / с е к 4 , 3 1 2  к г / с е к

Коэффициент избытка воздуха при 7 ’ ф  = = 1950 К

“ ф

7 7 , 1 0

1 , 2 0 9 1 , 2 0 9

’ L°
^ с е к

4 , 3 1 2 - 1 4 , 8

■ 3 6 0 0  -GTr,
“ ' с е к

3 6 0 0 - 4 , 3 1 2 1 5 5 2 3  к Г / ч а с 15523 кг / ч а с

ч Gs + “сек
7 7 , 1 0  +  4 , 3 1 2 8 1 , 4 1  к Г / с е к 8 1 , 4 1  к г / с е к

ж )  Р а с ч е т  п р о ц е с с а  в  р е а к т и в н о м  с о п л е  п р и  ф о р с а ж е  ( 7 ' ф  =  1 9 5 0 ° К )

Р Ф К  ■ У х  • т- 3 ,075-0 ,95-0 ,96 2,8042 кГ/см2 2,751 д а н /см2

° Т

гтл
п  Ф  
П о  в е л и ч и н а м  — —  

Т  k

и >.ф bV рис, 6.5 0,96 0,96

3
г ;

—
1950
919 2,12 2,12

Я ( V  к . )
Д ,  ■ 1 Ч 78,35 У909 0,3395 0,3395
; ' ф . к . - " Т - Р 4

0,5833-0,39-3,075

Д>. к . п о  в е л и ч и н е  q  ( Л ф  к  ) ( п р и л о ж .  4 ) 0,219 0,219
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Параметры Формула Пример
Результат

м к г с с с и

"с р % ! р п 2,804/1,033 2,714 2,714

(Т * )v ад '
"  ( г ; ) 2238,5/2,714 824,8 824,8

я с

' 5ад по величине л (7 ’5ад ) (прилож. 3) 417,06 ккал/кГ 1746 кдж/кг

Н С ( ‘ ф—  ' 5ад ) • Фс =  (536 , 75— 4 1 7 , 06) ■ 0 , 9652 111,46 ккал/кГ 466,7 кдж /кг

Съ 91,53 У 111,46 966,2 м/сек 966,2 м/сек

Проходное сечение сопла, определяющее его пропускную способ
ность на максимальном форсажном режиме, задано исходным расче

том -  ^ п кРф<  0,3532 M ^ ( o S  =  ( ¥ f “ )

,___

Р'С’кРф %  - г с , 81,41 у 1950 0,3443 м2 0,3443 м2
' V ° c  ■ Р 1 0,38-0 ,98-2 ,8042

з) Расчет основных данных двигателя в условиях Н  =  0, М  =  0

без форсажа

R • с »

S

78,75-670,3
9,81

5354 кГ 5252 дан

CR Г у т ч а с

R
4515/5354 кГ

0,843 - р ------------кГ-час
кг

0,86 ------------------дан-час

При максимальном форсаже ( Г ф  =  1950°К)

%  • %  

S

81,41-966,2
9,81

8013 кГ 7866 дан

СЧ тчас 15523/8018 кГ
1 Q4R . кг

1 0 7 4  ................

R кГ-час ’ д а н •час

Сверяем полученные величины Сц  и /?уд с типовыми зависимостя
ми с учетом отличия в к. п. д. (рис. 6 .2 )

R vm R 5354 к Г Го 1П да"уд
с а 77,1 69,44 кГ/сек С8,1“ кг/сек

R Р Ф 8018 кГ дан 
102,0 — Qкг/секУДф 77,1 104,0 кГ/сек

1 2 2



Т а к  как  полученное значение тяги Дф0 удовлетворяет  т р е б о в а 
ниям за д ан и я  ( # ф > 8 0 0 0  к Г ) , о граничиваем ся  в условиях Н = О, 
М  — 0 величиной тем п ературы  Т ф тах =  1950°К.

§ 6.5. Определение исходных параметров  
для газодинамического расчета турбокомпрессора

С равнение  проведенных расчетов д л я  условий полета ( Н  =  
=  15 км, М =  2,0) и условий взл ета  ( Я  =  0, М  =  0) п о казы вает , что 
при взлете  требуется  б о льш ая  степень повыш ения д ав л е н и я  в 
компрессоре. П оэтом у  термодин ами ческий  р асчет  д ви гател я  при 
Я  =  0, М  =  0 следует  принять в качестве  исходного д л я  га зо д и н а 
мического расч ета  турбоком прессора.

Т аки м  образом , исходные п ар ам етр ы  д л я  расчета  компрессора 
и турбины  проектируемого Т Р Д Ф  будут следую щими.

Расчетные условия д ля  турбокомпрессора : Н  =  0, М  =  О

Компрессор Турбина

мкгсс си мкгсс си

°в. 7 7 , 1  к Г / с е к 7 7 , 1  к г / с е к Аз 5 2 2 , 3  с м 3

''к 1 3 , 5 4 , 3 1

9 5 , 1 2  к к а л / к Г 3 9 8  , 3  к д ж / к г 9 6 , 9 3  5 Д Д 1  

к Г

4 0 6 , 8  к д ж

КГ

р*
1 1 , 0 3 3  к Г / с м 2 1 , 0 1 3  д а н / с м 2

р*
1 3 , 2 5  к Г / с м 2 1 3 , 0  Д Д  

см2

т\ 2 8 8 , 2 ° К
т* 1 3 1 2 6 0 °

\ 0 , 8 0 \ 0 , 9 1

р *2 1 3 , 9 5  к Г / с м 2 1 3 , 6 8  д а н / с м 2

7 6 , 0 4  к Г / с е к 7 6 , 0 4  Д Д  

с е к

° Г 4 7 8 , 3 5  к Г / с е к 7 8 , 3 5

с е к

г* 1 2 6 7 5 °  К

3 , 0 7 5  к Г / с м 2 • 3 , 0 1 7  д а н  / с м 2

п 9 1 9 ° К



Г л а в а  7

ВЫ БОР ПАРАМ ЕТРОВ  
И Т Е Р М О Д И Н А М И Ч Е С К И Й  РАСЧЕТ  

ТУ РБО ВИ Н ТО ВЫ Х  Д В И Г А Т Е Л Е Й

П р и н ц и п и ал ьн ая  схема Т В Д  с располож ен ием  редуктора  ви н 
та  соосно ком прессору и зо б р а ж е н а  на рис. 7.1.

П ри  умеренны х дозвуковы х  скоростях  полета воздуш ны й винт 
п р о д о л ж ает  оставаться  непревзойденным по эф ф ективности  д в и 
жителем. П оэтом у при скоростях полета до 600-:-700 км /час  Т В Д  
могут обеспечивать са м ы е  низкие за т р а ты  топлива на ки лограм м  
разви ваем ой  тяги.

Т В Д  принято х а р а к т е р и зо в а т ь  не тягой, а т а к  назы ваем ой  
эквивалентной  мощностью. П од  эквивалентной  мощ ностью Т В Д  
понимаю т мощность, которая  п отр ебо вал ась  бы д л я  привода вин
та, р азви ваю щ его  тягу, равную  полной тяге  ТВД :

Ятвд  =  Яп +  Яг- 
Здесь: Яв  — тяга  воздушного винта,

Яс — реактивная тяга  выходящ ей из двигателя струи.
Н а  турбовинтовых д ви гателях  поэтому всегда стрем ятся  так  

вы полнять  выхлопные трубы,- чтобы .направление реактивной 
тяги совп ад ало  с н ап равлени ем  тяги винта.

Э кви вал ен тн ая  м ощ ность Т В Д  в полете вы числяется  по сл е 
дую щ ему соотношению:

АД =  ДД +  д д  =  АД +  , (7.1)

где А д — мощность, потребляемая винтом,
АД — эквивалентная мощность реактивной струи,

V  — скорость полета, 
у в — к. п. д. воздуш ного винта.
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П ри  р а счетах  х ар актер и сти к  Т В Д  рекомендуется  приним ать 
стан дартн ое  значение к. п. д. винта: г)Б =  0,8. Д л я  земных с тати 
ческих условий ( #  =  0, М =  0 ), где к. п. д. винта равн яется  нулю, 
при ним ается  стан дартн ы й  коэффициент для  пересчета р еакти в 
ной тяги Т В Д  на эквивалентную  мощ ность реактивной струп:

АД, =  0,91 ■/?<;, .
При этом АД, =  ЛД„ +  АД, =  N B, +  0,91 - R Co- (7.2)

При сравнении с иностранными прототипами следует обращать
л >

внимание, что у них иногда ш е с т о  значений rtB =  0,8 н = -  =  0,91
С„

использую тся другие величины.
К а к  известно из теории В Р Д  [1], у турбовинтовых двигателей, 

к а к  и в случае Т Р Д Д ,  м акси м альн ое  значение полной тяги дости
гается  только  при оптим альном  распределении р асп олагаем ой
энергии м еж д у  движ и телям и .

Т ерм одинам ически  оптим альное распределен ие  энергии м е ж 
д у  винтом и реактивной струей х ар актер и зу ется  оптимальной ве 
личиной скорости истечения из выходного сопла Т В Д , при кото
рой су м м ар н ая  тяга  от воздуш ного винта и реакции выхлопной 
-струи достигает м аксим альн ого  значения

/2

Д о п т . ^ - А  - г С- г  ' <7 -3 )'т Iв Пред

где V  -р а с ч е т н а я  скорость полета в м /сек,
->iрод =  0 ,9 9 ч-0,98 — к. п. д. редуктора винта, 

т)„ - -  к. п. д. воздуш ного винта, 
ус — коэффициент скорости в выходном сопле, 
ггг — к. п. д. турбины винта,

Рис. 7.1. Схема и условное обозначение сечений ТВД

=  ? с - |  / R r - T \ 1 р— 1 
k

Т аки м  образом, при выбранных значениях г к и Т'л величина с5 
однозначно определяется значением г г1 nrcr

1-5125



Рис. 7.2. Зависимость удельных параметров ТВД 
и относительных величин С5 и F ,5 от перепада 
давлений в реактивном сопле для 11 =  8 км, 

V =  (ПО км/час, я,,- =  10. Т:.*== 1270°К.



Н а  рис. 7.2 п о к азан о  влияние изменения распределен ия  эн ер 
гии м еж д у  винтом и реактивной струей на удельны е п ар ам етр ы  
одного из современных Т В Д . И зм енение распределен ия  энергии 
достигается  выбором соответствующ ей площ ади  выходного сече
ния сопла F 5.

Н а графике показано, как влияет изменение относительной площа-
— р г

ди Д 5= —-— ■ на величину ттс и скорости г5. И з графика рис. 7.2
5 О П Т

видно, что оптимум А Д  д весьма полог. Это позволяет выбирать з н а 
чения

Сг> _  -  \  _у %  И "  %  °пт,

практически не ухудш ая  данных ТВД. При этом существенно умень
ш ается  вес таких тяжелых узлов как турбина, редуктор и воздушный 
винт, улучш ается  конфигурация проточной части, уменьш аю тся по
тери и снижается вес реактивного сопла. Такие значения с.5 >  с 5опт 
и - с >  яуопт в отличие от оптимальных будем называть наивыгодней
шими. При проектировании Т В Д  чащ е всего принимают наивыгод
нейшие значения с5цп на 10—35%  большими, чем с 5опт. Д л я  наивы
годнейшего распределения энергии, при обычных значениях к. п. д. 
в элементах ТВД, согласно уравнению (7.3) получаем

с5н « ( 1 , 4 - ш 1 , 8 ) Д / .  (7.5)
У выполненных Т В Д  значения скорости с- обычно находятся в этом 
диапазоне. Термодинамический анализ показывает, что величины е5 
можно выразить в виде зависимостей пс =  / ( /И ,  r K) Т*) (рис. 7 ,Зч -7 ,5 )

Что к асается  взлетного  р еж и м а  ( V = 0 ) ,  то здесь величина 
скорости с5 получается  к а к  р езультат  совместной работы  э л е 
ментов Т В Д  и обычно находится  в ди ап азо н е  125-:-225 м/сек. 
Ее величина в основном зависи т  от расчетных условий и р е ж и м а  
работы  данного  Т В Д . Т а к  у Т В Д , рассчитанны х на сравнительно 
высокие скорости полета (Л1Р> 0 ,5 )  скорость с$0 обычно получается  
в д и ап азон е  200— 225 м/сек, а у Т В Д , рассчитанны х на невысокие 
скорости полета (Л1Р< 0 ,5 )  125-у-150 м/сек.

Н а  рис. 7.3-У7.5 д л я  различны х условий полета при водятся  не
которые расчетны е зависимости  удельны х п ар ам етр о в  Т В Д  от 
п арам етров  рабочего  процесса при наивыгоднейш ем р асп р ед ел е 
нии энергии м еж д у  винтом и реактивной струей. Н а  них т а к ж е  
даю тся  зависи мости  лСнв=  /  (~к, 7'*) при которых основные данные 
ТВД отличаю тся от оптимальных не более чем на — 0,5 % -% 1 ,0 % . 
Интерполируя линейно между этими графиками, можно определять 
примерные данные ТВД, а также значения тсС[[|1 при промежуточных 
значениях М ,  И  и Т \ . Зависимости Л%уд, "cN =  /  ( - к, П )  для у с 
ловий Н  =  0 , М  =  0 , даются для двух вариантов распределения энергии

"  * * * 1 3 5  £ ) ,
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при ближ енно  соответствую щ их значениям , прим еняем ы м  на Т В Д  
с 0,5 и М р < 0 ,5 .  Ф актические значения Яс0, получаем ы е при 
расчете совместной работы  элементов Т В Д , могут отличаться  от 
у к азан н ы х  на рис. 7.3 на 2 -у З % .

И нтерполируя  линейно м еж д у  у казан н ы м и  двум я  вар и ан там и , 
мож но оп ределять  дан ны е Т В Д  в условиях  Я = 0 ,  М  —0 при про
меж уточны х значениях л С(Г

Больш ин ство  выполненных Т В Д  имеет сравнительно н еболь
шие разм еры , поэтому д л я  них х а р ак тер ен  пониж енный уровень 
к. п. д. Д л я  расчета  зависимостей  рис. 7.3Д-7.5 приним ались  сл е 
дую щ ие значения  к. п. д. и коэффициентов потерь, хар актер н ы е  
д ля  некоторы х выполненных ТВД :

т]к =  0,82; авх =  0,98; &к,с. =  0,98; 7jB =  0,8;
т}т =  0,90; yjm =  0,98; ок, с =  0,95; А Д /Я с ,  =  0,91.

Рис. 7.5. Зависимость удельной эквивалентной мощности и удельного расхо
да топлива ТВД от п к и Тз* на высоте Н =  8 км для М =  0,6 и 0,7 при 
наивыгоднейшем распределении энергии между винтом и реактивной

струей (ясии)
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При этом значения коэффициента отбора воздуха на охлаждение 
принимались следующими:

д охл =  0 ,99(71 =  1000 °К),
/тохл =  0 ,98(71 =  1200 °К), 
к 0 хл =  0,96(71 5= 1400 °К).

В связи  с тем, что удельны е п ар ам етр ы  Т В Д  оцениваю т по 
мощности ( N 3) ,  а не по тяге, вл и ян и е  вы бран ны х значений к. п. д. 
здесь получается  более сильным, чем у Т Р Д  и Т Р Д Д .  О собенно 
велико у Т В Д  влияние к. п. д. турбины, 1 % которого при Т  f  =  
=  const  м ож ет  приводить к изменению N a и Cn н а  2-:-3% и более 
в зависимости  от уровня я Красч. П оэтом у  при использовании з а в и 
симостей рис. 7.3-:-7.5, д ля  п редварительн ой  оценки дан ны х Т В Д , 
или при сравнении их с р езу л ьтатам и  других расчетов, могут 
иметь место значительно больш ие (достигаю щ ие 5-:-10% ) р а с 
хож дения , чем у других типов ГТД.

В связи с этим при пользовании типовыми зависи мостям и  для  
Т В Д  (рис. 7.3-:-7.5) следует о б р ащ а т ь  особое вним ание на отли 
чие вы бран н ы х  значений к. п. д. от тех, при которых р ассчи тан ы  
типовые зависимости.

И з  граф и ков  рис. 7.3-+7.5 видно, что у Т В Д  зависимости N 3 
п C n по я к имеют весьма пологие оптимумы. К ром е того, в отли
чие от Т Р Д Д ,  здесь  значения  я КэК, соответствующ ие м инимуму 
С х, л е ж а т  значительно бли ж е  к зтн0ПТ, соответствую щ им  максиму-

Таблица 7.1

Наименование
двигателя

N  э 0}

Э. Л. С.

« с ,

кГ

CN „  
кГ 

э. л. с. ч.

'А ,

Т \
с к

г к
-°габ

ЯР,
км

П р 

М  р  ’ 

км/час

Gn ч 0
к-Г
сек

■°вх

мм

Аллисон 
Т-56—А15 
серийный

4910 350 0,227
9,25

15
1349 14

4

686Х 
X 991 
4701

6 = 8 560-г-610
0,5-г-0,55

Ролле—  Ройс 
«Тайн» 
R T y .2 0 

серийный

6100 489 0,199
13,5
21

1220-е
д-12501

6 +  9 
2 +  2

1097 
5201

6 = 9 610=680
0,55=0,61

Юнайтед
Эркрафт

Канада
РТ6А-20

(Т-74)
серийный

579 32 0,294
6 ,3

2 ,5

1160= 
=  1200“

3 +  1 ц.б.
482

1 ,5 =
= 3 , 0

ОосоСМ

1 +  1 0 ,2 -е0 ,25

1 По оценке автора.
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му N  зуд. В связи  с отмеченными особенностями, на Т В Д  обычно 
применяю т меньш ие значения  я к, чем на Т Р Д Д .  И з  граф и ков  сл е 
дует, что влияние высоты (рис. 7.4) на удельные п ар ам етр ы  Т В Д  
более значительно, чем влияние скорости полета (рис. 7.5). В т а б 
лице 7.1 в качестве  п ри м ера  приводятся  хар ак тер н ы е  п арам етры  
нескольких соврем енны х Т В Д , имею щ их различны е расчетные ус
ловия  и различное применение [16]. Обычно Т В Д , предназначенны е 
д л я  больш их самолетов, имеют ЛТР> 0 ,5  и высоту полета по
р я д к а  6 — 8 км, в то врем я  к ак  Т В Д  д л я  м алы х  самолетов  и м е
ют обычно М р< 0 ,5  и высоту полета около 3 км.

Х арактерной  особенностью конструкции Т В Д  является  отсут
ствие четкой зависимости  м еж д у  диам етром  компрессора (DBX) и 
габари том  Т В Д  (Dr;iб); последний зачастую  м ало  зависи т  от р а з 
меров турбоком прессора  и определяется  р а зм е р а м и  редуктора  н 
компоновкой на самолете. М еж д у  тем вес Т В Д  (в который обыч
но не вклю чаю т вес винтов) во многом определяется  р азм ер ам и  
ту р боком нр ессор а .

§ 7.1. Предварительная оценка и выбор основных параметров
проектируемого Т В Д

Р ассм о тр и м  пример проектного з а д ан и я  на расчет  Т В Д .
Р асчетны е условия: высота полета — Я  =  8 км, скорость п оле

та — V =  610 км/час.
П о тр еб н ая  мощ ность в условиях  полета — N=^ =  2700 э. л. с.
У дельный расход  топлива  при N ;,n==2700 э. л. с. — не более 

C n  =  0,195 кГ/элс. час.
П о тр еб н ая  мощ ность при взлете — МЭо =  4900 э. л. с.
Д и а м е тр  иольцевого  входного к а н а л а  Т В Д  при выносном ре

д у к то р е  — не более D BX =  470 мм.
Пр им ене ни е :  двигатель  п р ед н азн ач ается  д л я  военно-транспорт

ного сам олета  со средней дальн остью  полета.
П редвари тельн ую  оценку п арам етров  проектируемого д в и г а 

теля  произведем , пользуясь  типовыми зависи м остям и  удельных 
п арам етров  Т В Д  от п арам етров  рабочего процесса (рис. 7.Зу-7 .5 ) .  
Зн ачен и я  п ар ам етр о в  при V =  610 км /час  интерполируем линейно 
м еж ду  гр аф и к ам и  д л я  М  =  0,5 и М  =  0,6.

Выбор значений Т3* и лк в расчетных условиях: Н =  8 км,
V =  610 км/час

П о льзуясь  табли ц ей  СА (прилож . 1), определяем , что расчетная  
скорость полета  V =  610 км/час соответствует числу М полета, р а в 
ному 0,55.

И з  рис. 7.4-:-7.5 следует, что зад ан н о е  значение удельного 
р асхода  топлива  м ож ет быть получено при тем п ер ату р ах  Г*
) > 1 100-:-1200°K- Д л я  вы бора  расчетной тем п ературы  'Г3 определим 
величину потребной удельной мощности проектируемого двигателя . 
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Д л я  этого оценим ож и даем о е  значение расхода  воздуха  в условиях 
полета:

_  P* -D 2
о .  =  0,311 - g k - 4 = ^ к- 

V k

З д есь  0,311 =

Л ± 1

k - ц /  2
R \k  +  1

4

T l  =  250,4°К и р \ =  0 ,437 к Г /с м 2.

Н а  Т В Д , когда редуктор  винта расп о л агается  на входе соосно 
осевому компрессору, приходится прим енять больш ие относитель
ные д и ам етр ы  втулки ком прессора (Двт 0,5—-0,6). В связи с этим 
коэффициент производительности ком прессора получается  обыч
но меньшим, чем у Т Р Д ,  и составляет  GK~0,45-:-0 ,55.

У Т В Д  с выносным редуктором  винта  обычно уд ается  несколь
ко понизить величину d BT до 0,45-:-0,5. П ри  этом значения  к о эф 
фициента производительности ком прессора Т В Д  стан овятся  со
поставимы ми с Т Р Д  н могут д остигать  значений GK=0,55-:-0 ,60.

В зависимости  от конструкции и располож ен ия  редуктора  соот
ношение м еж д у  диам етром  входа и н аруж н ы м  диам етром  п р о 
точной части компрессора Т В Д  обычно составляет

D вх ~  1 1_^1 ч
D \к *

Принимая GK — 0 ,60  и Д , х =  1,257 )1К, получаем
, 470 \2

0,437-
Ga^  0 ,311 -0 ,60 ----------------------- ~  7,3

у 250,4 сек

Следовательно, проектируемый Т В Д  должен иметь в условиях по
лета удельную мощность не менее

Л О  9 7 0 0  *  "  "

N 3 =  =  4?%-  =  370эуд — GB ~  7 ,3  ~  кГ/сек

И нтерполируя  линейно м еж д у  гр аф и к ам и  рис. 7.4-р7,5, полу
чаем, что та к и е  значения  /УЭуд достигаю тся  в диап азон е  значений 
л к =  8-:-16, если Т% > 1 2 5 0 °К -  П ри т е м п е р а т у р а х Т% =  1250-:- 1300°К

к Г
требовани е  к удельном у расходу  топлива ('Cn < 0,195 кг."адс ) т а к "
ж е  удовлетворяется , если принять я к> 10.

О сновы ваясь  на предварительной оценке, вы бираем  с некото
рым зап асом  следую щ ие п ар ам етр ы  рабочего процесса  проекти
руемого Т В Д :

Г* =  1270°К, тгк =  10,35.
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П осле  этого, д ля  облегчения дальн ейш его  проектирования, ре
комендуется подобрать  из числа вы полненных Т В Д  двигатель- 
прототип. В наш ем случае  из предварительн ой  оценки вы текает, 
что в качестве  д ви гателя-прототи па  наи более  подходит Т В Д  
Т56-А-15 ф ирм ы  Аллисон (табл. 7.1).

К а к  следует из зависимости  рис. 7.2, значение л<- у проектируе
мого Т В Д  м ож но вы б р ать  в достаточно ш ироком  диапазоне:  
Л с = п с  о п т ± ( 5 "И 0 % )  • Б ы ло установлено, что значения  я с < Я с  вы би
рать  нецелесообразно, т а к  как  при этом увеличивается  вес сило
вой установки  с Т В Д  и ухудш ается  кон ф и гурац ия  проточной части. 
Н а  рис. 7.4Д-7.5 приводятся  рекомендуемы е значения  я с„в > л Сопт.

И н терп оли руя  линейно м еж д у  гр аф и кам и  д ля  Н =  8 км, М  =  0,5 
и Н =  8 км, М  =  0,6, находим при М  =  0,55 для  вы бран ны х зн ач е 
ний л к и Т *  реком ендуем ую  величину я Спв ^  1,235. И з рис. 7.2 в и д 
но, что величина л с„в в наш ем случае почти на 8 % больш е опти
м ального  значения  ( я Сопт).

Выбор к. п. д. и коэффициентов потерь в элементах  
газовоздушного тракта проектируемого ТВД

Вы бран ны й прототип, как  и больш инство  современных ТВ Д , 
выполнен в одновальной схеме. П оэтом у трудности, связанны е с 
р азб и в ко й  к. п. д. по к а с к а д а м  турбоком прессора  в данном слу
чае  отсутствуют. Оценим значения  ади абатических  к. п. д. ком
прессора  и турбины, исходя из намеченных средних значений по- 
литропических к. п. д. ступеней (см. гл аву  I).

Выбираем дозвуковые ступени компрессора при vj 110Л =  0,88-:- 0 ,90
1 4 _______

(у  прототипа к ст яз у  9,25 ж  1,17).
На основе этой оценки, учитывая, что тгКи =  10,35, величина

определяем  с помощ ью  м атери алов  главы  I вероятное значение 
ади абатического  к. п. д. компрессора:

Величину Дкт а х ~  0,845 оцениваем с помощью рис. 1.3 по вели
чинам yjпол и ~к. Поправку Дт]К1, учитываю щ ую  влияние абсолютного 
р азм ер а  проектируемого компрессора, находим  по величине G„0.
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Согласно рис. 1.7 т а к а я  поп равка  при GBo~ 1 6  кГ/сек м ож ет  соста 
вить ~ 0 ,5 - С  1,5%. П рин и м аем  ArjKj = — 0,01. П о п р авк у  Дгщо, учи
ты ваю щ ую  влияние расчетного р еж и м а  д ви гател я  и условий полета, 
находим с помощ ью рис. 2.2 и 2.3. Согласно рис. 2.2 п рои зводи
тельность ком прессора в условиях полета при типичном д л я  одно- 
вального  Т В Д  регулировании («K=:Const) м о ж ет  возрасти  на  6 - с 8 % 
(G" =  1,06-С 1,08) и, следовательно  : т]нп< т]к0- При этом к. п. д. ком
прессора м ож ет  понизиться на 1 -с  3 %. П р и н и м аем  (согласно 
рис. 2.3) величину Дг)К2 = — 0,015.

Что касается  влияни я  пониж ения числа R e K (Дт)Кэ), то у Т В Д  
на расчетном высотном р еж и м е  оно обычно отсутствует. Учиты
вая, однако, что у вы бранного  прототипа д л я  сниж ения веса  при
менены узкие (Ь< 2 0  мм) л опатки  ком прессора [16] и, при ним ая  ре
шение выполнить проектируемый компрессор аналогичны м  образом, 
оценим число R e K.

Д л я  этого воспользуем ся  фото продольного р а зр е за  двигателя-  
прототипа [17/1958]. О риентировочно оценивая  по одному из 
известных разм еров  м асш таб  продольного разр еза ,  находим, что 
д ли на  лопаточной части 14-ступенчатого ком прессора прототипа 
составляет  примерно L K= 6 0 0  мм.

П ри  обычных углах  установки  л о п ато к  в венцах и с учетом 
осевых зазоров  су м м ар н ая  длина хорд  всех  лоп аток  на среднем 
д и ам етре  у осевых компрессоров обычно составляет

Принимая — у СР; =  0,95, получаем

Полагая F x =  - ■ D t v -hl и F 2 =  D cp-h2, находим с помощью про
дольного разреза, что

„  Д, + /У 0,08-<-0,02 „ п _ „
F  Ср. =  — — --------  = 5  =  0 , 0 °  М ~

Оценим среднюю температуру воздуха в компрессоре

Температурный перепад в компрессоре оцениваем по щ  с пом ощ ью  
вспомогательных таблиц (приложение о).

Следовательно Г ср =  250° +  140' ^  390°К, откуда  по рис. 1.8

^  0,85-4-0,95.

v

—  •(1,89 -  1 ) ^ 2 8 0 ° .  
0,80

д ё  2 , 3-10
-С к Г -сек
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Вычисляем ориентировочную величину числа R e  .

Re„ - s  1,3 . ю - « . 
н ^ -^ с р -^ с р  9 ,81-2 ,3 -10  • 0,05

Согласно рис. 1.8 при таком  значении числа R e K м ож но о ж и 
д ат ь  пониж ения  к. п. д. ком прессора ~  на 1%.

П р и н и м аем  Лг|Кз=0,845-0,012 = — 0,01.
У читы вая ориентировочный х а р а к т е р  зависимостей рис. 1.8, 

поправки  меньш ие 1 % не приним аю тся во внимание.
В итоге получаем  г]к =  0,845— 0,01— 0,015— 0,01= 0 ,81 .
В ы бираем  оптим ально-н агруж енны е ступени турбины  с о х л а ж 

дением первой ступени, при г|ЦОл ~ 0 ,9 0 ,  т а к  к а к  с помощ ью  м а те 
риалов  § 1.4 и табли ц ы  7.1 устан авли ваем , что у прототипа

я ст. =  ^  =  ^ 5 . т1  i - ^ L - - 1 3 4 9 - 1 1—
7 ,5 0’25

1  ^  Q Q  К К Э ЛJ кГ ’4 — 4 "3,

Н а основе этой оценки, учитывая, что

К пк-р 1-°к.с. 10 ,35-0,437-0,94 __
р *  ~  р  . г “ 0 ,363-1,235 —  ’Ь ’

4 н с нв

(выбирая трубчато-кольцевую камеру сгорания с ак, с = 0 ,9 4 ) ,  и что 
пропускная способность турбины примерно равна

_  Ов У т \  7 ,3  У 1270
Л з “  т . р *  0 , 3 9 - 10 , 3 5 -0 , 4 3 7-0,94  1 0 0  СМ ,

определяем вероятное значение адиабатического к. п. д. турбины:
71т =  71т 4- Д Т, 4- Дт]*<ттах ‘ 'тх 1 *т2

Величину т;Ттах == 0,925 оцениваем с помощью рис. 1.5 по вели
чинам у]Поя и ^т- Поправку Д у ]т „  учитываю щ ую  влияние абсолютных 
размеров проектируемой турбины, определяем по величине А 3. С ог
ласно рис. 1.7 при Л 3 = 1 5 6 с м 2 такая поправка может составлять 
1 ы - 3 % .  Принимаем Д ^ т, =  — 0,02.

Что касается влияния понижения числа R e T, то у Т В Д  на расчет
ном высотном режиме при Н  “  6 -4-9 км оно обычно приводит к 
понижению к. п. д. турбины на 1-7-2 %. Величину поправки  Дт]Т2, 
учитываю щ ую  влияние числа R e T, к а к  и в случае  компрессора, оце
ним с помощ ью  продольного р а зр е за  д ви гателя-прототи па  [17/1958]. 
О пределив  примерный м асш таб  продольного  р а зр е за ,  находим, что 
д ли на  лопаточной части 4-ступенчатой турбины прототипа со став 
ляет  примерно Т т£ё250 мм. П ри обычных углах  установки  лоп аток  
в венцах  и с учетом осевых зазоров  су м м ар н ая  д ли н а  хорд  всех л о 
п аток  на среднем  д и ам етре  у осевых турбин обычно составляет

Т
“ 0 ,85 - ^ 0,95
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Принимая S l £ E : =  о ,85, получаем

ЬсР= =  ,250-0 ' 85 -  27 мм.
Р 2 - г т 2-4

П олагая 7% =  тс-7)ср-/г3 и F 4 =  K-Dc r h4 находим с помощью про
дольного разреза, что

F cp=  =  0 ’052+  0 ’П =  0 ,08 м2,

Г СР= ^ 1  =  ^ ± ^ ° ^ Ю 3 5  °К, 
р 2 2

.р* ст т .т.* 33*4 _ . птл
где  7 4 =  Т з— =  Тз  — Q-28 = 80U К .

t Ро „ г  ш ' 6 кГ-секО ткуда по рис. 1.8 получаем р ср 4 ,5 -1 0  ■■ 2-—

Вычисляем ориентироючную величину числа Re.x ■

R e  «  — ^ср,° в.-  = -------- ° ’02-:--| --------- £* 0 ,5 6 -10~5.
S - ^ c p - ^ c p 9 , 8 1 . 4 , 5 - 1 0 - 0 , 0 8

Т аки е  значения  чисел R e T обычно нах о д ятся  вне зоны авто м о д ел ь 
ности. С огласно зависи м остям  рис. 1.8 при этом следует о ж и дать  
пониж ения к. п. д. турбины на 1,5-:-3,0%,. П р и н и м аем  Аг]Т2 =  
=  — 0,02 =  (0 ,925 -0 ,0217) .

В итоге получаем  д л я  расчетны х условий полета 
т^и = 0 , 9 2 5 — 0,015— 0,02 =  0,89.

Д л я  оценки необходимого отбора воздуха  на о х л аж д ен и е  т у р 
бины определим ориентировочное значение Тзвзя. Вычислим для  
этого потребную величину удельной мощности на взлетном  р е 
ж и м е

д с уд =  • Л — ” =  4 ^ ,  ^  330 ^15,8 1 ~~ w кГ/сек
1,07 I

Gb„

-  G b .

С помощ ью  зависимостей  рис. 7.3 определим необходимое зн а ч е 
ние тем п ературы  Т* д л я  обеспечения этой мощности. Н а  в зл ет 
ном р еж и м е  у Т В Д  значения  я к обычно получаю тся меньш ими, 
чем в условиях  полета  на  10— 20% . К а к  видно из рис. 7.3, д л я  
оценки тем п ературы  Тз* вполне достаточно лиш ь зн ать  примерный 
п орядок  величины я Ко.

П р и н и м ая  во внимание, что в наш ем  случае М р> 0 ,5 ,  находим,

что д л я  обеспечения N Bq =  4900 элс (77Эуд=  330 ^ j ~ ) , потребу

ется тем п ература  Тз =  1340—г- 1350°К, если Лк0 =  8 —9. И сходя  из 
этого, приним аем  коэфф ициент к охл =  0,96.
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А налогично рассмотренны м при м ерам , основы ваясь  на ре
ком ендациях  главы  I, и принятом двигателе-прототипе, вы бираем  
остальны е коэффициенты  потерь.

Т аки м  образом , д ля  условий полета были вы браны  следую 
щие значения  к. п. д. и коэфф ициентов  потерь в элем ентах  г а зо 
воздуш ного тр а к т а  проектируемого Т В Д :

д к = 0 , 8 1 ;  ствх =  0,98; фс =  0,90;
т)т = 0 , 8 9 ;  зк. с. =  0,94; riU =  0,98.

*охл =  0,96; ?к.с. =  0,98;
Они оказал и сь  несколько иными чем те, при которых рассчи

таны зависимости  рис. 7.3-:-7.5. Очевидно, что при расчете с вы б 
ранным и значениям и  к. п. д., величины /V3 и Cn т а к ж е  не сов
падут  с у казан н ы м и  зависимостям и. С ледует  особо о б р ащ ать  
вним ание на  то, что у Т В Д  влияние к. п. д. на удельны е п а р а 
метры н аи более  значительно среди всех ти п ов  Г Т Д  и поэтому 
могут иметь место значительны е расх о ж д ен и я  с типовыми за в и 
симостями. К огда  полученные в расчете  значения  N a и Сх 
будут существенно (более чем на 10% ) отли чаться  от соответствую 
щих значений на рис. 7.3-У-7.5, то д л я  сам окон троля  рекомендуется  
повторить расчет с типовыми значениям и  к. п. д. (стр. 130) или вос
пользоваться  д л я  оценки методом м алы х  отклонений [6]. Если 
расчет о к а за л с я  правильны м , то д л я  вы полнения задан н ы х  
требований вы бираю т иное сочетание к. п. д. или п арам етров  р а 
бочего процесса.

§ 7.2. Исходный термодинамический расчет Т В Д
в условиях полета: Н =  8 км, V =  610 км/час

В связи с тем, что потребный расход  воздуха  через двигатель  
еще неизвестен, исходный термодинамический расчет вначале  
производят  д ля  GB=  1 кГ/сек. Н и ж е  д ается  методика и пример 
исходного термодинамического  р асчета  ТВД .

Параметры Формула Пример
Результат

мкгсс СИ

а) Исходные данные к расчету

Т п 236,1°К 2 3 6 ,1е'К

Р п по таблицам СА, (прилож. 1) 0,3635 ”см2
дан

0,3566 — тсм2

а 308 м/сек 308 м/сек

V — 610-1000
3600

м
169,4 -----сек

м
169,4 -----сек
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Параметры Формула Пример
Результат

м к г с с СП

м V
а

169,4
308 0,55 0,55

ггч $
н

у 2
тп Т  2010

169,42 
236,!  +  2010 250 ,4°К 250,4°К

“ П н ) 0,602 0,602

. , I
по температуре 1 н (прилож. 3)

ккал 
56,43 w -

КДЖ
236,3 -------К1

* (г н) ' 0,7390 0,7390

С  1
по температуре Т н ( прилож. 3) ккал 

59,8,5 -^р-
КДЖ

250,6 кр -

П* р  Ч 7̂ 0,7-390n 3R.45.
кГ

П 44R9 0,4377 ДаНн
" " ( Г н ) 0,602 см2 см2

р ; Р  * <3Н VBX 0,4462-0,98 0,4373 кГ /см 2 0,4289 дан/см2

о ; принимается 1 кГ/сек 1 кг/сек

б) Расчет процесса в компрессоре

л-к
р* / р*

2/ М — 10,35 10,35

р  *
*1* ,vk 0,4373-10,35 4,526 кГ/см2 4,44 дан/см2

-  (П ад) " ( П К 0,739-10,35 7,65 7,65

г2ад по величине л (прилож. 3) 116,92 ккал/кГ 489,5 кдж/кг

" к
г?ад 116,92—59,85 70,46 ккал/кГ 29'5,0 кдж/кг

‘4к 0,81

К
427 ■ Н к ■ G'B 

75

427-70,46-1
75

401,2 л. с. 294,9 квт

2̂ 7н* + 59,85 +  70,46 130,31 ккал/кГ 545,6 кдж/кг

т\ по величине г'?/ (прилож.) 541°К 54Г'К

в) Расчет расхода топлива и продуктов сгорания при GB — 1 кГ/сек

г ; — — 1270°К 1270°К

4  } по температуре 7"з (прилож. 3) 332,02 ккал/кГ 1390 кдж/кг

-г ( 7"з) 1 342,3 | 342,3
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Параметры Формула Пример
Результат

МКГСС | СИ

g ;
‘сек

Gb ' ,Co w ' ( г'.2 в ) ко э ф- т  к а , по  п ри ло ж.  2

" « ■ 5 к с - (  4 " ' U  Л "

1 - 0 , 9 6 ( 3 3 2 , 0 2 — 1 3 0 , 3 1 )
0 , 0 1 9 8 2  к Г / с е к 0 , 0 1 9 8 2  к г / с е к“  1 0 2 5 0 - 0 , 9 8 — ( 3 3 2 , 0 2 — 1 3 0 , 3 1 )  ' ‘ ,ииь

g '1 час 3 6 0 0 - о ’
‘сек 3 6 0 0 - 0 , 0 1 9 8 2 7 1 , 3 6  к Г / ч а с 7 1 , 3 6  к г / ч а с

a 'r3 G b‘ Ao x h +  GTCCK 1 - 0 , 9 6  +  0 , 0 1 9 8 2 0 , 9 7 9 8  к Г / с е к 0 , 9 7 9 8  к г / с е к

° г = о ; 5 g 'b +  G'a ‘ сек 1 + 0 , 0 1 9 8 2 1 , 0 1 9 8  к Г / с е к 1 , 0 1 9 8  к г / с е к

г )  Рас че т  п ро ц е с са  в турбине

^ 3 P l - ° к. с. 4 , 5 2 6 - 0 , 9 4 4 , 2 5 4  к Г / с м 2 4 , 1 7 3  д а н / с м 2

я ! Л , - С 0 , 3 6 3 5 . 1 , 2 3 5 0 , 4 4 8 9  к Г / с м 2 0 , 4 4 0 4  д а н / с м 2

' VT
^ 3

К
4 , 2 5 1 / 0 , 4 4 8 9 9 , 4 7 6 9 , 4 7 6

к ( т1  \
V 4ад]

* { П )
т. т

3 4 2 , - 3 / 9 , 4 7 6 3 6 , 1 2 3 6 , 1 2

142Д
по величине  -  ( п р и л о ж .  3) 1 8 0 , 9 0  к ка л/ к Г 7 5 7 , 4  к д ж / к г

! г* —  « 4  ) -г;т =  ( 3 3 2 , 0 2 —  1 8 0 , 9 0 )  0 , 8 9 1 3 4 , 5 0  к ка л/ к Г 5 6 3 , 2  к д ж / к г

4 2 7  . и г .а 'и  

75

4 2 7 - 1 - 3 4 , 5 0 - 0 , 9 7 9 8
75

7 3 5 , 1  л .  с. 5 4 0 , 3  квт

'4 3 3 2 , 0 2 — 1 3 4 , 5 0 1 9 7 , 5 2  к к а л / к Г 8 2 7 , 0  к д ж / к г

г :  | п о  величине  г* ( п р и л о ж .  3 ) 7 9 1 , 8 ° К 7 9 1 , 8 ° К

Ч Г 1 ) J 4 9 , 6 4 4 9 , 6 4

д )  Р а с ч е т  п р о ц е с с а  в  р е а к т и в н о м  с о п л е

'"С
п б е р е т с я  по  

р и с .  7 . 4 ,  7 . 5 1 , 2 3 5 1 , 2 3 5

(7 “ад ) l ( ! ± ) , 9 , 6 4 / 1 , 2 3 - 5 4 0 , 1 9 4 0 , 1 9

*5ад j  
1 4 0

п о  в е л и ч и н е  я ( 7 ’3ад) ( п р и л о ж .  3 ) 1 8 6 , 3 4  к к а л / к Г 7 8 0 , 2  к д ж / к г



Параметры Формула Пример
Результат 

МКГСС | СП

Н с ( /* -  / 6ад) • ? е =  (197' 52“ ] 86 ■ 34> •0 ’902 9,06 ккал/кГ 37,93 кдж/кг

91.53 У 9 ,06 275,3 м/сек 275,3 м/сек

h V -  " с 197,52—9,06 188,46 ккал/кГ 789,1 кдж/кг

Т 5 по величине i;5 (прилож. 3) 758°К 758°К

е) Расчет удельных параметров проектируемого ТВД

N 0,98-735,1— 401,2 333,9
л. с.

245,4
КВТ

еУЯ кГ/сек кг/сек

К
су д

g ; 5 . c5 - g ;  . v

g

1,02-275,3— 1-169,4
11,36

кГ
11,14

дан
9,81 кГ /сек кг/сек

Ду д

Д с - К
А Д  +  с уд

„ „ 11,36-169,4
365,9

л. с.
268,9

КВТ

^ 75-т]
В

, J +  75-0,8 кГ/сек кг/сек

< 3 д ,
G T1 ч а с 71,36/365,9 0,195

кГ
Г) 9 6 6

кг

’ у д
эле.ч эквт•ч

Самоконтроль: полученные величины N 3 и C N сопоставляются 
с  ожидаемыми согласно рис. 7,4 -4- 7 ,5 с учетом различия к. п. д.

ж) Основные данные проектируемого двигателя в расчетных условиях

Св
N B̂зад

АЧ д
2700/365,9 7,38 кГ/сек 7,38 кг/сек

G r3 Gr , ‘ ° . 0,9798-7,38 7,231 кГ/сек 7,231 кг/сек

°Г 4 = G r, g ;4-g b 1,0198-7,38 7,526 кГ/сек 7,526 кг/сек

Пропускная способность турбины

А; с ,  • у ' П 7,231 • У1270 155,3 см2 155,3 см2
mt -p l 0,39-4 ,254
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Приведенный расход воздуха, характеризующий 
ность компрессора в кГ /сек

производитель-

G . ^г~—  1 / ~ Т и =  7.38 1.033 / 250,4 
Р а ■ с0 у 988 0,4462-1 • | 288

15,92
кГ/сек

15,92 
к г/сек

Выходное сечение реактивного сопла

О ■ R  ■ Г;, 7,526-29,36-758
[i-F Г 5 Г 0,1674 м2 0,1674 м2

Р „ - С 5 0,3635-275,3

Результаты расчета сопоставляются с требованиями проектного 
задания. Полученные в исходном расчете значения Сло ЛД и G B(D BX) 
удовлетворяют поставленным требованиям.

§ 7.3. Предварительная оценка исходных данных к расчету  
взлетного реж има проектируемого ТВ Д

(11 =  0; М - 0 ;  Р п =  1,033 кГ /сы 2, ТН =  288°К)

В отличие от исходного расчета  зд есь  величины я К()) Тз01 т)к 
не могут быть вы браны , основы ваясь  только на зад ан н ы х  у д ел ь 
ных п ар ам етр ах  двигателя , т а к  к а к  их значения  связаны  с в ы 
бран ны м и значениям и я Кн, Тз„ ^к,, условиям и  совместной ра-

Агэ„
боты элементов Т В Д  и зад ан н ы м  соотношением мощностей

П о л ьзу я сь  методикой, излож енной в главе  2, определим, к а к  и з
менятся  величины G„, г|к и я к при переходе от расчетного р е ж и м а  
в условиях полета к взлетном у при типичном д ля  о д н о вал ьн ы х 1 
Т В Д  закон е  регулирования: лк =  const.

1. В ы числяя  величину ggg =  = 0 ,8 7 ,  находим по рис. 2 .2 ,
что в наш ем случае (а) вероятны  следую щ ие поправки на GB 0 
д л я  взлетного  р е ж и м а  — G B„ =  1 ,06=1,08.

Это означает, что н а  взлетном р еж и м е  производительность  ко м 
прессора следует ож и дать  меньшей, чем в условиях  полета. В ы б и 
раем GB(i — 1,07.

2 . П о рис. 2.3 и 1.8 находим, что относительно условий полета, 
на в злетн ом  р еж и м е  значение к. п. д. компрессора д о лж н о  у в ел и 
читься. Соответствующие поправки на к. и. д. были выбраны в § 7 .1  — 
— А У к, — — 0,015, А т)Кз =  — 0,01, тогда

' Ч  =  -бкн -  (— Ад к.) -  ( -  А д Кз) =  0,81 + 0 ,0 1 5  +  0,01 =  0,835.

1 Особенности методики расчета двухвальных ТВД со свободной турбиной 
винта (или двухкаскадным компрессором) излагаются в главе 8.
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3. Оценим величину к. о. д. турбины  на взлетном  реж и м е .
В § 7.1 было вы бран о  значение к. п. д. турбины  д ля  условий по
л ета  г)тн =  0,89. П ри  этом значительное понижение его было полу
чено вследствие уменьш ения числа R e r в высотных условиях 
(Ат]т, =  — 0,02). П ри  переходе к условиям  взлета ,  б л а го д а р я  повы 
шению д ав л ен и я  Р и расход  воздуха в р ассм атр и ваем о м  случае  во з 
р а с т а е т — в 2 р а з а  (Gb0 =  15 кГ /сек ) .  К а к  видно из рис. 1.8 влияние 
числа R e r на к. п. д. турбины  в условиях Н  =  0, V =  0 ( /Д т 0= 1 , 1 -  Ю5) 
будет в н аш ем  случае  меньш им, чем 1%. П ри  пользовании ориенти
ровочными зависи мостям и  реком ендуется  поправки, меньш ие чем 
1%, не вводить. П оэтом у  примем д л я  условий взл ета  Лг|Т2 =  0. К а к  
следует из указан и й  главы  I, к. п. д. турбины  Т В Д  на нерасчетном 
(в данном случае  взлетном) реж и м е  обычно пон и ж ается  на 

0,5-г-1,0% (Дт)Тз). П рин и м аем  Аг)т = - —0,01. В итоге д ля  условий 
взлета  имеем v „  0,89 +  0 ,02 — 0,01 =  0,90.

4. П а  взлетном реж и м е Т В Д  в САУ обычно допускаю т т ем п ер а 
туру Т 3* на 80 -у 150° большую , чем в условиях  длительного  полета:

Т Вазя =  Т 3: +  ( 8 0 + № ) .
В зависимости от тактико-технических требовани й к самолету, Т В Д  
часто вы полняю т с ограничением мощ ности н а  вы сотах меньших, 
чем расчетная. У таких  Т В Д  тем п ер ату р а  Т3* н а  взлетном  реж и м е  
в САУ м о ж ет  быть к ак  больше, так  и меньше, чем в условиях  п о 
лета, в зависимости  от используем ого  в полете р еж и м а:

[7'3взл1огр= П , ± ( 7 0 ^ 8 0  ).

К ак  п оказано  в § 7.1, в наш ем случае д л я  обеспечения заданной 
величины мощности требуется  иметь на взлетном реж и м е 
большую тем п ературу  Т3*, чем в условиях  полета. Согласно этой 
оценке приним аем  в первом приближ ении Тзв31 =  1340°К- О ко н ча
тельн ая  величина тем п ературы  ТЦ определится  тер м о д и н ам и че
ским расчетом при подборе задан ного  значения взлетной мощности 
(Дд =  4900 элс) при [)-FSq ^  р /д , , .  Н и ж е  приводится пример п р е д 
варительной  оценки исходных дан ны х к термодинамическому р а с 
чету взлетного р еж и м а  проектируемого  Т В Д ._________________________

Параметры Формула Пример
Результат

МКГСС си

<4,1
а

В„

16,0
1,07

14,95 кГ/сек 11,95 кг/се::

б'„ 1 4 ,9 5 -М 14.95 кГ/сек 14,95 к г/се к

°г»
/7,2656

11,95
\  7,414 /

14,65 кГ/сек 14,65 кг/сек
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Параметры Формула Пример
Результат

мкгсс си

Р *
(7 -,/ т* Ч  ■ у 1 3 14,65-УГ340 8,85-3 кГ/см2 8,684 дан/см2

А з -т т 155,33-0,39

Величины 1 GT \
ч ) „ "

= 155,3 см2 берутся из исходного расчета

Р  •Он VBX 1,033-0,98 1,0125 к Г /см 2 0,99-32 дан/см2

р * 8,853
9,30 9,30К

Р Г°к.с. 1,0125-0,94

Ч , 10,2 1,097 1,097
Ч 9,30

Самоконтроль: должно с точностью до 1ч -2%  совпадать с результа
том по приближенной формуле:

ко
—  =  G B„- 1 /  р .  ^ 5 .  =  1,117.

" Ч
Величину - С|1 подбираем из условия \>.F5=--consf. Требуемое зна

чение |х / 75н =  0,167 м 2. В первом приближении принимаем тгСо =  1 ,1 1

(по рис. 7.3 для  7ИР> 0 ,5 ) .

§ 7.4. Термодинамический расчет Т В Д  на взлетном режиме

Окончательны й термодинамический расчет  обычно м ож ет  быть 
получен после нескольких приближ ений . Д л я  уточнения в ы б р ан 
ных в первом п ри ближ ении  (в § 7.3) величин Т |  и я к проводят  по 
излагаем ой  ниж е методике термодин ами ческий  расчет  Т В Д , подби
р ая  такое  значение я с при котором выходное сечение сопла pFs 
совп ад ает  с ,hFSh К огда значение я с подобрано, вы числяю т величину 
эквивалентной мощ ности N ;). Е сли  при вы бранной тем п ературе  Т3* 
за д ан н о е  значение мощности не обеспечивается, то  расчеты 
§§ 7.3-F7.4 повторяю т с новым значением  тем п ературы  Т3*.

У к азан н ы м  образом , д л я  значения мощ ности N a =  4900 эле уточ
нены следую щ ие п ар ам етр ы  д л я  окончательного расчета.

/ 1  =  1349 °К; Ч „  =  14,8 кГ /сек ; ( G B =  1,06);
Як =  9,25; - с =  1,13.

В рассм атр и ваем о м  примере были приняты  следую щ ие исход
ные данны е:

Л 3 =  155,3 см2; у /Д  =  0 ,1674 м2; т/Ка =  0 ,835; =  0,90.
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О стальн ы е  к. п. д. и коэффициенты  потерь сохранены  такими 
же, что и в исходном расчете.

Н и ж е  при водятся  м етодика и р езультаты  расчета  п роекти руе
мого Т В Д  на в злетн ом  режиме.

Параметры Формула П ример
Результат

м к г с с  | СИ

а) Исходные данные к расчету

7’„
yi Ф rjr\

н ~  н по таблицам СЛ, 
прилож. 1

288,15°К 288,15°К

р н р* = рн н 1,033 кГ/см2 1,013 дан/см2

...f" _  | по температуре 7ф (прилож. 3)
68,89 ккал/кГ 288,4 кдж/кг

1,207 1,207

Р  -аи вх 1,033-0,98 1,0125 к Г /см 2 0,9932 дан/см2

б) Расчет процесса в компрессоре

G„o„

с*,

15,71 
1 ,06

14,8 кГ/сек 14,8 кг/сек

к 1,0125-9,25 9,366 кГ/см2 j 9,187 дан/см2

г. (7-: )
“ад > - ( К ) -  к 1,207-9,2-5 11,16 11,16

л
Ч д

по величине я ( Г* ) (прилож. 3) 1-30,2 ккал/кГ 545,1 кдж /кг

!-РТ _  ,н 130,20—68,89 73,43 ккал/кГ 307,5 кдж/кг
"Тс 0 ,'835

-Y k
4 2 7 .0 В. Я К

75

427-14,8-73,43
75

6187 л. с. 4547 квт

Л 
12 С, +  р к 68,894-73,43 142,-32 ккал/кГ 595,9 кдж/кг

т \ по величине it, (п.рплож. 3) 589,3°К 589,3е К

в) Расчет расхода топлива и продуктов сгорания

1 3 — — 1349°К 1349'К

л
ч по величине Т \  (прилож. 3)

355,16 ккал/ кГ 1487 кдж /кг

В. (П) j
10—4709

442,9 442,9
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Параметры Формула Пример
Результат

м к г с с си

о ,
JceK

°в-*ох.Г ( V '*„) Коэфф. /СX но прилож. 2

Я « - | к. с — ( 'зг — + J

14,8-0,96-(355,16- -112,.32)
~  10250-0,98—(355,15— 142,32)'1 ,01 0,311.3 кГ/сек 0,3113 кг/сек

GT
т час

3600- а тсек 3600-0,3113 1121 кГ/час 1121 кг/чае

° в ’ к о х л ' т Ч сек 14,8-0 ,96+ 0 ,3113 14,52 кГ/сек 14,52 кг/сек

°г< =  ° Г. G +  (7и 'сек 14 ,8+0 ,3113 15, И кГ/сек 15,11 кг/сек

г) Расчет процесса в турбине

/'• 9 ,366-0 ,94 8 ,804 кГ /см 2 8,636 дан/см2

Р\ Л , - с 1,033-1,13 1 ,167 кГ/с.м2 1,145 дан/см2

Т
^ 3

р\
8,804/1,167 7,542 7,542

те ( г *  ')
1 у ) д / пт

442,9
П542 58,72 58,72

Ч *
по величине "  ( т -^ |  (прилож. -3) 206,82 ккал/кГ 866 кдж/кг

я т  ( 'з -  ! , 5) • Гп  =  (355,16 -206 ,82) 0 ,90 13-3,51 ккал/кГ 559 кдж/кг

Л7т
127-/ / .  л / . 427-133,51-14,52 110-37 л. с. 8112 квт

75 75
.*
14 ' з ~ Я т 355,16— 133,51 221,65 ккал/кГ 928 кдж/кг

по величине с’, (прилож. 3)
75,64 75,64

8S0,7 К 880,7 К

Пропускная способность турбины (задано: Л 3|1 =  155,3 см2)

ч . » 1 1,52- + 1349 155,3 см2 155,-3 см2
" V P 3

0,39-8 ,804

д) Расчет процесса в реактивном сопле

7Г
С

Р\
Р»

подбирается 
из условия

!А /Ч  =  з И > „

1 ,13 1,13
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Параметры Формула Пример
Результат

м к г с с си

Г (Г 5 )Д ад/
-  ( П ) 75,64

6 6 , 9 4 66,94
~с 1 , 1 3

,5ад п о  в е л и ч и н е я ( 7 ' 5 а д )  ( п р и л о ж . 3 ) 2 1 4 , 3 8 к к а л / к Г 8 9 7 , 6 к д ж / к Г

Я  с ( ‘4— Чад)-Тс =(221,65-214,38).0,902 5 , 8 9  к к а л / к Г 2 4 , 6 6  к д ж / к Г

С 5 91,53У5,89 2 2 2  м / с е к 2 2 2  м / с е к

*5 Л 
* 1 а: о 2 2 1 , 6 5 - 5 , 8 9 2 1 5 , 7 6 к к а л / к Г 9 0 3 , 4 к д ж / к Г

Ть н о  в е л и ч и н е  Д ,  ( п р и л о ж .  3 ) 859, ГК 859,1°К

П лощадь выходного сечения реактивного сопла (задано jjF 5h =
=  0 ,1674 м2).

1^5о
СГ5 • Т?г -Г5 1 5 , 1 1 . 2 9 , 3 6 . 8 5 9 , 1

0 , 1 6 6 8  м 2 0 , 1 6 6 8 м2
Р н ■ Съ 1 , 0 3 3 - 2 2 2

В случае несовпадения получаемого значения [aF5o с заданным — 
P-F3h) по этому уравнению, принимая Т 5 s s  c o n s t ,  находят величину с 5, 
удовлетворяющую заданной величине площади. После чего, проводя 
расчет в обратной последовательности, определяют новое значение тгс , 
а следовательно и яТ) yve, Д/с и др., которые соответствуют условию 
jj- F 5 —  const.

е )  О с н о в н ы е  д а н н ы е  п р о е к т и р у е м о г о Т В Д в  у с л о в и я х  Н  =  0 ;  М  =  0

N
С 1 1 0 3 7 - 0 , 9 8 — 6 1 8 7 4 6 2 9 л. с . 3 4 0 2  д а т

7?с ° г .  • с5 1 5 , 1 1 - 2 2 2
3 4 2 кГ 3 3 5 , 5 д а н

S 9 , 8 1

Л Г Й + 0 , 9 Ь Д С 4 6 2 9 + 0 , 9 1 - 3 4 2 4 9  4 0  эл с 3 6 3 0 эквт

С  N

с т
‘ час

1 1 2 0 , 6

4 9 4 0
0 , 2 2 7 кГ/элсч 0 , 3 0 8 кг/эхвтч

Полученная величина мощности N 3b3i удовлетворяет требованиям 
проектного задания. Сверяем полученные значения C N и N 3 с ти
повыми зависимостями рис. 7.3

N

ЭУД

4 9 4 0 ЭЛ.С эквт
1 4 , 8 3 3 3 , 8 - p i —

к Г / с е к 2 4 5 >3 к г /с е к
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§ 7.5. Определение исходных параметров
для газодинамического расчета турбокомпрессора

С равнени е  проведенны х расчетов  д л я  условий полета  (Н  =  8 км , 
V = 6 1 0  км /час)  и условий взлета  (Н  =  0, V =  0) п о казы вает , что 
в условиях полета  требуется  б о льш ая  степень повы ш ения д авлен и я  
в компрессоре. Поэтому, термодинамический  расчет  д в и гател я  при 
Н  =  8 км, V  =  610 км /ч ас  следует принять  в качестве  исходного 
д ля  газоди нам ического  расчета  турбоком прессора.

Т аки м  образом , исходные п ар ам етр ы  д л я  р асчета  ком прессора 
и турбины  проектируемого Т В Д  будут следующими.

Расчетные условия для турбокомпрессора: Н  =  8 км, V  =  610 км/час

Компрессор Турбина

м кгсс си МКГСС си

15,92 кГ/сек 15,92 кг/сек A t 155,3 см2

7Г
К 10,35 'ит 9,476

Н к 70,46 ккал/кГ 295,0 кдж /кг Нт 134,50 ккал/кГ 563,2  кдж /кг

\ 0,81 Т1Т 0 ,89

р*
1 \ 0,4373 кГ /см 2 0,4289 дан /с м 2 р * 4,254 кГ /см 2 4 .173  дан /см 2

т \ 250,4°К Т*  
1 3 1270°К

р \ 4,526 кГ /см 2 4,440 дан/см2
G 1 3 7,231 кГ/сек 7,231 кг/сек

Gr1 4
7, 526 кг/сек 7,526 кг/сек

г-гл 4" 
1  2

54 Г К
D*

4 0,449 кГ /см 2 0,440 дан/см2

Т*1 4 791,8°К



I ' л а в  а 8

В Ы Б О Р  П А Р А М Е Т Р О В  
И  Т Е Р М О Д И Н А М И Ч Е С К И Й  Р А С Ч Е Т

Т У Р Б О В А Л Ь Н Ы Х  Д В И Г А Т Е Л Е Й

Т у р б о вал ьн ы е  и турбовинтовые варианты  Г Т Д  отличаю тся в ос
новном конструкцией своих выхлопных систем. Х а р а к т е р н а я  о со 
бенность турбовальн ы х  вар и ан то в  (ТВд) зак л ю чается  в том, что 
в отличие от сам олетн ы х  (Т В Д ) д л я  первых не требуется  н а и в ы 
годнейшим об разом  р а с п р е д ел я ть  р асп о л агаем у ю  энергию м е ж д у  
силовой турбиной и выхлопной струей, т а к  к а к  реак ти вн ая  тяга  
у них не используется.

П оэтому, в отличие от Т В Д , у турбовальн ы х  дви гателей  н а п р а в 
ление вы хлопа не и гр ает  особой роли, не  существует  и т ер м о д и н а
мически-оптимальны х значений п с, т а к  к а к  у  них только понижение 
л.с при води т  к повыш ению  эффективности  д ви гател я .  О днако  в 
авиационны х силовых устан овках  значительное пониж ение л с о г р а 
ничивается  весом и га б а р и та м и  турбины  и выхлопной системы. 
В наилучш их о б р азц ах  авиационны х Т В д  уд ается  получать  зн а ч е 
ния я с в ди ап азо н е  1,02-У 1,08 (что приблизительно  совпадает  
■с Яснв д ля  Т В Д  с М р< 0 , 5 ) .  В п р ед вар и тельн ы х  расчетах  Т В д 
обычно реком ендуется  приним ать  я с =  1,05-Э 1,06. Т урбовальн ы е д в и 
гатели вы полняю тся  к а к  одновальными, так  л  д в у х зал ь н ы м и  (обы ч
но со свободной силовой т у р б и н о й ) . ТВ д  н аходят  применение 
в авиаци и  в качестве  вертолетны х двигателей , турбостартеров  (Т С ),  
вспом огательны х силовых устан овок  (ВСУ) и энергоузлов — гене
раторов  сж атого  во зд у х а  (Г С В ).  В последние годы получаю т ш иро
кое применение м ногоцелевы е1 силовые установки  (например 
В С У /ГС В , ВСУ/ТС и т. п .) .

1 Эти установки обеспечивают запуск основного ГТД на самолете, привод 
генераторов, привод различных насосов, систем кондиционирования и т. д.
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Н аи б о л ьш ее  распространение  в н астоящ ее  врем я получили 
вертолетны е 'ГВд и В С У /Г С В . П ервы е  чащ е всего вы полняю тся  в 
двухвальной схеме со свободной силовой турбиной, а В С У — в одно- 
вальной  схеме. М етодика расчета  одновальны х ТВ д ничем не от
л ичается  от методики расчета  аналогичны х Т В Д , кроме иного 
принципа вы бора  величины  п с, и поэтому д л я  расчета  ВСУ м о ж 
но п ользоваться  методикой, излож енной в главе  7.

У всех типов ТВд удельный расход топлива (Се) в отличие от
С_

Т В Д  (См) относят к мощ ности на валу: С с=  -гг,  или к располагав-
■“ е

мой мощности отбираемого воздуха (ГСВ) — С е =  г г -  , не принимая
ВЗ

во внимание величину реактивной тяги —/Д .  В случае Г'СВ часто ве
личина удельного расхода  топлива вообще не вычисляется, а мощ- 
ностные данные выражают непосредственно через параметры отбира
емого ВОЗДуха— С п з  И Р гз .

П р и н ц и п и альн ая  схема вертолетного ТВ д со свободной силовой 
турбиной и зо б р а ж е н а  на рис. 8 . 1.

О сновн ая  особенность совместной работы  элем ентов  ТВ д со 
-свободной силовой турбиной закл ю ч ается  в том, что изменение 
тем п ературы  Т3* у них однозначно связано  с изменением оборо
тов компрессора. Поэтому в отличие от одновальны х Т В Д , здесь 
расход воздуха  с во зрастан ием  тем п ературы  Т.Д не сни ж ается  (и не 
остается  примерно постоянны м ), а наоборот — увеличивается .

В предварительн ы х расчетах  ГВд со свободной турбиной со
ответствующ ую величину относительного изменения п рои зводи

тельности компрессора G Bo п =  -.— — можно вычислить следующим
и„ взл

образом:

О В,— (Сгки)|:к=гоя*< +  AGe„ , (8 -1)
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где величина ((?*) п к = с о » н  берется по рис. 2 . 2 ,  как в случае одно-

вального ТВд, а величина А ОД, учитываю щ ая относительное изме
нение оборотов компрессора, оценивается по соотношению:

A G B
1 тЗи

(8 .2 )

.. " кполученному из ус лов ии— =  и c o n s / и - с тз 1 О
[ 7’J

приближенно характеризующих работу турбокомпрессора в рассм ат 
риваемом случае. При двухкаскадном компрессоре поправка AО в, по
лучается  почти в 2 раза большей. Ориентировочно ее можно вычис
лять  по соотношению:

т1 - т *
А О в0 « (8.3)

За
О стальн ы е  методические отличия (и в частности, учет х а р а к 

теристик свободной турбины ) носят второстепенный х ар актер  и 
в п редварительн ы х  расчетах  ими м ож но пренебречь.

Н а  рис. 8.2 пок азан о  влияние вы бран ной величины я с на 
удельны е п ар ам етр ы  турбовалы гого  д ви гател я  в условиях  п оле
та типичных д ля  вертолетов.

Р *
И з гр аф и к а  видно, что понижение величины д с = значи-

Н

гелы ю  улучш ает  дан ны е ТВд. Д л я  этого однако  требуется  конст
руировать  свободную турбину с м алы м и скоростями потока на вы 
ходе (7.4 =  0,3 — 0,45) и пон и ж ать  статическое давлен и е  за  турби 
ной ни ж е Р„, что значительно о слож н яет  проекти рование  турбины 
и выхлопной системы у ТВд.

азо о

0 2 5 0

Рис. 8.2. Зависимость удельных параметров ТВд 
от перепада давлений в реактивном сопле для
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Н а  рис. 8.3 д л я  условий взлета  и хар актер н ы х  полетных у сл о 
вии приводятся  некоторы е расчетные зависимости  удельны х п а р а 
метров ту р бовальн ы х  двигателей  от п арам етров  рабочего  процес
са при я 0=  1,06. Больш инство  выполненных Т В д  имеет неболь
шие разм еры  (G Bo< 1 0 y -2 0  кГ /сек), поэтому для  них х ар актер ен  
пониженный уровень к. п. д. Д л я  расчета  зависимостей рис. 8.3 
п риним ались следую щ ие значения  к. п. д. и коэффициентов по
терь, х ар актер н ы е  д ля  некоторых выполненных ТВд:

yJk =  0,80; riu — 0,98; gK.c. = 0 , 9 6 ;
7jT =  0,88; о'вх =  0,98; ак. с = 0 , 9 5 .

Рис. 8.3 . Зависимость удельной мощности и удельного расхода топ
лива турбовальных ГТД от я к и Ту" при я с =  1,06 в земных стати

ческих условиях(САУ) и в условиях полета па высоте ,3 км

При этом значения коэффициентов отбора воздуха на охлаждение 
принимались следующими:

Дохл =  0,98; (Г* =  1000 К);
л'охд =  0,97; (7’з =  1200 К);
Дохл =  0,95; (/•; МОП К).

К а к  и в случае Т В Д , у турбовальн ы х  дви гателей  влияние 
вы бран ны х значений к, п. д. на величину удельны х парам етров  
более сильное, чем у Т Р Д  и Т Р Д Д .  Особенно велико влияние к. п. д. 

турбины, 1% которого при Г3* =  co n s t  м ож ет  приводить к и зм ен е
нию Лф и Се на 2-3-3% и более в зависимости от уровня я Красч П о 
этому при использовании зависимостей рис. 8.3 д ля  предваритель-  
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ной оценки дан ны х ТВ д или при сравнении их с р езу л ьтатам и  д р у 
гих расчетов могут иметь место значительно больш ие р а с х о ж д е 
ния, чем у других типов ГТ Д , достигаю щ ие 5 — 10%. В связи с 
этим, при пользовании типовыми зависи м остям и  д ля  Т В д  
(рис. 8.3) следует особое внимание о б р ащ а т ь  на отличие в ы б р ан 
ных значений к. п. д., от тех, при которых рассчи таны  типовые 
зависимости.

Н и ж е  в табл и ц е  8.1 в качестве  п ри м ера  при водятся  х а р а к т е р 
ные п ар ам етр ы  нескольких современных ту р бовальн ы х  Г Т Д  для  
вертолетов [16].

Т а б л и ц а  8.1

Наименование
двигателя

ЛЧ
Л .  С .

к Г 
л . С  . 4

Ов. 
к Г

сек
тк
гк

гк 
- т

С :  б- 
Щх 
мм

" р
К  м

Гр
км

час

Дженерал-Элек- 
трик 7-64-GE-6 
серийный

2850
0,224 =  
=0,236 12,6 11,1 1208 14 762 2 ,5 = 3 245=280

2 +  2 —

Дженерал-Элек- 
трпк 7-58-GE-8 
серийный

1250 0,277 8,3 5.0 1215 10 546X406 2 -ьЗ,5 220=260
2 +  1 270'

Аллисон 
Т-63А-5А 
(250-С. 18) 
серийный

317 0,313 6,2 1,36 1238 =  
4-1269

6 +  In. б
2 + 2

570X483 3 = 4 170=260

1 По оценке автора.

И з табл и ц ы  видно, что наиболее типичные условия  полета у вер 
толетных ТВд соответствуют Н =  2-+3 км и ди ап азо н у  скоростей 
170-+280 км/час, а прим еняем ы е значения Т * и л к близки к обыч
ным значениям  д л я  турбовинтовых двигателей. Н а  Т В Д  меньших 
разм еров  обычно используются меньшие значения  л+, в связи с 
этим значения Се у них получаю тся  несколько худшими. К а к  и у 
Т В Д , у турбовальн ы х  Г Т Д  отсутствует ч еткая  зави си м ость  
м еж д у  диам етром  компрессора ( D BX) и габари том  двигателя  
( D T3lq) .

§ 8.1. П р едв ар и тел ьн ая  о цен ка  и выбор основных парам етров
ТВ д д ля  вертолета

Рассм отри м  пример проектного з а д ан и я  на расчет  турбоваль-  
ного Г Т Д  для  вертолета.

Р асч етн ы е  условия: высота полета  — Н =  3 км,
скорость полета — V =  220 км/час.

П о тр еб н ая  мощ ность в условиях  полета — Л%=1050 л. с.
Удельный расход  топлива в условиях  полета при /Vc = 1 0 5 0  л. с.

— Сс не более 0,255 — —  .л. с. ч.
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П о тр еб н ая  мощ ность при в з л е т е — N eo ~  1250 л. с.
Величина реактивной  силы от выхлопной струи — не более 

65 кГ.
Н ар у ж н ы й  диам етр  турбоком прессора  Т В д  (по входу) — 

D BX< 270 мм.
П рим енение .  Д в и га те л ь  п р ед н азн ач ается  д л я  многоцелевого 

вертолета .
П р едвари тельн ую  оценку п ар ам етр о в  проектируемого д в и г а 

теля произведем , пользуясь  типовыми зависи мостям и  удельных 
.параметров ТВ д от п арам етров  рабочего  процесса  (рис. 8.3).

Выбор значений Т*3 и л к в расчетны х условиях  
Н =  3 км, V =  220 км /час

К а к  следует из рис. 8.3, зад ан н о е  значение удельного  расхода  
топлива  во зм о ж н о  получить только при тем п ер ату р ах  Т* , превы 
ш аю щ и х  1200°К. Д л я  вы бора  тем п ературы  Т* определим величи
ну потребной удельной мощ ности д вигателя . Д л я  этого оценим 
•ожидаемое значение р асхода  воздуха  в условиях  полета:

G в =  0 ,3 1 1-Ок-

*+i

Р \ - п :1 !к

У К

TZ \//  k.g'
{ 2 - Г 1V R в U  +  VЗдесь 0,311 =

7’н =  270,5 °К и р \  =  0,72 к Г /с м 2.

У турбовальных Г Т Д  коэффициент производительности компрес
сора обычно близок к соответствующим значениям у ТВД:

G K =  0 ,45 Д  0,60.
_  D

Принимая G к =  0,5 и Д к = - ~ ,  получим

0 , 7 2
2 7 0  \ 2  

1 , 1 0 /G B =  0,311 -0,5- — — 2 ^ 4 1  кГ/сек .
У  2 7 0 , 5  '

С ледовательно, проектируемый Т В д  д о лж ен  иметь в условиях 
•полета удельную  мощ ность не менее

д г  7 / е 1 0 5 0 0 _ „ л .  с .

N e y*=  а ;  =  1 Т “ 2 о 6 № -
Согласно зависи м остям  д л я  Н  =  3 км на рис. 8.3 примерно такие  
значения  Афуд достигаю тся  в д и ап азо н е  я к= 8 - у 1 0  при значениях 
тем п ературы  Т3* »  1210ц-1220°К. П ри  этом требован и е  к у д ел ь 
ному расходу  топлива  (С е< 0 ,2 5 5  к Г /л .  с. ч.) вы полняется, на- 
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чиная со значений я к ~ 9 ,0 .  У м ал о р азм ер н ы х  ТВд, во и зб еж ан и е  
чересчур коротких лопаток, часто вы би раю т  тем п ер ату р у  Т 3* и 
величины я к и GK по н и ж нем у пределу  требуем ы х значений.

О сн овы ваясь  на п редварительн ой  оценке, вы б и раем  д л я  проек
тируемого ТВ д следую щ ие п ар ам етр ы  рабочего  процесса:

7 1 =  1 2 1 0  ° К ;  т г к  =  8 , 8 5 .
Величину я с вы бираем  в соответствии с реком ендаци ям и  главы  8 
равной ~  1,06.

З атем  д ля  облегчения дальн ейш его  п роекти рования  реком енду
ется  п одобрать  из числа вы полненных Т В д  двигатель-прототип . 
В наш ем случае  из п редварительн ой  оценки вы текает, что в к а ч е 
стве д ви гателя-прототи па  наиболее  подходит Г Т Д  Т-58— G E -8 
ф ирм ы  Д ж ен ер ал -Э л ек тр и к .  (табл. 8.1).

Выбор к. п. д. и коэффициентов потерь в элементах  
газовоздуш ного тракта проектируемого Т Вд

В ы бран ны й прототип, к а к  и больш инство современных в ерто 
летных ТВд, выполнен со свободной силовой турбиной, величина 
к. п. д. которой в значительной степени зависи т  от расчетной 
величины окруж ной  скорости (и сВт). О дн ако  расчет  основных 
п ар ам етр о в  турбоком прессора , в том числе и мСВт только  еще 
предстоит произвести на основе нам ечаем ы х  термодинамических  
расчетов. П оэтом у д л я  п редварительн ы х  расчетов реком ендуется  
п о льзоваться  су м м арны м  ади абати чески м  к. п. д. турбин ком прес
сора и винта. В ы бираем  оптим ально-н агруж енны е  ступени турбины  
с  о х л аж д ен и ем  и с цпол=0,90, т а к  к а к  с помощ ью  м атери алов  
§ 1.4 и табл и ц ы  8.1 у стан авли ваем , что у прототипа

Я ст„ = 1215 1 -  1 40 ккал 
к Г8 , 1 0 ’-2 5

Н а основе этой оценки, учитывая, что

’ V p r ' J K , c .  _ _  0 , 8 5 - 0 , 7 2 - 0 , 9 5

Р н - - С  — 0 , 7 1 5 - 1 , 0 6

(выбирая кольцевую камеру сгорания с стк. с. =  0,95) и, что пропуск
ная способность турбины примерно равна:

Q s - V T l 4 , 1 - Д Г о
3 = = т  7 t  Р *  а  0 , 3 9 - 8 , 8 5 - 0 , 7 2 - 0 , 9 5  ~  С М “ ’тг "к  * 1  °к. с.

определяем вероятное значение суммарного адиабатического к. п. д. 
турби ны :

5 т  =  5 т г а а х +  Д - Д . +  Д т ) Т1 .

Величину r]Tmax « 0 ,9 2  оцениваем  с помощ ью  рис. 1.5 по вели
чинам  т]пол и я т- П о п р ав к у  Ar)Tl) учиты ваю щ ую  влияни е  абсолют-
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ных разм еров  турбины, определяем  по величине пропускной 
способности — А3. С огласно рис. 1.7 т а к а я  поп равка  при А 3«  
— 60 см2 м ож ет  составлять  3-7-6%. П р и н и м аем  Лг)ть = — 0,04.

П о п р а в к а  Ат]т2 учитывает  влияние уменьш ения числа R e т при 
понижении д ав л ен и я  Р н. У Г Т Д  с высотностью до 3 км эту по
п равк у  допустимо не учитывать, т а к  к а к  ее величина обычно м е
нее 1 До-

Таким образом для расчетных условий получаем 

ты =  0,92 — 0,04 -  0,88.

Выбираем осевой тип компрессора с дозвуковыми ступенями при 

т]пол =  0,88 -у  0 ,90 (у прототипа пСТо s ^ y  8,1 ж  1,23). На основе этой 
оценки, учитывая, что ~к =  8,85, величина

К 270,5 _
2 8 8  2 8 8

г  г  1,033 л /  т"п л л 1.033 - | / 2 7 С Г 5 _ _ „  „ .

G в, G b'p*.<j |/  2 8 8  “  4 ’ 0 , 733-1,0 ' V  288 — 6 кГ /сек .,

определяем с помощью материалов главы I вероятное значение ади
абатического к. п. д. компрессора:

б  к  - Т } к т а х + А Г1к + А 7 ^  +  Д 7 ] Кз .

Величину Дктах =  0 ,84 оцениваем с помощью рис. 1.3 по вели-11 max '

чинам туюл и - к.
Поправку Д 7jKi, учитываю щ ую влияние абсолютного размера 

компрессора, находим по величине G Bo ■ Согласно рис. 1.7, такая 
поправка при G B = 5 , 6  кГ /сек  может составить — 2 ,5 Д-4,5 %. Прини
маем Д д к, =  — 0,035.

Поправку Д tjK2, учитывающую влияние режима работы двигателя 
и условий полета найдем с помощью рис. 2.3. Д л я  этого оценим ве
личину G B, по уравнению (8.1). Величину (G Bu)nK=const « 1 , 0 3  находим

по графику рис. 2.2 по величине =  0,94. Чтобы определить ве
личину

A G в,, 2
Т„50

оценим в первом приближении ожидаемую температуру Тз  взлетного 
режима. Д л я  этого определим величину

yVe , - =  222L  =  230 л- с
уд» G „  / 5 , 6 \ к Г / с е к

взл П о з]
где величина G,,„ =  1,03 берется в первом приближении для  случая 
п к =  const. Но рис. 8.3 находим, что при л к =  8 у 9 ,  для получения 
156



указанной мощности Т В Д  в условиях Н —О, V  =  0  требуется темпе
ратура 7 % « 1 2 0 0 ЭК, т. е. почти такая же, что и в условиях полета. 
Следовательно, заданные расчетные режимы проектируемого ДГВД 
оказались таковы, что можно приближенно полагать Д G B„ =  0 (т. е. 

, я к« c o n s t ) .  В таком случае, согласно зависимостям рис. 2.3, для  
G Bo=  1,03 имеем '/)Вн< ^  и, следовательно, в исходном расчете 
требуется вводить поправку на влияние режима и условий полета 
— Дт}к2. Принимаем Д К2 =  — 0,01.

Ч то  к асается  влияния  пониж ения  числа R e K (Дт]К: ) ,  то к а к  и 
в случае турбины, до высоты Н =  3 км эту поп равку  допустимо 
не учитывать. В итоге д ля  расчетны х условий получаем

т|к =  0,84— 0,035— 0,01 =  0,795.
У м ал о р азм ер н ы х  ГТ Д , и в особенности на вертолетны х ТВд 

за т р а ты  воздуха  на о х л аж д ен и е  н утечки обычно несколько п о 
вышены. И сходя  из реком ендаций § 1.4 приним аем  д л я  Т3* =  1210°К 
величину Кохл =  0,96.

И з  § 1.4 сл еду ет ,  что при GBo> 2 —5 кГ /сек  допустимо при
ни м ать  т)м =  0,97-4-0,985. Д л я  рассм атр и ваем о го  случая  (G B «

кг
~ 5 , 6 - y ^ - )  вы бираем  т)м =  0,985.

В зад ан и и  на проектирование оговорена м ак си м альн о-д оп ус
т и м а я  величина реактивной тяги. Д л я  расчетной оценки тяги 
•требуется зн ать  величину <рс. Н а  основе реком ендаци й § 1.5
приним аем  фс =  0,75.

А налогично рассм отренны м  прим ерам , основы ваясь  на реко 
м ендациях  главы  I и принятом  двигателе-прототипе, вы бираю т 
остальн ы е коэфф ициенты  потерь.

Т аки м  образом, д л я  условий полета были вы бран ы  следую 
щие значения  к. п. д. и коэффициентов потерь в элем ентах  га зо 
воздуш ного т р а к т а  проектируемого ТВд:

т) к =  0,795; звх =  0,98; ©с =  0,75;
riT = 0 , 8 8 ;  0К. С. =  0,95; гш =  0,985.

л-охл =  0,96; ск. с. = 0 , 9 6 ;

В ы бран ны е значения  к. п. д. и коэфф ициентов  потерь о к а з а 
лись несколько иными, чем те, при которых рассчи таны  зав и си 
мости рис. 8.3. Очевидно, что при р асчете  с вы бран ны м и зн ач е 
ниям и к. п. д. получаемы е величины N e л и Се т а к ж е  не совпадут  
с у казан н ы м и  зависимостям и. Следует особо о б р ащ а т ь  внимание 
на то, что у ТВ д  влияние к. п. д. на удельны е п ар ам етр ы  наиболее 
значительно среди всех типов Г Т Д  и поэтому могут иметь место 
значительны е расх о ж д ен и я  с типовыми зависимостям и.

К огда  полученные в расчете  значения Л% и Сс будут сущ ест
венно (более чем па 10%) отли чаться  от соответствую щ их вели
чин на рис. 8.3., то д ля  сам оконтроля  реком ендуется  повторить 
расчет  с типовыми значениям и к. п. д. (стр. 152) или воспользо
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ваться  д л я  оценки методом м алы х  отклонений [6]. Если расчет  
о к а за л с я  правильны м , то д л я  вы полнения зад ан н ы х  требовани й 
вы бираю т иное сочетание к. п. д. или п ар ам етр о в  рабочего п р о 
цесса.

§ 8.2. Исходный термодинамический расчет ТВд
в условиях полета; Н =  3 км, V =  220 км/час

В связи с тем, что потребный расход  воздуха  через двигатель  
еще неизвестен, исходный термодинамический  расчет в н ач але  
производят  д ля  GB =  1 кГ/сек. Н и ж е  дается  методика и пример 
исходного термодинамического  расчета  вертолетного ТВд.

Результат
Параметры Формула Пример

м к г с с  | СИ

а) Исходные данные к расчету

т» 268,6е К 268,6: К

Р и по таблицам С. А. (прилож. 1) 0,7151 кГ /см 2 0,7015 дан/см2

а | 328,6 м/сек 328,6 м/сек

V —
220-1000

3600
61,11 м/сек 61,11 м/сек

м
V
а

61,11
328.6 0,186 0,186

гтл $
J н

У 2
' и  +  2010

6 1 ,I I 2 
268,6 +  2010 270,5"К 270 ,5°К

по температуре Т ц (прилож. 3)
0,9436 0,9436

64,20 ккал/кГ 268,8 кдж/кг

Г. { К )  '
по температуре Т'п (прилож. 3)

0,9674 0,9674

64,66 ккал/кГ 270,7 кдж/кг

р*
н

р  < Т ~)
Н' Ч 7’н)

0,9674
0.7151-0,9136 0,7331 кГ /см 2 0,7192 дай/см2

р*
м Р и ■ свх 0,7-331-0,98 0,7185 кГ /см 2 0,7048 дан/см2

о ; Принимается 1 кГ/сек 1 кг/сек

б) Расчет процесса в компрессоре

'*К
р*

Р**1
— 8,85 8,85
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Параметры Формула Пример
Результат

МКГСС СИ

р *
2 ^  • " к 0,7185-8,85 6,359 к Г /см 2 6,238 дан/см2

г. (7'* )
'  ^ад / * ( Г «) • ~к 0,9674-8,85

31 8,56 8,56

•*
2̂ад

по величине тс ,^ 2 ад), прилож. 3 120,72 ккал/кГ 505,5 кдж /кг

И ^ад 11 120,72—64,66 70,51 ккал/кГ 235,2 кдж /кгк
■Чк 0,795

<
427- Н к - О! 

75

427-70,51-1
75

401,2 л. с. 295 квт

12 9, + 64,66 +  70,51 135,17 ккал/кГ 566,0 кдж /кг

2 по величине г2  (ярилож. 3) 560,6СК 560,6°К

в) Расчет расхода топлива и продуктов сгорания при GB =  1 кГ/сех

Г* — — 1210°К 1210ГК

\ по величине Т1 (прилож. 3) 314,57 ккал/кГ 1317 кдж/кг

-г  ( П ) 278,75 278,75

«в  ’ к о х т ’ ( 1 Зг - ’*2 )
- к

коэффициент к а , по прилож. 2

Н и-1ь. С. ~  (, 7зг
Я \ ОХЛ

1-0 ,96(314 ,57— 135,17)
0,01787 кГ/сек 0,01787 кг/сек“  10250-0,96—(314,57— 135,17)'1

с/т'час 3600 - о '
'сек 3600-0,01787 64,33 кГ/час 64,33 кг/час

а *. ° в  ■ к о хл +  СТсек 1-0 ,96+ 0 ,0179 0,9779 кГ/сек 0,9779 кг/сек

а ’в +  о т'в тсек 1+0,0179 1,0179 кГ/сек 1,0179 кг/сек

г) Расчет процесса в турбине

^3 6,359-0 ,95 6,041 кГ/см2 5,926 дан/см2

Л ,  • -с 0,7151-1,06 0,758 к Г /см 2 0,7436 дан/см2

я*
ТС 6,041/0,758 7,97 7,97р*

4
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Параметры Формула Пример
Результат

МКГСС | СП

п ( т1 ) V 'ад/
-  ( П )

тст

278,75
7,97 34,97 34,97

4
1, а д по величине л ^Г*ад) (прилож. 3) 179,31 ккал/кГ 750,8 к д ж / к г

я т ( (д— г*ад) ••У!т=  (314,57— 179,31)-0,88 119,03 ккал/кГ 498,4 к д ж / кг

<
427-Я  -О;

Т  * 3 427-119,03-0,9779 662,7 л. с . 487,0 квт
75 75

ч «■: ~  я
О т 314,57— 119,03 195,54 ккал/кГ 818,7 к д ж / кг

п* по величине г| (прилож. 3) 784,4е К 784,4 К

( г : ) 47,86 47,86

д) Расчет параметров в выходном сечении реактивного сопла

тес П*
Н

принимается 1,06 1,06

71 (Та )'  ад /
* С7':;) 47,86 

1,06 45,15 45', 15

г''’ад по величине тс (Гг, )(прмлож. 3) 192,42 ккал/кГ 805,7 кдж/кг

я с ( Ч — !'олд) - ? “ =  (1 95 ,5 4 -1 92 ,4 2 ) .  0 ,75 2 1,755 ккал /кГ 7,-35 кдж /кг

С 5
у \ - » <

91,53 У 1,755 120,8 м/сек 120,8 м/сек

/г, Ч 77 195,54— 1,76 193,78 ккал/кГ 811,4 кдж /кг

7':, по величине г5 (прилож. 3) | 777,8 К 777,8 К

е) Расчет удельных параметров проектируемого ТВд.

уд
0,985-662,7—401,2

251 ,6 кГ/сек
квт

185>° кг/сек

с .
GTчас
Я  с

64,33/251,6 кГ
°>255 л. с. ч.

КГ
0,347 ---------КВТЧ
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Результат
Пар i метры Формула Пример

МКГСС j СИ

Самоконтроль: полученные величины N e и С е сопоставляются 
с ожидаемыми значениями согласно рис. 8.3 с учетом различия в 
к. п. д.

ж) Основные данные проектируемого двигателя в расчетных условиях

о в е зад

Л'еуд

1050 
251 ,6 4,174 кГ/сек 4,174 кг/сек

G V, CW °  в
0,9779-4,174 4,082 кГ/сек 4,082 кг/сек

< v o . 1,0179-4,174 4,249 кГ/сек 4,219 кГ/сек

Пропускная способность турбины

4, ° г , -  1 гп 4,082- 1/1210
60,20 см2 60 ,20 см2

тг Р3 0,39-6,041

Приведенный расход воздуха, характеризующий производитель
ность компрессора в кГ /сек .

гч
1,033 ,  

О 1 / ~ ^ п —4 ]74. ЬОЗЗ /  270,5 5,698 5,698
3 п* 1/

н ' а° У 288 0,7331 1 288 кГ/сек кг/сек

Выходное сечение реактивного  сопла

0 Гз . Н( -Т;  
Р . . С ,

4,249-29,36-777,8
0,7151 -120,8

0,1126 м2- 0,1126 м2

Реактивная тяга  от выхлопной струи (для сведения)

Gr ■ съ—  G - V 4 , 2 4 9 - 120,8—4 , 174-61, 11 26,-31 25,81
' ^  9,81 кГ дан

Результаты расчета сопоставляются с требованиями проектного 
задания. Полученные в исходном расчете значения СУ, ЛС и G B( D RX) 
удовлетворяют поставленным требованиям.

§ 8.3. Предварительная оценка исходных данных к расчету
взлетного реж има проектируемого ТВд

(Н =  0, М =  0; Р н=  1,033 кГ /см 2; Тя = 2 8 8 °К )

В отличие от исходного расчета  здесь величины я к Тз , 
Цко не могут быть вы бран ы  основы ваясь  только на задан н ы х  
удельных п а р а м е т р ах  д вигателя , так  к а к  их значения  связан ы  с 
вы бранны м и значениями я,-и_ Т 3н_ г|Кн условиям и совместной ра- 
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N e
боты элементов ТВд и задан н ы м  соотношением мощностей —-1! •

-б е„

П о л ьзу ясь  методикой, излож енной в главе  2, определим как  
изменятся  величины G B, г],; и л.,( при, переходе от расчетного ре
ж и м а  в условиях полета к взлетному при програм м е  р егули рова
ния типичной для  ТВд со свободной силовой турбиной:

пк =  /  ( Т з) И п сн. , =  const.

1. Вычисляя величину щ  =  й щ 1 =  0,94, находим по рис. 2.2,

что в случае я к =  const поправка на (7,,„ для взлетного режима- с о 
ответствовала бы диапазону G„„= 1,025-Т-1.035.

2. У ТВ Д  со свободной турбиной расход воздуха на взлетном
режиме может дополнительно измениться вследствие изменения оборо
тов компрессора.

Согласно соотношению (8.1) суммарная поправка на расход рав
няется

ГГ1 И* $
ж ,v> ч , 1 1 Зн 1 3,

— ',и А Ч к^ с 0 >Ш О" 9 Т *
з„

Принимая ((7в„)пк=сом.м =  1,03 и Тз, =  1200 ’К (см. § 8.1), получим 

G Bl)=  1,03 +  — =  ^  +  ° ’004 =  1’0 3 4 -

3. Д ля  (7В(1 =  1,034 по рис. 2.3 находим, что на взлетном р е ж и 
ме значение к. п. д. компрессора относительно условий полета, 
долж но  несколько увеличиться. С оответствую щ ая п оп равка

Л»]к2 = - - 0,01 была вы б р ан а  в § 8 .1.
Таким образом Дк„= д к„ — ( — Л /,к ) 0,795 +  0,01 =  0 ,805 .

4. С ум м арны й к. и. д. турбины компрессора и впита на в зл е т 
ном реж и м е  ТВ д обычно допустимо сохранять  тем же, что и в 
расчетных условиях: р т =  0,88. П ропускную  способность т у р би 
ны компрессора т а к ж е  допустимо сохранять  постоянной:

Л 3 =  60,2 см2.
Т ак  как  в предварительн ом  расчете турбину рассм атр и ваем  как  
одповальную , возм ож н ы м  изменением пропускной способности 
турбины винта мож но пренебречь.

5. У вертолетных ТВд тем п ература  Т* на взлетном  реж и м е  в
САУ м ож ет  быть как  больше, так  и меньше, чем в условиях по
лета, в зависимости от используемого в полете реж и м а: Тзвэл~  
^Т * ъ ±  (ЗОд-70)0. Ч асто  от вертолетных ТВ д требуется  в САУ со х р а 
нять постоянной номинальную  мощ ность на всех высотах полета. 
В этих случаях  высоте полета И  =  3 км приблизительно соответ
ствует: Тзн ~ Т *  взл.

К ак  пок азан о  в § 8.1 в наш ем случае для  обеспечения
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зад ан н о й  величины мощности требуется  иметь на взлетном 
реж и м е  Т 3* ~  1200°К- Это значение принимаем  в качестве  Т 3взл 
для  первого приближ ения. О кон чательная  величина т е м п е р а ту 
ры Тз определится  термодинамическим  расчетом, при подооре
задан ного  значения взлетной мощности ( Nc ~  1250 л. с.).

Н и ж е  приводится пример предварительн ой  оценки исходных 
дан ны х к терм один ам и ческом у расчету взлетного реж и м а  проек
тируемого ТВд.

Пример
Результат

Параметры Формула
м к г с с СИ

о  'n„)nK=co i]s i  т 1 ,0 3  +  0 , 0 0 4 1 ,0 3 4 1 , 0 3 4

° вВон

° в 0

5 , 7  
1 ,0 3 4 5 , 5 1  к Г / сек 5 , 5 1  к г / с е к

G
Р* ■ ао . /  28 8

&

5 , 5 1  - Ы 5 , 5 1  к Г / с е к 5 , 5 1  к г / с е ки и
° в- ‘ 1 , 0 3 3  \  7 *

<;К,
1 о ,  \ / 4 , 0 8 2 ,

5 К1
•, -'И 4 4 . 1 7 5 2

5,39 к ТУ сек 5,39 кг/сек

р 0 ,. ■ 5,39- у Ш 7.95 кГ/см2 7,8 дам/см2
Аз ■ тг 6 0 , 2 - 0 , 3 9

Величинь ( £ ) и - ж\ В /н
= 60,2 см2 берутся из исходного расчета.

П*
М

гу&Р  • ан вх ! .033-0.98 1 , 0 1 2 5  к Г / с м2 /0 ,9932 дан/см2

я*1 3
*
7,952 8,27 8.27

К ! , 0 1 2 5 - 0 , 9 5

кн 8 , 8 5
1 ,07 1 ,07

Тд
8 , 2 7 -

С ам оконтроль: д о лж н о  с точностью до 1-4-2% совп адать  с р е 
зультатом  по при ближ е н н ой формуле:

г'ы, -г | ' ' 1П0Л,.  1 / ~ 288 1200 , пг
—  "(/.• г : : =  К '- ! j м  ■ ш  = 1,00.
■ ь« ' пр ' з„

Величину “ с, подбираем из условия у / у - ^  const. (Требуемое зн а 
чение ;).F5 =  0,113 м2). Д л я  турбовальных двигателей такое условие 
является приближенным, так как зачастую  коэффициент расхода ;л- 
у н и х —величина переменная. В первом приближении задаю тся



§ 8.4. Термодинамический расчет ТВд на взлетном режиме

О кончательны й термодинамический расчет обычно м о ж ет  
быть получен после нескольких приближ ений. Д л я  уточнения 
полученных в первом приближ ении величин Т 3* и я к проводят  по 
излагаем ой  ни ж е методике термодинамический расчет ТВд, под
бирая  тако е  значение лу, при котором выходное сечение сопла 
р р 5(| совпадает  с р/д,,. К огда значение лу подобрано, вычисляю т 
величину мощ ности на вал у  АД Если при вы бранной тем п ер ату 
ре Т 3* зад ан н о е  значение мощности на вал у  не обеспечивается, то 
расчеты  §§ 8.3 и 8.4 повторяю т с новым значением т ем п ер ату 
ры Т 3*.

У к азан н ы м  образом  д л я  значения  мощности на вал у  N e— 
— 1250 л. с. уточнены следую щ ие исходные дан н ы е  д л я  окон ча
тельного расчета:

Тз  =  1215 °К, 
tckj =  8,3,

G в. =  5,516 к Г /сек  (G B. =  1.033J и г с =  1,05.
В рассматриваемом примере были приняты следую щие исходные 

данные:
А а 5*  60,2 см2, p F 5 ^  0 ,1126 м2, г1К =  0,805.

О стальн ы е  к. п. д. и коэфф ициенты  потерь сохранены таким и 
же, что и в исходном расчете.

Н и ж е  приводится м етодика и результаты  расчета  проекти руе
мого Т В д  на взлетном  режиме.

Параметры Формула Пример
Результат

МКГСС СИ

а) Исходные данные к расчету

г и ти 288,15 К 288,15 К

д . !■' = Рн н
по таблицам С.А. 

(прилож. 1) 1.033 кГ/см2 1,013 дам/см2

'■» 1
по температуре Т а (прилож. 1) 68,89 ккал/кГ 288,4 кдж/кг

Ч 7' н )  J 1,207 1.207

Р* • с
II В X

1,033-0,93 1,0125 кГ /см2 0,9933 дан /см2

б) Расчет процесса в компрессоре

с , — — 5,516 кГ/сек 5,516 кг/сек

Р \  • 71 к 1,0125-8,3 8,404 кГ /см 2 8,244 дан /см2

* 1 Г ? а д ) -  (/■: -) -к 1,207-8,3 10,02 10,02

.*Inуад
по величине те Г* | ( ари.тож. 3)ад -1 126,26 ккал/кГ 528,6 кдж /кг
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Параметры Формула Пример
Результат

МКГСС СП

" к
,2ад 'н 126,26— 68,89 71,27 ккал/кГ 298,4 кдж /кг

‘Пк 0,805

AV
427 - с в - я к 427-5,516-71,27 22-38 л. с. 1645 квт

75 75
.*
12 С, +  и к 6 8 ,8 9 + 7 1 ,2 7 140,16 ккал/кГ 586,8 кдж /кг

т*2 по величине г* (прилож. 3) 580 ,6°К 5 8 0 ,6 'К

в) Расчет расхода топлива и продуктов сгорания

т* 1 3 — — 1215°К 1215 К

.*
1з по величине P j  (прилож. 3) 316,02 ккал/кГ 1 323 i д ж /i г

-г  (Г з) . 283,7 283,7

° в '* о х л '  ( г
* .* \
■V 2BJ коэффициент k a , по прилож. 2

1 сек н и -гк. с ~ {
.-* * \ -Кеи —
г3р ~  г2в)

5,516-0 ,96 (316,02— 140,16)... V ...• . 1 0090
~ 10250-0,96—(316,02— 140,16) 0,09655 кГ/сек- 0,09655 кг/сек

° т час
3600-Ст

хсек
3600-0,09655 3 4 ,76 кГ/час 34,76 кг/час

° Г 3 <̂ в ' /'1'охл~'г ^ т сек 5 ,516-0,96 +  0,0965 5,392 кГ /сек 5,392 кг/сек

° Г .  = ° Г 5 GB+ G r
в ‘ сек

5,516 +  0,0965 5,612 кГ/сек 5,612 кг/сек

г) Расчет процесса в турбине

Р*
* 3 8 , 4 0 4 - 0 , 9 5 7 , 9 8 4  к Г / с м 2 7 , 8 3 2  д а н / с м 2

р *
4 Р п ■ тсс 1 , 0 3 - 3 - 1 , 0 5 1 , 0 8 5  к Г / с м 2 1 , 0 6 4  д а н / с м 2

71Т
р 1

п

7 98 4
Т-27ТШГ 7 , 3 5 8  7 . 3 5 8  
1 . 0 8 5

■= ( б , „ )
* { тг)

ТЕ
Т

2 8 3 , 7

7 , 3 5 8
3 8 , 5 6 3 8 , 5 6

.*
и а д

по величине те ( ^ 4ад) (п;рилож. 3) 1 8 4 , 2 3  ккал/кГ 771,4 кдж/кг

Я т (  /* —  i*a ) - v j T =  ( 3 1 6 , 0 2 - 1 8 4 , 2 3 ) . 0 , 8 8 115,44 ккал/кГ 48-3,3 кдж/кг

11—4709 1 65



Параметры Формула Пример
Результат

м к г с с  | СИ

42 7 -Я т -(7г< 427-115,44-5,392 3514 л. с. 2615 квт
75 75

г4 3 Т 316,02— 115,44 200,58 ккал/кГ 839,8 кдж/кг

* ( r j ) по величине i J (-прилож. 3) 52,50 52,50

К 803,2 К 803,2 К

Пропускная способность турбины (задано: А 3п — 60,20 см2)

Лзо
о Гг. 1 п 5,392- 1/1215 60,30 см2 60,30 см2

т г ■ р з 0,39-7,984

д) Расчет параметров в выходном сечении реактивного сопла

я с
Р*

4 подбирается 
из условия: 

[j.F-,0 =  p.Fr>H
1,05 1,05

4 ад >
* ( П )

л с

52,50
1,05 50,00 50,00

' “ад по величине г. (7'sa ) (прилож. 3) 197,91 ккал/кГ 828,6 кдж / кг

н с (£• г* ) . ? 2 =  (2 0 0 ,5 8 -1 9 7 ,9 1 ) .0,752
аД

1,5 ккал/кГ 6,28 кдж/кг

Со 91,53 V i , 5 111,9 м/сек 111,9 м/сек

Ч 200,58— 1,50 199,08 ккал/кГ 83-3,5 кдж/кг

Тъ по величине i-0 (прилож. 3) 797,6°К 797,6°К

П лощ адь выходного сечения реактивного сопла (задано: и F 5h =
=  0,1126 м 2).

1 ^ 0
Gr> - Л1,.-74 5,612-29,36-797,6 0,11-35 м2 0,1135 м2

1,033-111,9

В случае несовпадения получаемого значения р Н 5о с заданным 
рП 5н, по этому уравнению, принимая Т 5 ~  const, находят величину 
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с5, удовлетворяющую заданной величине площади,_ затем, проводя 
расчет в обратной последовательности, определяют новое значение г с , 
а следовательно и jtt , Л ге и др., которые соответствуют условию 
Ii.F 5 яс const.

Результат
Параметры Формула Пример мкгсс | СИ

е) (.Основные данные проектируемого ТВд в условиях Н  =  О, V =  О

3544,0-0,985— 2238 1253 л. с. 921 квт

Спас

С

34,76
1253 0,277 — — -----л. с. ч.

кг
0,378 ---------

КВТЧ

Реактивная тяга от выхлопной струи (для сведения)

С ,  ■
?

5,612-111,9
9,81

64,0 кГ 62,8 дан

Полученные величины N e и /?с удовлетворяют требованиям проект
ного задания. Сверяем полученные значения С е и А^еуд с типовыми 
зависимостями рис. 8.3.

N o 1253 I
л. с. квт

С 5,516 997j кГ/сек ^  кг/сек

§ 8.5. О пределение исходных параметров
для газодинамического расчета турбокомпрессора

С равнени е  проведенных расчетов д л я  условий полета (Н  =
=  3 км, V =  220 км /час) и условий взл ета  (Н  =  О, V =  0) п о к а зы 
вает, что в условиях  полета требуется  больш ая  степень повы ш е
ния д авлен и я  в компрессоре. Поэтому, термодин ами ческий  расчет 
дв и гател я  при Н  =  3 км, V =  220 км /час  следует при нять  в качест 
ве исходного д ля  газодинам ического  расчета  турбоком прессора .

Т аки м  образом , исходные п ар ам етр ы  д л я  расчета  компрессора 
н турбины проектируемого Т В д  будут следую щими:

Расчетные условия для турбокомпрессора: Н  =  3 км, V = 220 км/час

Компрессор Турбина

МКГСС си МКГСС с и

с . 5 ,7  кГ/сек 5 ,7  кг/сек Л 3 60,2 см2

"к 8,85 7,97
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Результат
Параметры Формула Пример м к г с с СИ

н к 7 0 , 5 1 к к а л / к Г 2 9 5 , 2  к д ж / к г Нт 1 1 9 , 0 3  к к а л / к Г 4 9 8 , 4 к д ж / к г

Ч к
0 , 7 9 5 '4т 0,88

р \ 0 , 7 1 8 5  к Г / с м 2 0 , 7 0 4 8  д а н / с м 2
П*
*3 6 , 0 4 1 к Г / с м 2 5 , 9 2 6  д а н / с м 2

т\ 2 7 0 , 5  : К 1 3 1 2 1 0 -  К

р* 6 , 3 6 к Г / с м 2
°Г, 4 , 0 8 2  к Г / с е к 4 , 0 8 2 к г / с е к

2
°Г 5 4 , 2 4 9 к г / с е к 4 , 2 4 9  к г / с е к

гтл ^ RRfl R:K
р *

4 0 , 7 5 8 к Г / с м 2 0 , 7 4 4  д а н / с м 2

1 2
г* 7 8 4 , 4 '  К



П РИ Л О Ж Е Н И Я

ТАБЛИЦА СТАНДАРТНО Й  АТМ ОСФ ЕРЫ  

(ГО С Т  4401—64 — стол бц ы  3, 4, 5)

П р и ло ж е н и е  I

Н  км Р ц  д а н / с м 2 Р Ц к Г / с м 2 г„.;к а м/сек

— 0 , 5 1 , 0 7 5 2 3 1 , 0 9 6 0 6 2 9 1 , 4 2 3 4 2 , 2 0
0 1 , 0 1 3 6 0 1 , 0 3 3 2 3 2 8 8 , 1 5 3 4 0 , 2 8
0 , 5 0 , 9 5 4 8 6 0 , 9 7 3 3 5 2 8 4 , 9 0 3 3 8 , 3 6

1,0 0 , 8 9 9 0 7 0 , 9 1 6 4 8 2 8 1 , 6 5 3 3 6 , 4 3
1 , 5 0 , 8 4 5 9 5 0 , 8 6 2 3 3 2 7 8  , 4 0 3 3 4 , 4 8
2,0 0 , 7 9 5 2 5 0 , 8 1 0 6 5 2 7 5 , 1 4 3 3 2 , 5 2
2 , 5 0 , 7 4 7 1 9 0 , 7 6 1 6 6 2 7 1 , 8 9 3 3 0 , 5 5
3 , 0 0 , 7 0 1 4 9 0 , 7 1 5 0 8 2 6 8 , 6 4 3 2 8 , 5 6

3 , 5 0 , 6 5 7 9 7 0 , 6 7 0 7 1 2 6 5 , 3 8 3 2 6 , 5 6

4 , 0 0 , 6 1 6 7 7 0 , 6 2 8 3 6 2 6 2 , 1 3 3 2 4 , 5 6

4 , 5 0 , 5 7 7 6 9 0 , 5 8 8 8 8 2 5 8 , 8 8 3 2 2 , 5 4

5 , 0 0 , 5 4 0 6 4 0 , 5 5 1 1 1 2 5 5 , 6 3 3 2 0 , 5 1

5 , 5 0 , 5 0 5 5 2 0 , 5 1 5 3 1 2 5 2 , 3 8 3 1 8 , 4 7

6,0 0 , 4 7 2 2 9 0 , 4 8 1 4 4 2 4 9 , 1 3 3 1 6 , 4 1

6 , 5 0 , 4 4 0 8 4 0 , 4 4 9 3 8 2 4 5 , 8 8 3 1 4 , 3 4

7 , 0 0 , 4 1 1 1 2 0 , 4 1 9 0 8 2 4 2 , 6 3 3 1 2 , 2 5

7 , 5 0 , 3 8 3 0 3 0 , 3 9 0 4 5 2 3 9 , 3 8 3 1 0 , 1 5

8,0 0 , 3 5 6 6 0 0 , 3 6 3 5 1 2 3 6 , 1 4 3 0 8 , 0 5
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Продолжение прилож. 1

Н км Р н дан/см2 Рн кГ/см2 тп °к а м/сек

8,5 0,33159 0,33801 232,89 305,92
9 ,0 0,30801 0,31398 229,64 303,78
9 ,5 0,28588 0,29142 226,40 301,63

10,0 0,26500 0,27013 22.3,15 299,45

10,5 0,24537 0,25012 219,90 297,27
11,0 0,22697 0,23137 216,66 295,07
11,5 0,20984 0,21390 » »
12 0 ,1 9 3 9 7 0,19773 » »
12,5 0,17932 0,18279 » »

13 0,16578 0,16899 » »
13,5 0,15326 0,15623 » »
14 0,14168 0,14443 » ;;
14,5 0,13099 0,13353 »
15 0,12111 0,12346 » »

15,5 0,11197 0,11414 » »
16 0,10352 0,10552 » »
16,5 0,095706 0,09756 » »
17 0,088486 0,09020 » »
17,5 0,081815 0,083403 » »

18 0,075545 0,077110 » »
18,5 0,069941 0,071296 » »
19 0,064669 0,065922 '> »
19,5 0,059794 0,060952 » »
20 0,055288 0,056.359 » »

21 0,047270 0,048186 » »
22 0,040417 0,041200 » V
23 0,034559 0,035228 »
24 0,029351 0,030123 » -У
25 0,025271 0,025760 к »

26 0,021631 0,022050 219,40 295,93
27 0,018558 0,018911 222,14 298,78
28 0,015949 0,016258 224,87 •300,61
29 0,013730 0,013996 227,61 302,43
30 0,011840 0,012069 2.30,35 304,25
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П рилож ение 2

Поправочный коэффициент {ка ) для вычисления расхода топлива 
по значениям энтальпии /3*, соответствующим а  =  4.
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ТАБЛИЦЫ  ОСНОВНЫХ ГАЗОДИНАМ ИЧЕСКИХ ФУНКЦИЙ Д Л Я  ВОЗДУХА
k  =  1,4

П рилож ение 4

X т(Х) я(Х) 2(A) ?(>•) т М

0 , 0 0 1 , 0 0 0 0 1 , 0 0 0 0 оо 0 , 0 0 0 0 1 , 0 0 0 0 0 , 0 0 0 0
0 , 0 1 1 , 0 0 0 0 0 , 9 9 9 9 5 0 , 0 0 5 0 0 , 0 1 5 8 1 , 0 0 0 0 0 , 0 0 9 1
0 , 0 2 0 , 9 9 9 9 0 , 9 9 9 8 2 5 , 0 1 0 0 0 , 0 3 1 5 1 , 0 0 0 2 0 , 0 1 8 3
0 , 0 3 0 , 9 9 9 9 0 , 9 9 9 5 1 6 , 6 8 1 7 0 , 0 4 7 3 1 , 0 0 0 6 0 , 0 2 7 4
0 , 0 4 0 , 9 9 9 7 0 , 9 9 9 0 1 2 , 5 2 0 0 0 , 0 6 3 1 1 , 0 0 0 9 0 , 0 3 6 5

0 , 0 5 0 , 9 9 9 6 0 , 9 9 8 6 1 0 , 0 2 5 0 0 , 0 7 8 8 1 , 0 0 1 5 0 , 0 4 5 7
0 , 0 6 0 , 9 9 9 4 0 , 9 9 7 9 8 , 3 6 3 3 0 , 0 9 4 5 1 , 0 0 2 1 <0 ,0548
0 , 0 7 0 , 9 9 9 2 0 , 9 9 7 1 7 / 1 7 7 9 0 , 1 1 0 2 1 , 0 0 2 8 0 , 0 6 3 9
0 , 0 8 0 , 9 9 8 9 0 , 9 9 6 3 6 , 2 9 0 0 0 , 1 2 5 9 1 , 0 0 3 8 0 , 0 7 3 1
0 , 0 9 0 , 9 9 8 7 0 , 9 9 5 3 5 , 6 0 0 6 0 , 1 4 1 5 1 , 0 0 4 7 0 , 0 8 2 2

С , 10 0 , 9 9 8 3 0 , 9 9 4 2 5 , 0 5 0 0 0 , 1 5 7 1 1 , 0 0 5 8 0 , 0 9 1 4
0 , 1 1 0 , 9 9 8 0 0 , 9 9 2 9 4 , 6 0 0 5 0 , 1 7 2 6 1 , 0 0 7 0 0 , 1 0 0 5
0 , 1 2 0 , 9 9 7 6 0 , 9 9 1 6 4 , 2 2 6 7 0 , 1 8 8 2 1 ,.0083 0 , 1 0 9 7
0 , 1 3 0 , 9 9 7 2 0 , 9 9 0 1 3 , 9 1 1 2 0 , 2 0 3 6 1 , 0 1 0 0 0 , 1 1 9 0
0 , 1 4 0 , 9 9 6 7 0 , 9 8 8 6 3 , 6 4 1 4 0 , 2 1 9 0 1 , 0 1 1 3 0 , 1 2 8 0

0 , 1 5 0 , 9 9 6 3 0 , 9 8 7 0 3 , 4 0 8 3 0 , 2 3 4 4 1 . 0 1 2 9 0 , 1 3 7 2
0 , 1 6 0 , 9 9 5 7 0 , 9 8 5 1 3 , 2 0 5 0 0 , 2 4 9 7 1 , 0 1 4 7 0 , 1 4 6 0
0 , 1 7 0 , 9 9 5 2 0 , 9 8 3 2 3 , 0 2 6 2 0 , 2 6 4 9 1 , 0 1 6 5 0 , 1 5 6 0
0 , 1 8 0 , 9 9 4 6 0 , 9 8 1 2 2 , 8 6 7 8 0 , 2 8 0 1 1 , 0 1 8 5 0 , 1 6 5 0
0 , 1 9 0 , 9 9 4 0 0 , 9 7 9 1 2 , 7 2 6 6 0 , 2 9 5 2 1 , 0 2 0 6 0 , 1 7 4 0

0 , 2 0 0 , 9 9 3 3 0 , 9 7 6 8 2 , 6 0 0 0 0 , 3 1 0 2 I , 0 2 2 7 0 , 1 8 3 0
0 , 2 1 0 , 9 9 2 7 0 , 9 7 4 5 2 , 4 8 6 0 0 , 3 2 5 2 1 , 0 2 5 0 0 , 1 9 2 0
0 , 2 2 0 , 9 9 1 9 0 , 9 7 2 0 2 , 3 8 2 7 0 , 3 4 0 1 1 , 0 2 7 4 0 , 2 0 2 0
0 , 2 3 0 , 9 9 1 2 0 , 9 6 9 5 2 , 2 8 8 9 0 , 3 5 4 9 1 , 0 2 9 8 0 , 2 1 0 9
0 , 2 4 0 , 9 9 0 4 0 , 9 6 6 8 2 , 2 0 3 3 0 , 3 6 9 6 1 , 0 3 1 5 0 , 2 2 0 2

0 , 2 5 0 , 9 8 9 6 0 , 9 6 4 0 2 , 1 2 5 0 0 , 3 8 4 2 1 , 0 3 5 0 0 , 2 2 9 0
0 , 2 6 0 , 9 8 8 7 0 , 9 6 1 1 2 , 0 5 3 1 0 , 3 9 8 7 1 , 0 3 7 8 0 , 2 3 8 7
0 , 2 7 0 , 9 8 7 9 0 , 9 5 8 1 1 , 9 8 6 8 0 , 4 1 3 1 1 , 0 4 0 6 0 , 2 4 8 0
0 , 2 8 0 , 9 8 6 9 0 , 9 5 5 0 1 , 9 2 5 7 0 , 4 2 7 4 1 , 0 4 3 5 0 , 2 5 7 3
0 , 2 9 0 , 9 8 6 0 0 , 9 5 1 8 1 , 8 6 9 1 0 , 4 4 1 6 1 , 0 4 6 5 0 , 2 6 7 0

0 , 3 0 0 , 9 8 5 0 0 , 9 4 8 5 1 , 8 1 6 7 0 , 4 5 5 7 1 , 0 4 9 6 0 , 2 7 6 0
0 , 3 1 0 , 9 8 4 0 0 , 9 4 5 1 1 , 7 6 7 9 0 , 4 6 9 7 1 , 0 5 2 8 0 , 2 8 5 0
0 , 3 2 0 , 9 8 2 9 0 , 9 4 1 5 1 , 7 2 2 5 0 , 4 8 3 5 1 , 0 5 5 9 0 , 2 9 4 7
0 , 3 3 0 , 9 8 1 9 0 , 9 3 7 9 1 , 6 8 0 2 0 , 4 9 7 2 1 , 0 5 9 3 0 , 3 0 4 0
0 , 3 4 0 , 9 8 0 7 0 , 9 3 4 2 1 , 6 4 0 6 0 , 5 1 0 9 1 , 0 6 2 6 0 , 3 1 3 4

0 , 3 5 0 , 9 7 9 6 0 , 9 3 0 3 1 , 6 0 3 6 0 , 5 2 4 3 1 , 0 6 6 1 0 , 3 2 2 8
0 , 3 6 0 , 9 7 8 4 0 , 9 2 6 5 1 , 5 6 8 9 0 , 5 3 7 7 1 , 0 6 9 6 0 , 3 3 2 2
0 , 3 7 0 , 9 7 7 2 0 , 9 2 2 4 1 , 5 3 6 4 0 , 5 5 0 9 1 , 0 7 3 1 0 , 3 4 1 7
0 , 3 8 0 , 9 7 5 9 0 , 9 1 8 3 1 , 5 0 5 8 *"0 ,5640 I ,0 7 6 8 0 , 3 5 1 1
0 , 3 9 0 , 9 7 4 7 0 , 9 1 4 1 1 , 4 7 7 0 0 , 57£>9 1 , 0 8 0 5 0 , 3 6 0 5
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k =  1,4
Приложение 4 (продолж.)

X т(А) я(А) /(>,) '/(>■) /(А) М

0,40 0,9733 0,9097 1,4500 0,5897 1 0842 0,3701
0,41 0,9720 0,9053 1,4245 0,6024 1 0880 0,3796
0,42 0,9706 0,9008 1,4005 0,6149 1 0918 0,3892
0,43 0,9692 0,8962 1,3778 0,6272 1 0957 0,3987
0,44 0,9677 0,891.5 1,3564 0,6394 1 0996 0,4033

0,45 0,9663 0,8868 1,3361 0,6515 1 1036 0,4179
0,46 0,9647 0,8819 1,3170 0,6633 1 1076 0,4275
0,47 0,9632 0,8770 1,2988 0,6750 1 1116 0,4372
0,48 0,9616 0,8719 1,2817 0,6865 1 1156 0,4468
0,49 0,9600 0,8668 1,2154 0,6979 1 1197 0,4565

0,50 0,9583 0,8616 I ,2500 0,7091 1 1239 0,4663
0,51 0,9567 0,8563 1,2354 0,7201 1 1279 0,4760
0,52 0,9549 0,8509 1,2215 0,7309 1 1320 0,4858
0,53 0,9532 0,8455 1,2084 0,7416 1 1362 0,4956
0,54 0,9514 0,8400 1,1959 0,7520 1 1403 0,5054

0,55 0,9496 0,8344 1,1841 0,762.3 1 1445 0,5152
0,56 0,9477 0,8287 1,1729 0,7724 1 1486 0,5251
0,57 0,9459 0,8230 1,1622 0,7823 1 1528 0,5350
0,58 0,9439 0,8172 1,1521 0,7920 1 1569 0,5450
0,59 0,9420 0,8112 1,1425 0,8015 1 1610 0,5549

0,60 0,9400 0,8053 1,1333 0,8109 1 1651 0,5649
р,61 0,9380 0,7992 1,1247 0,8198 1 1691 0,5750
0,62 0,9359 0,7332 1,1164 0,8288 1 1733 0,5850
0,63 0,9,339 0,7870 1,1086 0,8375 1 1772 0,5951
0,64 0,9317 0,7808 1,1012 0,8459 1 1812 0,6053

0,65 0,9296 0,7745 1,0942 0,8543 1 1852 0,6154
0,66 0,9274 0,7681 1 ,,0876 0,8623 1 1891 0,6255
0 ,67 0,9252 0,7617 1,0813 0,8701 1 1929 0,6359
0,68 0,9229 0,7553 1 ,0753 0,8778 1 1967 0,6461
0,69 0,9207 0,7488 1,0696 0,8852 1 2005 0,6565

0,70 0,9183 0,7422 1,0643 0,8924 1 2042. 0,6668
0,71 0,9160 0,7356 1,0592 0,8993 1 2078 0,6772
0,72 0,9136 0,7289 1,0544 0,9061 1 2114 0,6876
0,73 0,9112 0,7221 1,0499 0,9126 1 2148 0,6981
0,74 0,9087 0,7154 1,0457 0,9189 1 218.3 0,7086

0,75 0,9063 0,7086 1,0417 0,9250 1 2216 0,7192
0,76 0,9037 0,7017 1,0379 0,9308 1 2249 0,7298
0,77 0,9012 0,6918 1,0344 0.9,364 1 2280 0,7404
0,78 0,8986 0,6878 1,0310 0,9418 1 2.311 0,7511
0,79 0,8960 0,6809 1,0279 0,9469 1 2341 0,7619

0,80 0,8933 0,6738 1,0250 0,9518 1 2370 0,7727
0,81 0,8907 0,6668 1,0223 0,9565 1 2398 0,7835
0,82 6,8879 0,6597 1,0198 0,9610 1 2425 0,7944
0,83 0,8852 0,6526 1.0174 0,9552 1 2451 0,8053
0,84 0,8824 0,6451 1,0152 0,9691 1 2475 0,8163
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Приложение 4 (продолж.)
k =  1,4

т(А) jc(A) z(A) ?(>0 т М

0,85 0,8796 0,6382 1,0132 0,9729 1,2498 0,8274
0,86 0,8767 0,6310 1,0114 0,9764 1,2520 0,8384
0,87 0,8739 0,6238 1,0097 0,9796 1,2541 0,8496
0,88 0,8709 0,6165 1,0082 0,9826 1,2560 0,8608
0,89 0,8680 0,6092 1,0068 0,9854 1,2579 0,8721

0,90 0,8650 0,6019 1,0056 0,9879 1,2595 0,8833
0,91 0,8620 0,5946 1,0044 ,0,9902 1,2611 0,8947
0,92 0,8589 0,5873 1,0035 0,9923 1,2625 0,9062
0,93 0,8559 0,5800 1,0026 0,9941 1,2637 0,9177
0 ,94 0,8527 0,5726 1,0019 0,9957 1,2648 0,9292

0,95 0,8496 0,5653 1,0013 0,9970 1,2658 0,9409
0,96 0,8464 0,5579 1,0008 0,9981 1,2666 0,9523
0,97 0,8432 0,5505 1,0005 0,9989 1,2671 0,9.344
0,98 0,8399 0,5431 1,0002 0,9953 1,2676 0,9761
0,99 0,8367 0,5357 1,0000 0,9999 1,2678 0,9880

1,00 0,8333 0,5283 1,0000 1,0000 1,2679 1,0000
1,01 0,8300 0,5209 1,0000 0,9999 1,2678 1,0120
1,02 0,8266 0,5135 1,0002 0,9995 1,2675 1,0241
1,03 0,8232 0,5061 1,0004 0,9939 1,2671 1,0363
1,04 0,8197 0,4987 1,0008 0,9980 1,2664 1,0486

1,05 0,8163 0,4913 1,0012 0,9969 1,2655 1,0609
1,06 0,8127 0,4840 1,0017 0,9957 1,2646 1,0733
1,07 0,8092 0,4766 1,0023 0,9941 1,2633 1,0858
1,08 0,8056 0,4693 1,0030 0,9924 1,2620 1,0985
1,09 0,8020 0,4619 1,0037 0,9903 1,2602 1,1111

1,10 0,7983 0,4546 1,0046 0,9880 1,2584 1,1239
1,11 0,7947 0,4473 1,0054 0,9856 1,2564 1,1367
1,12 0,7909 0,4400 1,0064 0,9829 1,2543 1,1496
1,13 0,7872 0,4328 1,0075 0,9800 1,2519 1,1627
1,14 0,7834 0,4255 1,0086 0,9768 1,2491 1,1758

1,15 0,7796 0,4184 1,0098 0,9735 1,2463 1,1890
1,16 0,7757 0,4111 1,0110 0,9698 1,2432 1,2023
1,17 0,7719 0,4040 1,0124 0,9659 1,2398 1,2157
1,18 0,7679 0,3969 1,0137 0,9620 1,2364 1,2292
1,19 0,7640 3,3898 1,0152 0,9577 1,2326 1,2428
1,20 0,7600 0,3827 1,0167 0,9531 1,2286 1,2566



ТАБЛИЦЕ)! ОСНОВНЫХ ГАЗОДИНАМ ИЧЕСКИХ ФУНКЦИЙ  
Д Л Я  ПРОДУКТОВ СГОРАНИЯ

Приложение 4 (продолж.)

(к =  1,33)

А Т(А) *(А) z(A) Ч ('■) ДА) М

0,00
0,01
0,02
0,03
0,04

1,0000 
1,0000 
0,9999 
0,9999 
0,9998

1,0000 
0,9999 
0,9998 
0,9995 
0,9991

со
50,0050
25,0100
16,6817
12,5200

0,0000
0,0159
0,0318
0,0476
0,0635

1,0000 
1,0000 
1,0003 
1,0006 
1,0009

0,0000
0,0093
0,0185
0,0278
0,0371

0 ,05
0,06
0 ,07
0,08
0 ,09

0,9997 
0,9995 
0,9993 
0,9991 
0,9989

0,9986 
0,9980 
0,9972 
0,9964 
0,9954

10,0250
8,3633
7,1779
6,2900
5,6006

0,0793
0,0952
0,1110
0,1267
0,1425

1,0015 
1,0021 
1,0028 
1,0037 
1,0046

0,0463
0,0556
0,0649
0,0742
0,0834

0,10
0,11
0,12
0,13
0,14

0,9986 
0,9983 
0 , 99г 0 
0,9976 
0,9972

0,9944 
0,9932 
0,9918 
0,9904 
0,9889

5,0500 
4,6005 
4,2267 
3,9112 
3,6414

0,1582 
0,1738 
0,1894 
0,2052 
0,2205

1,0057 
1,0069 
1,0081 
1,0096 
1,0111

0,0927
0,1020
0,1113
0,1206
0,1299

0,15
0 ,16
0,17
0,18
0,19

0,9968 
0,9964 
0,9959 
0,9954 
0,9949

0,9872 
0,9854 
0,9836 
0,9816 
0,9796

3,4083
3,2050
3,0262
2,8678
2,7266

0,2360
0,2514
0,2667
0,2820
0,2972

1,0126
1,0143
1,0162
1,0181
1,0202

0,1392 
0,1485 
0,1578 
0,1672 
0,1765

0,20
0,21
0 ,22
0 ,23
0 ,24

0,9943
0,9938
0,9932
0,9925
0,9918

0,9774 
0,9751 
0,9728 
0,9702 
0,9675

2,6000
2,4860
2,3827
2,2889
2,2033

0,3123
0,3273
0,3423
0,3571
0,3719

1,0223
1,0245
1,0269
1,0292 
1,0317

0,1858
0,1952
0,2045
0,2139
0,2233

0,25
0 ,26
0,27
0,28
0 ,29

0,9912 
0,9s04 
0,9897 
0,9889 
0,938;

0,9648 
0,9619 
0,9590 
0,9560 
0,9529

2,1250 
2,0531 
1,9868 
1,9257 
1,8691

0,3866 
0,4011 
0,4156 
0,4300 
0,4443

I .0343 
1,0369 
1,0396 
1,0425 
1,0155

0,2327 
0,2420 
0,2515 
0,2609 
0 ,2 /03

0,30
0,31
0,32
0,33
0 ,34

0 ,9 8 /3  
0,9864 
0,9854 
0,9846 
0,9836

0,9496 
0,9463 
0 , <428 
0,9393 
0,4356

1,8767 
1,7679 
1,7225 
1,6:02 
1 ,6106

0,4584
0,4724
0,4863
0,5001
0,5137

1.0185 
1,0516 
1,0547 
1,0579 
1,0612

0.2797
0.2892
0,2986
0,3081
0,3176

0,35 
0,36 
0,37 

35 ,38
о , з 9

0,9827
0,9817
0,9806
0,9796
0,9785

0,9319
0,9281
0,9241
0,9201
0,9159

1.6036 
1,5689 
1,5364 
1,5058 
1,4770

0,5273
0,5)07
0,5539
0,5670
0,5799

1,0645 
1,0680 
1,0714 
1,0750 
1,0785

0,3271
0,3366
0,3462
0,3557
0,3653
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k =  1,33
Приложение 4 (продолж.)

Л т(Х) 7:(>.) z(X) <7(8) № М

0,40 0,9773 0,9118 1,4500 0,5928 1,0822 0,3749
0,41 0,9762 0,9075 1,4245 0,6055 1,0859 0,3845
0,42 0,9750 0,9030 1,4005 0,6179 1,0896 0,3941
0,43 0,9738 0,8985 1,3778 0,6303 1,0933 0,4(037
0,44 0,9726 0,8940 1,3564 0,6425 1,0972 0,4134

0 ,45 0,9713 0,8893 1,3361 0,6545 1,1010 0,4230
0,46 0,9700 0,8850 1,3170 0,66i66 1,1053 0,4305
0 ,47 0,9687 0,8797 1,2988 0,6780 1,1088 0,4424
0 ,48 0,9674 0,8749 1,2817 0,6896 1,1128 0,4522
0,49 0,9660 0,8699 1,2654 0,7609 1,1167 0,4619

0,50 0,9646 0,8648 1,2590 0,7121 1,1207 0,4717
0,51 0,9632 0,8596 1,2354 0,7230 1,1246 0,4815
0,52 ■<0,9617 0,8544 1,2215 0,7339 1,1287 0,4913
0,53 0,9602 0,8491 1,2084 0 , 7445 1,1327 0,5011
0,54 0,9587 0,8436 1,1959 0,7548 1,1365 0,5110

0 ,55 0,9572 0,8382 1,1841 0,7651 1,1406 0,5208
0,56 0,9556 0,8327 1,1729 0,7752 1,1447 0,5308
0 ,57 0,9540 0,8271 1,1622 0,7850 1,1487 0,5407
0,58 0,9524 0,8214 1,1521 0,7946 1,1526 0,5506
0,59 0,9507 0,8156 1,1425 0,8040 1,1565 0,5606

0,60 0,9490 0,8098 1,1333 0,8133 1,1605 0,5706
0,61 0,9473 0,8040 1,1247 0,8224 1,1645 0,5807
0,62 0,9456 ,0,7980 1,1164 0,8.312 1,1684 0,5907
0,63 0,9438 0,7921 1,1086 0,8399 1,1724 0,6008
0,64 0,9420 0,7860 1,1012 0,8483 1,1762 . 0,6109

0,65 0,9402 0,7798 1,0942 0,8564 1,1799 0,6211
0 ,66 0,9383 0,7737 1,0876 0,8645 1,1838 0,6313
0,67 0,9364 0,7674 1,0813 0.8Z22 1,1874 0,6415
0,68 0,9345 0,7612 1,0753 0,8798 1,1911 0,6517
0,69 0,9326 0,7548 1,0696 0,8871 1,1947 0,6620

0,70 0,9306 0,7483 1,0643 0,8941 1,1981 0,6723
0,71 0,9286 0,7419 1,0592 0,9011 1,2017 0,6826
0 ,72 0,9266 0,7354 1,0544 0,9077 1,2051 0,6930
0,73 0,9245 0,7289 1,0499 0,9143 1,2086 0,7034
0,74 0,9224 0,7223 1,0457 0,9204 1,2118 0,7139

0,75 0,9203 0,7157 1,0417 0,9265 1,2151 0,7243
0,76 0,9182 0,7090 1,0370, 0,9322 1,2182 0,7348
0,77 0,9160 0,7023 1,0344 0,9377 1,2212 0,7454
0,78 0,9.138 0,6955 1,0310 0,9430 1,2241 0,7561
0 ,79 0,9116 0,6887 ■ 1,0279 0,9481 1,2270 0,7666

0,80 0,9094 0,6819 1,0250 0,9529 1,2298 0,7772
0,81 0,9071 0,6750 1,0233 0,9575 1,2324 0,7880
0,82 0,9048 0,6681 1,0198 0,9618 1,2349 0,7987
0,83 0,9024 0,6612 1,0174 0,9660 1,2374 0,8095
0,84 0,9001 0,6542 1,0152 0,9698 1,2397 0,8203
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k =  1,33
Приложение 4 (продолж.)

X т(А) 7С(Х) z(A) ?(>■) № М

0.85 0,8977 0,6472 1,0132 0,9735 1,2419 0,8312
0,86 0,8953 0,6402 1,0114 0,9769 1,2440 0,8421
0,87 0,8928 0,6332 1,0097 0,9802 1,2461 0,8531
0,88 0,8903 0,6261 1,0082 0,9830 1,2478 0,8641
0.89 0,8878 0,6191 1,0068 0,9859 1,2497 0,8751

0,90 0,8853 0,6120 1,0056 0,9883 1,2512 0,8862
0,91 0,8827 0,6048 1,0044 0,9904 1,2525 0,8974
0,92 0,8801 0,5977 1,1035 0,9925 1,2539 0,9086
0,9.3 0,8775 0,5906 1,0026 0,9943 1,2552 0,9198
0,94 0,8749 0,5834 1,0019 0,9957 1,2561 0,9311

0,95 0,8722 0,5763 1,0013 0,9972 1,2571 0,9424
0,96 0,8695 0,5691 1,0008 0,9981 1,2577 0,95,38
0,97 0,8667 0,5619 1,0005 0,9989 1,2583 0,965.3
0,98 0,8640 0,5547 1,0002 0,9995 1,2586 0,9768
0,99 0,8612 0,5476 1,0000 ,1,0000 1,2591 0,9884

1,00 0,8584 0,5404 1,0000 1,0000 1,2591 1,0000
1,01 0,8555 0,5332 1,0000 1 ,«000 1,2590 1,0117
1,02 0,8527 0,5260 1,0002 1,9995 1,2587 1,0234
1,03 0,8497 0,5188 1,0004 0,9989 1,2583 1,0352
1,04 0,8468 0,5116 1,0008 0,9981 1,2576 1,0471

1,05 0,8439 0,5045 1,0012 0,9972 1,2570 1,0590
1,06 0,8409 0,4973 1,0017 0,9958 1,2559 1,0710
1,07 0,8379 0,4902 1,0023 0,9944 1,2548 1,0830
1,08 0,8345 0,4830 1,0030 0,9926 1,2534 1,0951
1,09 0,8317 0,4759 1,0037 0,9907 1,2520 1,1073

1,10 0,8286 0,4688 1,0046 0,9886 1,2503 1,1196.
1,11 0,8255 0,4617 1,0054 0,9862 1,2484 1,1319
1,12 0,8223 0,4546 1,0064 0,9835 1,246.3 1,1448
1,13 0,8192 0,4475 1,0075 0,9806 1,2439 1,1567
1,14 0,8159 0,4405 1,0086 0,9777 1,2415 1,1693

1,15 0,8127 0,4335 1,0098 0.9744 1,2388 1,1819
1,16 0,8094 0,4265 1,0110 0,9709 1,2359 1,1946
1,17 0,8061 0,4196 1,0124 0,9674 1,2330 1,2073
1,18 0,8028 0,4126 1,0134 0,9634 1,2296 1,2202
1,19 0,7994 0,4057 1,0152 0,9593 1,2261 1,2331
1,20 0,7961 0,3986 1,0167 0,9545 1,2218 1,2461



П р и ло ж ен ие  5
Т абли цы  к о ц ен о ч н о м у  р а с ч ет у  п р о ц ессо в  с ж а т и я  и р а сш и р ен и я

-

6 = 1  ,4 6 = 1 ,3 3

-

6 =  1,4 6 = 1 ,3 3

к - \
е = х ~

1
е

* - i
е=г. к 1 -  —е

1,00 1,000 0,00000
1,03 1,014 0,01213 2 ,55 1,306 0,2086
1,10 1,028 0,02355 2,60 1,314 0,2125
1,15 1,041 0,03433 2,65 1,321 0,2162
1,20 1,054 0,04456 2,70 1,328 0,2199
1,25 1,066 0,05426 2,75 1,335 0,2235

1,30 1,078 0,06348 2,80 1 .842 0,2269
1,35 1,090 0,07226 2,85 1,349 0,2303
1,40 1,101 0,08067 2,90 1,355 0,2337
1,45 1,112 0,08871 2,95 1,362 0,2370
1,50 1,123 0,09659 3,00

i

1,369 0,2402

1,55 1,133 0,1038 3,05 1,375 0,2433
1,60 1,144 0,1109 3,10 1,381 0,2463
1,65 1,154 0,1177 3,15 1,388 0,2494
1,70 1,164 0,1243 3,20 1,394 0,2524
1,75 1,174 0,1306 3,25 1,401 0,2553

1,80 1,183 0,1366
1,85 1,192 0,1426 3,30 1,406 0,2580
1,90 1,201 0,1482 3,35 1,413 0,26С9
1,95 1,210 0,1538 3,40 1,419 0,2635
2,00 1,219 0,1591 3,45 1,424 0,2664

3,50 1,430 0,2689
2 ,05 1,227 0,1643 3,55 1,436 0,2715
2,10 1,236 0,1693 3,60 1,442 0,2741
2,15 1,245 0,1742 3,65 1,447 0,2766
2 ,20 1,252 0,1789 3,70 1,453 0,2791

3,75 1,459 0,2814

2,25 1,261 0,1835 3,80 1,464 0,2837
2,30 1,269 0,1880 3,85 1,470 0,2862
2,35 1,276 0,1924 3,90 1,475 0,2885
2 ,40 1,284 0,19,56 3,95 1,48 0,2906
2 ,45 1,292 0,2007 4,00 1,486 0,2929
2,50 1,299 0,2047



Приложение 5 (продолж.)

тс

6 =  1,4 6 =  1,33

тс

6 = 1 , 4 6 =  1,33

е *’~ 1 ] 1
с

А - 1 1 — L
е

4,50 1,537 0,3132 15,50 2,190 0,4959
5,00 1,585 0,3311 16,00 2,210 0,5000
5 ,50 1,628 0,3469 16,50 2,231 0,5937
6,00 1,670 0,3610 17.00 2,249 0,5074
6,50 1,709 0,3734 17,50 2,268 0,5110
7,00 1,745 0,3854

7,50 1,780 0,3958 18,00 2,287 0,5146
8,00 1,813 0,4054 18,50 2,303 0,5179
8,50 1,845 0,4141 19,00 2,321 0,5208
9,00 1,876 0,4229 19,50 2,339 0,5240
9,50 1,905 0,4,302 20,00 2,356 0 ,о269

20,50 2,371 0,5298

10,00 1,932 0,4376 21,00 2,389 0,5327
10,50 1,961 0,4448 21,50 2,404 0,5355
11,00 1,986 0,4508 22,00 2,420 0,5382
11,50 2,011 0,4567 22,50 2,4,36 0,5409
12,00 2,035 0,4630 23,00 2,451 0,543?

12,50 2,060 0,4678 23,50 2,466 0 ,5  159
13,00 2,082 0,4734 24,00 2,481 0,5484
13,50 2,106 0,4783 24,50 2,495 0,5505
14,00 2,127 0,4832 25,00 2,510 0,5528
14,50 2,150 0,4874 27,00 2,570 0,5616
15,00 2,170 0,4918 30,00 2,665 0,5730



П ри ло ж ен ие  &

Т а б л и ц а

коэффициентов для пересчета основных данных ГТД из системы единиц МКГСС 
в международную  систему СИ

Условное
обозначение

Размерность Множитель

Наименование величин
МКГСС с и

для пересчета 
из системы 

МКГСС в 
систему СИ

Тяга R кГ дан 0,981

Давление Р кГ/см 2 дан/см2 0,981

Уд. расход топлива с п кГ кг 1,02R кГ- час дан •час

Мощность N л. -с. КВТ 0,7355

У д. расхрд топлива Сд,', с е кГ/л . с. ч. кг/квт 1,39

Теплоперепад в турбине, 
компрессоре, энтальпия 
и т. п.

" к .  Я Т,
/ ,  Ни ккал /кГ кдж /кг 4,187

Газовые постоянные R B, Rr кГм дж 9,81
кГ • град кг •град

П р и м е ч а н и я :

1. 1 дан  («деканью тон») =  10 н  («нью тонов»),
2. П еревод  весовой плотности — у ( М К  Г С С ) в м а с с о в у ю —• 

р ( С И ) ,  а т а к ж е  весового р асхода  G (М К Г С С ) в м ассовый (С И ) 
не требует  изменения численного значения.

3. О стальн ы е  величины при термодин ами ческом  расчете в си 
стеме С И  или М К Г С С  остаю тся без изменений.
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