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ПРЕДИСЛОВИЕ 
 

Во второй части пособия «Теория авиационных двигателей» рассматриваются 
термодинамический цикл, рабочий процесс, совместная работа элементов и про-
граммы управления авиационных ГТД, а также характеристики авиационных си-
ловых установок, применяемых на современных самолетах и вертолетах. 

Методической особенностью является то, что анализ термодинамических цик-
лов ГТД различных типов излагается в обобщенном виде, т.к. все ГТД работают 
по циклу Брайтона с подводом теплоты при постоянном давлении. Такой подход 
упрощает расчет и анализ удельных параметров различных двигателей и позволя-
ет наглядно объяснить принципиальные различия процесса преобразования рабо-
ты цикла в полезную работу у ГТД различных схем.  

Рассмотрение характеристик и программ управления двигателей различных 
схем выполнено на основе использования критериальных характеристик функцио-
нальных модулей. В качестве главного функционального модуля выделен его газо-
генератор (ГГ). Для двухконтурных двигателей, помимо газогенератора, выделен 
более крупный функциональный модуль, который назван турбокомпрессорным 
модулем (ТКМ), включающий в себя турбовентилятор и камеру смешения (если она 
имеется). Показано, что ТКМ, так же как и ГГ, имеет критериальные характеристики. 
Подробно описываются общие свойства ГГ и ТКМ и излагается методология фор-
мирования на базе их критериальных характеристик законов управления газотур-
бинных двигателей с учетом эксплуатационных ограничений. Эти подходы сущест-
венно упрощают проведение расчетов высотно-скоростных и дроссельных характе-
ристик двигателей в курсовом и дипломном проектировании. 

 

Глава 1. Термодинамический анализ рабочего процесса ГТД прямой реакции 

 

1.1. Реальный цикл ГТД 

Во всех ГТД осуществляется однотипный термодинамический цикл 

Брайтона с подводом теплоты при практически постоянном давлении.  

В этой главе рассматривается влияние параметров рабочего процесса на 

удельные параметры ГТД прямой реакции различных схем в предположении, 

что параметры процесса могут изменяться независимо друг от друга, что соот-

ветствует условиям проектирования двигателя. В выполненном двигателе па-

раметры рабочего процесса являются взаимно связанными, что должно специ-

ально учитываться. 

Реальный цикл ГТД отличается от идеального наличием гидравлических 

потерь во всех элементах двигателя.  

Гидравлическими потерями называется работа газа, затрачиваемая 

на преодоление гидравлического сопротивления при его движении. Гидросо-

противление обусловлено наличием сопротивления трения, вихреобразова-

ния и волнового сопротивления. 

Поэтому процессы сжатия и расширения в реальном цикле являются не 

адиабатными, а политропными. В камере сгорания изменяется состав рабочего  
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тела (образуется смесь воздуха и продуктов 

сгорания топлива), а также увеличивается 

его массовый расход на величину расхода 

топлива. В процессе подвода теплоты в ка-

мере сгорания увеличивается скорость газа 

и, следовательно, снижается давление в 

ней в отличие от идеального цикла, в кото-

ром подвод теплоты осуществляется при 

постоянном давлении. 

На рис. 1.1 представлено сравнение ре-

ального и идеального циклов ГТД при усло-

вии, что параметры циклов π и Δ одинаковы. 

Функции воздуха, участвующего в ра-

бочем процессе ГТД различных схем, разли-

чаются. Так, в ГТД прямой реакции (ТРД и 

ТРДД, рис. 1.2 и 1.3) воздух выполняет три функции. Во-первых, служит основ-

ным компонентом рабочего тела цикла, в результате осуществления которого 

происходит преобразование тепловой энергии в механическую. Во-вторых, 

оставшаяся после расширения в турбине энергия газа (смеси воздуха и продуктов 

сгорания топлива) расходуется на его ускорение, за счет чего создается тяга.        

В-третьих, кислород воздуха используется для окисления топлива в процессе пре-

образования его химической энергии в тепловую. 

 

 

 

 
Рис. 1.2. Одноконтурный ТРД  Рис. 1.3. Двухконтурный ТРД 

 

 
 

Рис. 1.4. Турбовинтовой двигатель Рис. 1.5. Турбовальный ГТД 

 

В ТВД, ТВВД и ТВаД (рис. 1.4 и рис. 1.5) воздух, участвующий в рабочем 

процессе, выполняет только две функции: является основным компонентом рабо-

чего тела цикла и служит для окисления топлива за счет находящегося в нем кис-

лорода. Третью функцию по созданию реактивной тяги он выполняет лишь частич-

 
Рис. 1.1. Сравнение реального 

и идеального циклов ГТД 
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но в ТВД и ТВВД. Движителем силовых установок с двигателями этих типов явля-

ется винт, который создает основную величину тяги. 

В реальном цикле ГТД (рис. 1.6) в процессе H-В-К происходит последова-

тельное политропное сжатие воздуха во входном устройстве (процесс Н-В) и ком-

прессоре (процесс В-К). В процессе К-Г в камере сгорания осуществляется подвод 

теплоты к воздуху, а в процессе Г-Т-С – последовательное политропное расшире-

ние газа в турбине (процесс Г-Т) и сопле (процесс Т-С). Замыкается цикл условным 

процессом С-Н отвода теплоты от газов в атмосферу после их истечения из двига-

теля.  

Площадь левее линии общего процесса сжатия Н-В-К эквивалентна по-

литропной работе сжатия Lп.с.  

Так как в процессе подвода теплоты в камере сгорания давление газа па-

дает, то процесс К-Г-Т-С будем называть общим процессом расширения, а пло-

щадь левее линии этого процесса – политропной работой расширения Lп.р. 

Отличие циклов двигателей различных схем состоит в различном положении 

точки Т, характеризующей давление газов за турбиной. В цикле одноконтурного 

двигателя точка Т расположена выше всех (рис.1.6а), т.к. в нем работа турбины 

расходуется лишь для привода во вращение компрессора и агрегатов.  

В цикле двухконтурного двигателя точка Т' расположена ниже, чем точка Т в 

ТРД, т.к. в этом двигателе работа турбины, кроме привода компрессора внутренне-

го контура, используется еще и для привода во вращение вентилятора. Поэтому для 

получения большей работы в турбине этого двигателя газ расширяется в ней до бо-

лее низкого давления, чем в ТРД.  

Основной функцией ТВД (рис. 1.4) является создание работы на валу турби-

ны с целью передачи ее на винт для создания тяги. В силовых установках с этими 

двигателями за счет реакции струи создается лишь примерно 8…12% тяги. Поэто-

му в турбине ТВД происходит еще более глубокое расширение газов, чем в турбине 

ТРДД (точка Т'' на рис. 1.6а). 

Наконец, задачей турбовального двигателя (рис. 1.5) является создание мощ-

ности на валу турбины для пе-

редачи ее на несущий и рулевой 

винты. За счет реакции струи тя-

га у этих двигателей не создает-

ся. Поэтому в турбине ТВаД 

происходит практически полное 

расширение газов до давления, 

близкого к атмосферному, а 

иногда и ниже атмосферного. 

Поэтому точка Т''' на рис. 1.6а 

почти совпадает с точкой С. 

Работой реального цикла ГТД называется величина 

Lц = (Lп.р – Lп.с) – (L r р + Lrс) = (Lп.р – Lrр) – (Lп.с +Lrс). 

Таким образом, работа реального цикла в отличие от идеального не эквивалентна 

 
Рис. 1.6. Цикл ГТД в р-υ и Т-s - координатах 
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площади цикла, а меньше ее на величину суммарных гидравлических потерь Lrс в 

общем процессе сжатия и Lrр в общем процессе расширения.  

Для учета этих потерь введем понятие коэффициентов полезного дей-

ствия общего процесса сжатия ηс и общего процесса расширения ηр. 

Кроме того, примем следующие допущения: 

1. Вместо статического давления за компрессором будем рассматривать 

давление заторможенного потока, т.к. при малой скорости за компрессором они 

отличаются незначительно. 

2. Гидравлические потери в камере сгорания отнесем к общему процессу 

расширения. 

3. Также будем считать, что расширение газа в сопле двигателя полное, 

т.е. рс= рН.  

С учетом допущений введем два параметра цикла: π = р
*
к /рН – степень 

повышения давления в цикле и Δ=Т
*
г/ТН – степень подогрева воздуха в цикле. 

Коэффициентом полезного действия общего процесса сжатия ηс, учи-

тывающим гидравлические потери во входном устройстве и компрессоре, бу-

дем называть отношение адиабатной работы общего процесса сжатия к сумме 

политропной работы и гидравлических потерь в этом же процессе, т.е.  

ссп

ад.с
cη

r. LL

L
, 

где 11πк.адад.с

1

еНTpcНТрсНТТpcL
k

k

,    а    k

1k
k

1k

НН

*

р

р

Т

Т
е πкк.ад . 

Коэффициентом полезного действия общего процесса расширения 

назовем отношение политропной работы всего процесса расширения за выче-

том потерь в этом же процессе к адиабатной работе процесса расширения, т.е. 

ад.р

pрп
рη

L

LL r.
,               где                   
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гπ

L Т cс сТ Т Тр р рk е

k

. 

Так как в идеальном процессе подвода теплоты в камере сгорания потери 

отсутствуют, то р
*
г =р

*
к. Кроме того, при полном расширении газа в сопле рс=рН, 

тогда                                      k

k
k

k

р

р

Т

Т
е г

г

г

г
1

1

с

г

с.ад

г
г π . 

КПД ηр учитывает гидравлические потери в процессе расширения, т.е. 

потери в турбине, сопле, а также в камере сгорания. 

Выразим теперь работу цикла через параметры цикла и КПД ηс и ηр. 

1 1ад.с *η 1 ηгц ад.р р г р pη ηс г с

L e
L L c c TТp He

. 
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Введем в рассмотрение коэффициент 
г г1 1

1 1

p

p

c е
m

c е
, учитывающий разли-

чие физических свойств воздуха и продуктов сгорания. Он зависит от трех вели-

чин: π, Т
*
г и ТН, т.к. от этих величин зависят теплоемкости ср и грс . Для возмож-

ных значений π, Т
*
г и ТН можно считать, что m =1,03…1,06.  

Кроме того, учтем, что . Тогда окончательно получим 

1
ηΔη

η

1 рс

c
ц

e

me
TcL Нp .                                           (1.1) 

Как видно, в отличие от идеального цикла, работа реального цикла ГТД 

зависит не только от параметров рабочего процесса π и Δ, но и от коэффициен-

тов полезного действия ηс и ηр, учитывающих гидравлические потери в общих 

процессах сжатия и расширения. Кроме того, работа цикла зависит от темпера-

туры атмосферного воздуха ТН, которая может изменяться при изменении вы-

соты полета и атмосферных условий. Формула для работы цикла (1.1) справед-

лива для ГТД различных типов (ТРД, ТРДД, ТВД, ТВаД и др.) 

Приближенно можно считать, что ηс близок к КПД компрессора (т.е.       

ηс = 0,83…0,85), а ηр близок к КПД турбины (т.е. ηр= 0,9…0,92). 

 

1.2. Зависимость работы и внутреннего КПД реального цикла от π и Δ 

Внутренний КПД термодинамического цикла ГТД равен 

о

ц

внη
Q

L
                                                  (1.2) 

и служит для оценки эффективности преобразования теплоты Qо, внесенной в 

двигатель с топливом на 1 кг воздуха, в работу цикла, т.е. он характеризует со-

вершенство ГТД как теплового двигателя и может достигать 0,3…0,4 и более. 

Установим связь Qо с параметрами цикла π, Δ и ηс. В реальном процессе 

подвода теплоты к воздуху при сгорании топлива в камере сгорания двигателя 

имеются потери из-за неполноты сгорания топлива и отвода теплоты через 

стенки камеры наружу. Поэтому количество теплоты Q, реально выделившейся 

при сгорании топлива, меньше (на 2..3%) теплоты Qо, что учитывается коэффи-

циентом полноты сгорания топлива ηг= Q /Qо. 

В соответствии с уравнением энергии, записанным для камеры сгорания, 

теплота Q = Qк.с= сп (Тг*–Тк*), где сп – условная теплоемкость процесса подвода 

теплоты в камере сгорания. Полную температуру воздуха за компрессором 

определим из выражения для КПД общего процесса сжатия, записанного в сле-

дующем виде: 
*

1к.ад
η

с * 1к к

TT eH

T TT ТH H

, откуда следует, что  

*= 1+ -1 ск НТ T е , а с г0
1 / 1 / ηр Hc T еQ . 

Тогда, пренебрегая различием между ср и сп , формулу для внутреннего 

КПД запишем в следующем виде: 
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.                                         (1.3) 

Таким образом, внутренний КПД реального цикла ГТД, в отличие от тер-

мического КПД идеального цикла ηt , зависит не только от π, но так-

же от Δ, ηс, ηр и ηг. То есть , кроме потерь теплоты в соответствии со вторым за-

коном термодинамики, он учитывает гидравлические потери в процессах сжа-

тия и расширения и потери теплоты при ее подводе к воздуху из-за неполноты 

сгорания топлива и теплоотдачи через стенки камеры сгорания.  

Зависимость работы и внутреннего КПД цикла от степени повыше-

ния давления π. На рис. 1.7 показана зависимость Lц, Q, ηвн и 
t
 от π. Работа 

цикла вычислена по формуле (1.1) при следующих значениях параметров:         

ТН= 217 К; Δ = 7,4; ηс = 0,85; ηр =0,9 и m = 1,05. 

Как видно, при увеличении π от 

значения π= 1 Lц вначале возрастает 

вследствие улучшения использования 

теплоты. При значении π, которое 

назовем оптимальным и обозначим 

πопт, Lц достигает максимального зна-

чения, а затем снижается вплоть до 

нуля из-за уменьшения количества 

сообщаемой теплоты. При π= π
2
опт все 

тепло расходуется на преодоление 

гидравлических потерь в двигателе. 

Значение πопт, при котором Lц 

максимальна, определим, продиффе-

ренцировав выражение (1.1) по e и 

приравняв производную dLц/de к ну-

лю. Из этого условия получим, что рсопт ηηme , т.е. 

1
рсопт ηηπ k

k

m .                                           (1.4) 

Подставив значение еопт в (1.1), определим значение максимальной рабо-

ты цикла 
2

ц max с р
с

1
η η 1

η
p НL c T m .                                (1.5) 

Как видно из формул (1.1), (1.4) и (1.5), наличие гидравлических потерь в 

общих процессах сжатия и расширения реального цикла ГТД, характеризуемых 

КПД ηс и ηр, приводит к снижению Lц, Lц max и πопт по сравнению с их значения-

ми в идеальном цикле. 

Характер зависимости внутреннего КПД цикла ηвн=Lц/Qо= ηгLц/Q от π при 

заданном значении ηг определяется характером изменения работы цикла Lц и теп-

лоты Q, подводимой к воздуху в камере сгорания, при изменении π. 

 
 

Рис. 1.7. Зависимость Lц, Q и ηвн от π 
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Начальное возрастание ηвн при увеличении π в диапазоне 1< π < πηвн.мах явля-

ется следствием улучшения использования теплоты. Это приводит к интенсивному 

росту Lц в начале этого диапазона значений π (рис. 1.7), несмотря на снижение Q, 

что и определяет увеличение ηвн. В конце указанного диапазона значений π работа 

цикла начинает снижаться, что замедляет рост ηвн. После достижения максимально-

го значения ηвн при дальнейшем увеличении π снижается, т.к. все большая часть 

теплоты расходуется на преодоление гидравлических сопротивлений. При π = π
2
опт 

вся подводимая в цикле теплота расходуется на преодоление суммарных гидравли-

ческих сопротивлений, поэтому при этом значении π как Lц=0, так и ηвн = 0. 

Как видно из рис. 1.7, во всем диапазоне значений π ηвн< ηt. Это объясня-

ется тем, что, в отличие от термического КПД идеального цикла, ηвн характери-

зует термодинамическую эффективность реального цикла, т.е. с учетом не 

только потерь теплоты по второму закону термодинамики, но и с учетом затрат 

теплоты на преодоление гидравлических сопротивлений, потерь теплоты из-за 

неполноты сгорания топлива в камере сгорания, а также через её стенки.  

Оптимальная степень повышения давления в компрессоре. Повыше-

ние давления воздуха в общем процессе сжатия (рис. 1.6) происходит во входном 

устройстве (процесс Н-В) и в компрессоре (процесс В-К). Поэтому можно запи-

сать, что *
вх к , где 

1 2в 11 Mвх вх вх 2
H

H
HH

k
*p p k- k-= = = +

pр
 – степень повыше-

ния давления во входном устройстве, зависящая от числа МН полета и вх , а   
*

к
= р

*
к/р

*
в – степень повышения давления в компрессоре. Тогда оптимальную 

*

к
найдем из условия, что коптопт вх

*π =π π . Используя выражение для πвх и (1.4) для 

πопт, получим                            

1

2

рс

вхвх

опт*
к.опт

М
2

1
1

ηΔη

σ

1

π

π
π

k

k

k

m
. 

Таким образом, оптимальная степень повышения давления в компрессоре 

зависит от числа МН полета, высоты полета и температуры газов перед турби-

ной (через Δ = Тг*/ ТН), а также от гидрав-

лических потерь в элементах двигателя и 

входного устройства, учитываемых коэф-

фициентами σвх,ηс и ηр соответственно. При 

увеличении Δ из-за роста Тг* или снижения 

ТН 
*
к.опт также возрастает из-за повышения 

1
рсопт ηηπ k

k

m .  

Увеличение числа МН полета приво-

дит к уменьшению *
к.опт из-за возрастания 

πвх. При больших сверхзвуковых скоростях 

 
Рис. 1.8. Зависимость *

к.опт  

от МН при различных Δ 
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полета из-за значительного повышения πвх значение *
к.опт  может стать равным 

или даже меньшим единицы (рис. 1.8). Это означает, что при таких скоростях 

полета применение компрессора уже не способствует повышению Lц. Поэтому 

при больших числах МН полета целесообразно применение бескомпрессорных 

(прямоточных) ВРД. 

Зависимость работы и внутреннего КПД цикла от степени подогрева 

воздуха Δ. На рис. 1.9 представлены зависимости Lц и ηвн от π при различных 

значениях Δ. Видно, что увеличение г / НТ Т  за счет повышения температуры 

газов перед турбиной Т
*
г или уменьшения температуры атмосферного воздуха 

ТН  приводит к увеличению Lц max, ηвн и πопт. 

При Δ=Δmin работа цикла равна 

нулю (рис. 1.10), т.к. теплота Q, подве-

денная к воздуху в камере сгорания, 

полностью расходуется на преодоле-

ние гидравлических потерь в общих 

процессах сжатия и расширения. 

Дальнейшее увеличение Δ выше 

Δmin, как следует из формулы (1.1), 

приводит к линейному увеличению Lц. 

Повышение ηвн при увеличении 

Δ за счет увеличения Тг* объясняется 

тем, что при этом количество теплоты 

Q=сп(Т
*

г–Т
*

к) возрастает линейно, а та 

его часть, которая затрачивается на 

преодоление гидравлических потерь, 

практически остается постоянной. По-

этому при увеличении Δ относитель-

ная доля теплоты, преобразуемая в Lц, 

увеличивается, что и приводит к росту 

ηвн. При увеличении Δ  ηвн вначале 

увеличивается весьма интенсивно 

(рис. 1.10), пока доля теплоты, расхо-

дуемая на преодоление гидравличе-

ских сопротивлений, соизмерима с до-

лей теплоты, расходуемой на соверше-

ние полезной работы. Но при даль-

нейшем увеличении Δ темп роста ηвн 

замедляется и при очень больших Δ 

внутренний КПД стремится к терми-

ческому КПД идеального цикла. 

 

 

 
Рис. 1.9. Зависимость Lц и ηвнот π 

и Δ (ηс = 0,85; ηр = 0,9; Н = 11 км) 

 
Рис. 1.10. Зависимость Lц , Q и ηвн от Δ 

(π = 30, ТН= 217 К, ηс = 0,85, ηр =0,9) 
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1.3. Преобразование работы цикла в механическую работу  

в ГТД различных типов 

Установим, в какие формы механической энергии преобразуется работа 

цикла в двигателях различных схем. Для этого запишем уравнения Бернулли 

для общего процесса сжатия и общего процесса расширения. 

Уравнение Бернулли, записанное для потока воздуха, участвующего в 

общем процессе сжатия Н-К во входном устройстве и компрессоре (рис. 1.1), 

имеет следующий вид: ссп

2
к

2

к
2

r. LL
сV

L . 

Таким образом, работа, сообщаемая воздуху в компрессоре, и часть кине-

тической энергии воздуха при его торможении от скорости V в сечении Н-Н пе-

ред входным устройством до скорости ск в сечении К-К за компрессором     

(рис. 1.2) расходуются на совершение политропной работы сжатия воздуха и 

преодоление гидравлического сопротивления в процессе этого сжатия. 

Запишем уравнение Бернулли для потока газа, участвующего в общем 

процессе расширения К-С в камере сгорания, турбине и сопле (рис. 1.6):  

L
сc

LL r р

2
к

2
c

тп.р
2

. 

Таким образом, политропная работа расширения газа в камере сгорания, 

турбине и сопле расходуется на создание работы на валу турбины, увеличение 

кинетической энергии газа и преодоление гидравлического сопротивления в 

процессе его расширения. 

С целью упрощения будем пренебрегать отбором воздуха из компрессора и 

подводом топлива в камере сгорания, т.е. будем считать, что расходы воздуха и 

газа одинаковы. Тогда получим следующее выражение для работы цикла: 

Lц = (Lп.р – Lrр) – (Lп.с +Lrс) = LL
Vс

кт

22
с

2
. 

Или окончательно 

Lц = L
Vс

е
2

22
с ,                                             (1.6) 

где Lе= Lт–Lк – избыточная работа на валу двигателя, т.е. разность между рабо-

тами турбины и компрессора. 

Выражение (1.6) показывает, что Lц двигателя в общем случае преобразу-

ется в приращение кинетической энергии газового потока, проходящего через 

двигатель, и в механическую работу на его валу.  

Рассмотрим преобразование Lц в механические виды энергии, т.е. в рабо-

ту двигателя как тепловой машины в двигателях различных схем. 

В ТРД (рис. 1.2) работа, получаемая при расширении газа в турбине, рас-

ходуется только на привод во вращение компрессора, а также двигательных и 

самолетных агрегатов. Поэтому газ за турбиной таких двигателей обладает 

наиболее высокими значениями давления и температуры (точка Т на рис. 1.6). 

Эта энергия газа расходуется на дальнейшее увеличение скорости газа в сопле, 

значение которой определяет уровень удельной тяги двигателя. 
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Если пренебречь очень малой долей работы, затрачиваемой на привод агре-

гатов (менее 0,5% от Lц), то можно считать, что Lт  Lк, а Lе= Lт – Lк≈ 0. Значит, в 

соответствии с (1.6), работа ТРД как тепловой машины 

Lтм=Lц= 
2

22
с Vс , 

т.е. в ТРД Lц практически полностью преобразуется в приращение кинетиче-

ской энергии газового потока, проходящего через двигатель, с целью создания 

реактивной тяги. 

В ТВД и ТВВД тяга силовой установки создается в основном винтом, но 

частично также и за счет реакции струи. Газ в таких двигателях расширяется в 

турбине до давления, значительно более низкого, чем за турбиной ТРД (см. поло-

жение точки Т'' на рис. 1.6). Работа турбины расходуется на привод во вращение 

компрессора и агрегатов, а также на привод во вращение винта. Оставшаяся после 

расширения в турбине энергия газа идет на увеличение его кинетической энергии 

при расширении в сопле с целью создания реактивной тяги. Таким образом, для 

ТВД и ТВВД в соответствии с (1.6) можно записать, что 

Lтм=Lц=
2

22
с Vс

Lе , 

т.е. работа цикла в ТВД и ТВВД преобразуется в механическую работу Lе на ва-

лу турбины, которая передается на винт с целью создания тяги винта, и в кине-

тическую энергию газа, протекающего через двигатель с целью создания реак-

тивной тяги. 

Задачей ТВаД является создание работы на валу свободной турбины        

(рис. 1.5) с целью передачи ее на вал несущего и рулевого винтов. Кинетическая 

энергия газового потока, покидающего двигатель, не используется для создания ре-

активной тяги. Поэтому у этих двигателей после расширения газа в турбине ком-

прессора газ полностью расширяется в свободной турбине до давления, близкого к 

атмосферному (положение точки Т''' на 

рис. 1.6), с целью получения макси-

мальной мощности свободной турби-

ны. Поэтому выражение (1.6) для 

ТВаД приобретает вид: 

Lтм=Lц= еL , 

т.е. работа цикла в ТВаД полностью 

преобразуется в механическую рабо-

ту на валу свободной турбины с це-

лью передачи ее на несущий и руле-

вой винты. 

В двухконтурных двигателях с раздельными контурами (рис. 1.11) во 

внутреннем контуре осуществляется такой же рабочий процесс, как и у ГТД других 

схем. Одна часть Lц внутреннего контура в этих двигателях расходуется на увели-

чение кинетической энергии газового потока, протекающего через этот контур, а 

другая ее часть Lе через вентилятор передается воздуху наружного контура, т.е.  

 
Рис. 1.11. Схема двухконтурного 

двигателя с раздельными контурами 
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Lц = L
Vс

е
2

22
сI . 

Приближенно будем считать, что расход газа через турбину внутреннего 

контура равен расходу воздуха через этот контур. Составив уравнение баланса 

энергии, отбираемой из внутреннего контура, и энергии, передаваемой в венти-

ляторе воздуху, протекающему через наружный контур, получим GвILе=GвIILкII 

или Lе=mLкII. Здесь GвI и GвII– расходы воздуха через внутренний и наружный 

контур соответственно, m = GвII/GвI – степень двухконтурности двигателя, а    

LкII – работа, сообщаемая в вентиляторе каждому килограмму воздуха, прохо-

дящего через наружный контур. Подставив значение Lе в формулу для работы 

цикла, получим                            Lц = 
к II

22
сI

2
mL

Vс . 

Но в соответствии с уравнением Бернулли, записанным для наружного 

контура при условии полного расширения воздуха в сопле этого контура, име-

ем                                                

2 2

c II
к II II

2
r

c V
L L . 

Таким образом, не вся работа, подводимая в вентиляторе к воздуху, про-

текающему через наружный контур, расходуется на увеличение его кинетиче-

ской энергии 22
c II(  - )/2Vc . Часть этой работы теряется в виде гидравлических 

потерь 
IIrL , возникающих при движении воздуха в этом контуре.  

Для оценки величины этих потерь введем коэффициент полезного дей-

ствия наружного контура 
2 2

с II
II 2 2

с II II

( ) / 2
η

( ) / 2 r

с V

с V L

2 2
с II

кII

( ) / 2с V

L
. 

Этот коэффициент учитывает все гидравлические потери в проточной ча-

сти наружного контура от сечения Н-Н до сечения сII-сII (рис. 1.11). При дозву-

ковых скоростях полета ηІІ = 0,8…0,85, т.е. до 15…20% энергии, передаваемой 

воздуху наружного контура, тратится на гидравлические потери в этом контуре.  

Подставив значение ηІІ в уравнение Бернулли для наружного контура и 

разделив его на GвI, получим           
IIη2

22
cII

кII

V
L

c
. 

Тогда для работы цикла двухконтурного двигателя с раздельными конту-

рами окончательно будем иметь 

Lц = 
2

22
cII

IIη2

22
сI

VmV cс .                                 (1.7) 

Таким образом, в двухконтурном двигателе с раздельными контурами 

часть работы цикла внутреннего контура расходуется на увеличение кинетиче-

ской энергии газового потока, протекающего через этот контур, а часть – на 

увеличение кинетической энергии воздуха, протекающего через наружный кон-
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тур, и гидравлические потери, возникающие при движении воздуха в наружном 

контуре.  

Работа ТРДД как тепловой машины равна суммарному приращению ки-

нетической энергии газового потока в обоих контурах, т.е. 

Lтм = 
2

22
cII

2

22
сI

V
m

V сс
.                                    (1.8) 

Как видно из сравнения формул (1.7) и (1.8) Lтм< Lц. 

 

1.4. Тяговая работа и тяговый КПД ГТД прямой реакции 

Различные типы ГТД выполняют различные функции: тепловой машины и 

движителя, тепловой машины и частично движителя и только тепловой машины.  

Функция ГТД как тепловой машины заключается в преобразовании хи-

мической энергии топлива, выделяющейся при его сгорании в камере сгорания, в 

механические виды энергии, а именно: у ГТД прямой реакции (ТРД и ТРДД) – в 

приращение кинетической энергии газового потока, проходящего через двигатель; 

в ГТД непрямой реакции (ТВД и ТВВД) – в механическую работу на валу винта и 

частично в приращение кинетической энергии газового потока, а в вертолетных 

ГТД и вспомогательных газотурбинных установках – в механическую работу на 

валу винта или другого потребителя.  

Движителем является элемент силовой установки, создающий тягу для 

перемещения летательного аппарата. 

В силовой установке с ГТД прямой реакции такой элемент выделить невоз-

можно, т.к. двигатель такого типа в целом совмещает в себе и функцию тепловой 

машины, и функцию движителя. Функция ГТД прямой реакции как движителя за-

ключается в преобразовании кинетической энергии газового потока, проходящего 

через двигатель, в силу тяги, которая при движении самолета производит работу, 

называемую тяговой работой Lтяг.  

В силовой установке с ГТД непрямой реакции (ТВД и ТВВД) функцию 

движителя ГТД выполняет лишь частично, т.к. движителем в такой силовой уста-

новке в основном является воздушный винт.  

В вертолетных силовых установках функцию движителя полностью вы-

полняет несущий винт. 

Тяговой работой называется работа силы тяги двигателя, затрачиваемая 

на перемещение летательного аппарата, т.е. произведение тяги двигателя на 

путь, пройденный летательным аппаратом за одну секунду (т.е. на скорость по-

лета V). Для ТРДД в расчете на 1 кг воздуха, проходящего через внутренний 

контур двигателя, получим                       
1в

тяг
G

РV
L . 

Тяговым КПД двигателя называется отношение тяговой работы к работе 

двигателя как тепловой машины, т.е. 
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тм

тяг
тягη

L

L
 .                                            (1.9) 

Тяговый КПД характеризует эффективность преобразования работы дви-

гателя как тепловой машины в тяговую работу двигателя при перемещении ле-

тательного аппарата. 

Подставив в выражение (1.9) значение Lтм=Lц= 
2

22
с Vс  для ТРД, получим 

тяг
тяг 22

с

2

L

Vс
. 

Таким образом, тяговый КПД ТРД показывает, какая часть кинетической 

энергии, приобретенной потоком газа в двигателе, преобразуется в тяговую ра-

боту. Иными словами, он характеризует совершенство ТРД как движителя, т.е. 

устройства, предназначенного для создания тяги. 

Установим, какие потери оценивает тяговый КПД ТРД. Так как 

VVсVРL )( судтяг
, 

то для потерь, учитываемых ηтяг, получим     
222

с с
тм тяг с

( - )-
- - ( - )

2 2

с VVс
L L с V V . 

Разность (сс– V)  является скоростью газа, покинувшего двигатель, отно-

сительно неподвижного атмосферного воздуха, поэтому Lц – Lтяг= (сс – V)
2
/2 

есть кинетическая энергия этого потока. 

Таким образом, в ТРД не вся кинетическая энергия потока газа, прошед-

шего через двигатель, преобразуется в тяговую работу. Часть ее (сс – V)
2
/2 теря-

ется с выходящим газом в атмосфере, что и оценивает тяговый КПД. Эти поте-

ри называют потерями с выходной скоростью. 

Так как для ТРД       Lтм=Lц= 
2

22
с Vс ,       а       VVсVРL )( судтяг

, 

то для ηтяг получим следующее выражение 

V

сс
тяг

1

2
η .                                            (1.10)

*
 

Таким образом, ηтяг ГТД прямой реакции зависит от отношения скорости 

истечения газа из двигателя к скорости полета. С уменьшением этого отноше-

ния ηтяг возрастает, т.к. снижается разность (сс– V), а значит и величина кинети-

ческой энергии потока (сс – V)
2
/2, теряемой с выходящими газами в атмосфере. 

При скорости полёта V = 0, т.е. когда двигатель работает на месте, ηтяг равен ну-

лю (рис. 1.12), т.к. из-за отсутствия перемещения самолета работа силы тяги 

равна нулю. Значит, вся кинетическая энергия газа на выходе из двигателя те-

ряется. При увеличении V разность (сс – V) снижается из-за более интенсивного 

увеличения скорости полета по сравнению со скоростью истечения газов сс, что 

                                           
*
Легко видеть, что формула (1.10) остается справедливой и для ТРДД со смешением потоков, а также для ТРДД 

с раздельными контурами при условии, что ссI = ссII = сс. 
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приводит к повышению ηтяг. Но удельная 

тяга Pуд=(cc– V) при этом снижается и 

при некоторой скорости полета V = Vмах 

скорость истечения газов становится 

равной скорости полета и ηтяг=1. Но Pуд, а 

значит, и тяга становятся равными ну-

лю. Поэтому полезная работа силы тяги 

превращается в нуль, т.е. происходит 

«вырождение» двигателя. 

В зависимости от типа ГТД прямой 

реакции и режима полета самолета ηтяг 

может достигать значения 0,6…0,7. Из формулы (1.10) видно, что повышение ηтяг 

возможно за счет снижения скорости истечения газов cc. Этого можно достичь за 

счет применения ТРДД, у которых при тех же параметрах цикла, что и в однокон-

турных ТРД, скорость истечения газов ниже, поэтому тяговый КПД выше. 

 

1.5. Полный КПД ГТД прямой реакции 

Полным КПД ГТД прямой реакции называется отношение тяговой работы 

ко всей теплоте, внесенной в двигатель с топливом, т.е. 

o

уд

o

тяг
пη

Q

VР

Q

L
.                                       (1.11) 

Так как Qо характеризует величину химической энергии топлива при 

условии его полного сгорания в двигателе и при отсутствии потерь тепла через 

стенки камеры сгорания, то полный КПД оценивает долю этой энергии, преоб-

разованную в тяговую работу. Значит, он наиболее полно учитывает все виды 

потерь в процессе преобразования химической энергии топлива в тяговую ра-

боту двигателя по перемещению летательного аппарата. 

Введем понятие внутреннего КПД ТРДД             . 

В отличие от внутреннего КПД термодинамического цикла 
о

ц

внη
Q

L
 учи-

тывает гидравлические потери в наружном контуре ТРДД, что следует из срав-

нения выражений для 

Lц = 
2

22
cII

IIη2

22
сI

VmV cс      и     Lтм = 
2

22
cII

2

22
сI

V
m

V сс
. 

Тогда для полного КПД ТРДД получим   ηп = ηвн ТРДД ηтяг, т.е. полный КПД 

ТРДД равен произведению внутреннего КПД ТРДД и тягового КПД. 

В ТРД Lтм=Lц, поэтому внутренний КПД ТРД совпадает с внутренним 

КПД термодинамического цикла. 

Полный КПД характеризует экономичность двигателя в полете в отличие 

от удельного расхода топлива, который характеризует экономичность двигате-

ля только при заданной скорости полета и данном типе топлива. 

 
Рис. 1.12. Зависимость удР и 

тягη  

от скорости полета 
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При работе двигателя на ме-

сте ηп равен нулю, т.к. равен нулю 

тяговый КПД. В полете полный 

КПД может достигать значений 

0,2…0,35 и более. 

Найдем связь между ηп и 

удельным расходом топлива, ко-

торый равен 

т.ч т
уд

в уд

3600G G
C

P G P
. 

Для этого заменим в выражении для Суд величину Руд значением, опреде-

ленным из формулы (1.11) для ηп, и учитывая, что 
в

т
o

G

HG
Q u , получим 

VG

HG

V

Q
Р u

в

т
п

o
пуд ηη . Тогда окончательно будем иметь 

уд

u п

3600

η

V
C

H
.                                            (1.12) 

Таким образом, при заданной скорости полета Суд обратно пропорциона-

лен ηп. Значит, оценивать экономичность двигателей путем сравнения их Суд 

можно только при одинаковой скорости полета. Поэтому Суд является менее 

универсальным параметром, характеризующим экономичность двигателя, чем 

ηп. Однако Суд позволяет оценить экономичность двигателя в стартовых или 

стендовых условиях. При этом используется следующая зависимость: 

удгудв

тт.ч
уд

η1

36003600

PHm

Q

PG

G

P

G
C

u
. 

 

1.6. Оптимальное распределение работы цикла между контурами  

в ТРДД без смешения потоков 

При разработке ТРДД возникает вопрос, как распределить работу цикла 

между контурами, чтобы получить максимальную удельную тягу двигателя. 

Передача работы воздуху наружного контура осуществляется с помощью 

компрессора низкого давления. Изменять величину этой работы можно за счет 

изменения степени повышения давления в КНД *
кндπ . (Вместо *

кндπ  исполь-

зуют символ кII ). При изменении кII  будет изменяться и величина работы 

η

1
1π

кII

1

кIIвкII *
k

k
**

р TcL , 

потребная для привода во вращение КНД. Поэтому необходимо изменять и работу 

расширения газа в турбине, которая передается частично в наружный контур. Та-

ким способом можно управлять распределением работы цикла 

Lц = 
к II

22
сI

2
mL

Vс                                       (1.13) 

 
Рис. 1.13. Схема двухконтурного 

двигателя с раздельными контурами 
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между контурами.  

Например, увеличение работы Lе = mLкII, передаваемой из внутреннего 

контура в наружный, как следует из выражения  

II

22
cII

кII
η2

Vc
L ,                                         (1.14) 

будет приводить к увеличению скорости истечения воздуха ссII из сопла наруж-

ного контура (рис. 1.14), а в соответствии с (1.13) при заданной величине Lц – к 

уменьшению скорости истечения газов из сопла внутреннего контура. Это вы-

зовет изменение тяги двигателя  

Р = PI + PII = GвIPудI + GвIIPудII, 

создаваемой обоими контурами вместе. В этом выражении PудI=(ccI– V) – удель-

ная тяга внутреннего, а PудII= (ccII– V) – удельная тяга наружного контура. Тогда 

удельная тяга двигателя с раздельными контурами определяется по формуле  

m

VcmVс

G

P
Р

1

)( cIIсI

в

уд .                             (1.15) 

Оптимальным распределением работы цикла между контурами 
ТРДД будем считать такое, при котором его Pуд достигает максимума.  

Определим это распределение при условии, что Lц, m, ηII и V неизменны, а 

изменяется лишь LкII, т.е. величина работы, передаваемой из внутреннего кон-

тура через вентилятор воздуху, протекающему через наружный контур. Про-

дифференцировав (1.15) по LкII  и приравняв производную к нулю, получим сле-

дующее условие максимума Руд 

0
кII

cII

кII

cI

dL

dc
m

dL

dc .                                         (1.16) 

Из формул (1.13) и (1.14) следует, что     
сIкII

cI

с

m

dL

dc
 и 

cIIкII

cII η

cdL

dc II . 

Подставив значения этих производных в выражение (1.16), получим  

II

оптcI

cII η
c

c
.                                            (1.17) 

Таким образом, при оптимальном распределении Lц между контурами 

, причем  тем меньше , чем ниже , т.е. чем выше гидравличе-

ские потери в наружном контуре. Максимальной удельной тяге соответствует 

минимальный удельный расход топлива, поскольку 

уд

т
уд

1

3600

Pm

g
С ,                                           (1.18) 

а величины gт=Gт/GвI и m не изменяются. 

Определим кII , соответствующее оптимальному распределению работы 

цикла между контурами. Для этого установим, как от кII  зависят скорости ис-

течения газа и воздуха, удельная тяга и удельный расход топлива двигателя. 
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Увеличение кII  приводит к повышению LкII, а значит в соответствии с 

(1.14), – к возрастанию ссII (рис. 1.14). Но при этом увеличивается и Lе = mLкII, 

передаваемая из внутреннего в наружный контур, что при неизменной Lц в со-

ответствии с (1.13) приводит к уменьшению ссI. При увеличении кII  Руд воз-

растает и достигает максимума при . Это значение кII  и является 

оптимальным. Дальнейшее увеличение кII  уже приводит к снижению Руд. 

Значение Суд в соответствии с (1.18) изменяется обратно пропорционально Руд. 

Такой характер изменения Руд объясняется изменением потерь кинетиче-

ской энергии со струями газа и воздуха, покидающими двигатель, что приводит 

к изменению ηтяг, характеризующего эффективность преобразования Lц в Lтяг. 

 

  

Рис. 1.14. Влияние кII  на Руд и Суд ТРДД Рис.1.15. Влияние m и Н на к II оптπ  

 

Скорости истечения газа и воздуха из сопел внутреннего и наружного 

контуров двигателя соответственно равны 

k

k

н*

р

p
Тcс

1

т

тpIсI 12 ,                 
k

k

н*

р

p
Тcс

1

II

кIIpIIсII 12 . 

Так как температура воздуха в наружном контуре за вентилятором T
*
кII  

значительно ниже температуры газов за турбиной T*
т , то, как видно из формул и 

из рис. 1.14, для получения равных или близких по величине скоростей истече-

ния газа ссI и воздуха ссII давление за вентилятором p
*

кII
 должно быть значитель-

но выше давления за турбиной p
*

т
. 

Значение 
кII.оптπ  (или LкIIопт) для ТРДД с раздельными контурами зависит от  
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многих факторов. Влияние наиболее важных из них можно проанализировать, 

приняв для упрощения ηІІ = 1. Тогда оптимальному распределению работы между 

контурами будет соответствовать равенство скоростей истечения из этих конту-

ров, т.е. ссI= ссII, и из формул (1.13) и (1.14) получим 

ц

кII.oпт
1+ m

L
L .                                            (1.19) 

Таким образом, любой фактор (π, Δ, ηс, ηр, Т
*
в), приводящий к изменению ра-

боты цикла, а значит и LкII.опт , приводит к изменению 
кII.оптπ . Например, увеличение 

высоты полета при неизменном значении температуры перед турбиной ведет к уве-

личению Lц за счет увеличения Δ=Т
*
г/Тн и в соответствии с формулой (1.19) – к уве-

личению LкII.опт и, следовательно, 
кII.оптπ . Увеличение степени двухконтурности при-

водит к уменьшению LкII.опт и соответственно к II оптπ  (рис. 1.15). 

 

1.7. Оптимальное значение степени повышения давления в вентиляторе 

ТРДД со смешением потоков 

В двигателе этой схемы (рис.1.16), как и у двигателя с раздельными кон-

турами, оптимальным будем считать такое значение *
к II , при котором удель-

ная тяга Vс
G

P
Р с

в

уд  максимальна, что также обеспечивает и минимум Суд.  

При заданной скорости полета это условие соответствует максимальной 

скорости истечения газов из сопла        

1

смс с

см

2 1

k-

k
* Н

p *

p
с = c -Т

р
. 

Ее величина 

зависит от темпе-

ратуры смеси газа 

внутреннего кон-

тура и воздуха 

наружного конту-

ра, а также от дав-

ления этой смеси. 

При заданной Lц 

изменение *
к II  слабо влияет на температуру смеси 

m

TmT
T

**
*

1

ндт
см

К

, т.к., 

например, при увеличении πкII  увеличивается 
к НДТ , но одновременно снижает-

ся Тт*. Поэтому максимальное значение скорости истечения сс соответствует 

максимальному значению давления смеси р*см. 

В процессе смешения газа внутреннего контура и воздуха наружного кон-

тура в камере смешения возникают потери, которые определяются потерями на 

 
Рис. 1.16. Схема двухконтурного двигателя  

со смешением потоков (ТРДДсм) 
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внутреннее трение и вихреобразование из-за разности скоростей сI и сII смеши-

вающихся потоков на входе в камеру смешения. Поэтому для снижения этих 

потерь скорости сI и сII должны быть возможно более близкими. Обычно сI и сII 

имеют дозвуковые значения. В этом случае, как показывает опыт, статические 

давления на входе в камеру по внутреннему и наружному контуру практически 

одинаковы. Но температура воздуха за вентилятором значительно ниже темпе-

ратуры газов за турбиной. Поэтому при равенстве статических давлений полное 

давление потока воздуха на входе в камеру смешения из наружного контура для 

обеспечения равенства скоростей (сI = сII) должно быть выше, чем полное дав-

ление газа за турбиной, поступающего в камеру смешения из внутреннего кон-

тура (
* *
II Ip p ). Но это превышение сравнительно невелико – обычно не более 

10…15%. А зависимость удельной тяги ТРДДсм от 
* *
II I/p p  в области максиму-

ма пологая. Поэтому приближенно можно считать, что оптимальное значение 

*
к II  в ТРДДсм соответствует 

* *
II Ip p . Так как давление р*II мало отличается от 

давления за вентилятором р*к нд, а давление р*I от давления за турбиной р*т , то 

отсюда следует, что оптимальная степень повышения давления в вентиляторе 

ТРДДсм к II оптπ  должна соответствовать условию к.НД тр р . 

Как видно из рис. 1.14, это условие достигается при заметно меньшем значении 

πкII , чем к II оптπ  для двигателя с раздельными контурами, что является одним из 

преимуществ этого двигателя, т.к. позволяет снизить его массу. 

Значения к II оптπ  для ТРДДсм показаны на рис. 1.15 пунктиром. 

 

1.8. Связь удельных параметров ТРД и ТРДД  

с параметрами рабочего процесса 

Совершенство авиационного двигателя оценивается его удельными пара-

метрами Руд, Суд и дв, которые зависят от параметров рабочего процесса: π, Δ, 

ηс, ηр и ηΙΙ. 

Рассмотрим вначале ТРДД с раздельными контурами при упрощаю-

щем предположении, что скорость истечения газа из внутреннего контура равна 

скорости истечения воздуха из наружного контура, т.е. ссΙ = ссΙΙ = сс и ηΙΙ= 1. То-

гда удельная тяга двигателя при полном расширении газа в соплах Руд = сс – V. 

Определив скорость истечения сс из формулы (1.7) для Lц и подставив ее 

значение в выражение для Руд, получим 

VV
m

L
Р 2ц

уд
1

2
.                                       (1.20) 

Выражение для удельной тяги одноконтурного ТРД можно получить 

из этой формулы, приняв значение m = 0. 

Ранее была установлена связь между Суд и ηп ТРД и ТРДД (1.12): 

пu
уд

η

3600

H

V
С  .                                            (1.21) 
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Таким образом, при заданном значении степени двухконтурности m, ско-

рости и высоты полета термодинамические параметры рабочего процесса π, Δ, 

ηс, и ηр влияют на Руд и Суд через Lц и ηп.  

 

1.9. Зависимость удельной тяги и удельного расхода топлива  

ТРД и ТРДД от степени повышения давления в цикле 

Будем считать, что КПД процессов сжатия и расширения постоянны. 

Зависимость Руд и Судот π для одноконтурных двигателей. Как следует 

из (1.20), Руд одноконтурных ТРД (m = 0) при заданной скорости полета V опре-

деляется лишь значением Lц. Поэтому характер ее зависимости от π при задан-

ных Δ, ηс, и ηр определяется только характером зависимости Lц от π.  

Руд максимальна при π=πопт (рис. 1.17), при котором Lц максимальна, и 

равняется нулю при значениях π = 1 и π=π
2

опт, при которых Lц = 0. 

 

 

  

 

Рис. 1.17. Качественная зависимость 

Руд от π 

  Рис. 1.18. Качественное влияние 

π и Δ на Руд 

 

Увеличение Δ приводит к увеличению Lц, а следовательно, и Руд, т.е. эффек-

тивным средством повышения Руд ТРД является повышение Δ = Тг*/ТН за счет 

увеличения температуры газов перед турбиной Тг*. Руд увеличивается также при 

снижении ТН. Но при увеличении Δ также возрастает и значение πопт рсm ηη . 

 

  

 

Рис. 1.19. Качественная зависимость 

Суд, Руд и ηп от π 

  Рис. 1.20. Влияние степени 

двухконтурности на Руд 
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При заданной скорости полета V уд

u п

3600

η

V
C

H
 обратно пропорционален ηп. 

Поэтому зависимость Суд от π определяется зависимостью от π ηп ТРД (рис. 1.19). 

Суд минимальный при значении π= πэк , называемой экономической степенью по-

вышения давления в цикле. При этом значении π ηп максимален и снижается при 

отклонении π от πэк. Значение πэк значительно превышает πопт. Увеличение π 

сверх оптимального значения позволяет снизить удельный расход топлива ТРД. 

Зависимость Руд и Суд от π для двухконтурных двигателей. Для упро-

щения анализа будем считать, что расширение в соплах ТРДД с раздельными 

контурами полное, и скорости истечения газа и воздуха из них одинаковы, т.е. 

ссI=ссII=сс. При этих условиях удельная тяга ТРДД Руд = сс – V. 

Если сравнивать зависимо-

сти Руд от π двухконтурных и од-

ноконтурных двигателей с одина-

ковыми параметрами цикла, то, 

как видно из рис. 1.20, увеличение 

m приводит к снижению Руд. Это 

связано с тем, что при одинаковой 

Lц у ТРДД скорость истечения газов 

2ц
с

1

2
V

m

L
с  ниже, чем в ТРД, 

т.к. в ТРДД та же работа цикла 

распределяется между двумя кон-

турами. Причем, чем выше сте-

пень двухконтурности, тем ниже 

сс и Руд в ТРДД. Но оптимальная 

степень повышения давления  

πопт рсm ηη  остается неизмен-

ной, т.к. она не зависит от m. 

Так как уд

u п

3600

η

V
C

H
 при за-

данной скорости полета однозначно 

зависит только от ηп=ηвнηтяг, то для 

установления зависимости Суд от  

у двухконтурных двигателей опре-

делим зависимость от  полного 

КПД этого двигателя. 

Тяговый КПД ТРДД 

V

сс
тяг

1

2
η  (рис. 1.21б) выше ηтяг 

ТРД, т.к. при одинаковой Lц ско-

 
Рис. 1.21. Зависимость КПД и Суд от π 
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рость истечения из контуров ТРДД 2ц
с

1

2
V

m

L
с  ниже, чем у ТРД (m=0). По-

этому потери кинетической энергии с выходной струей у ТРДД ниже. В резуль-

тате ηп ТРДД выше, чем одноконтурного двигателя (рис. 1.21в), а  Суд ниже 

(рис. 1.21г). Значение πэк у ТРДД ниже, чем у ТРД (рис. 1.21г).  

Чем выше степень двухконтурности, тем ниже Суд, что при неизменном 

внутреннем КПД объясняется повышением тягового КПД из-за снижения по-

терь с выходной скоростью в результате уменьшения скорости истечения сс. 

 

1.10. Зависимость удельной тяги и удельного расхода топлива  

ТРД и ТРДД от степени подогрева рабочего тела в цикле 

Зависимость Руд и Суд от Δ для одноконтурных двигателей. Будем счи-

тать заданными и постоянными скорость полета V, степень повышения давле-

ния в цикле π, а также КПД процессов сжатия ηс и расширения ηр. 

При Δ = Δ min значение Lц равно нулю (рис. 1.22а), т.к. в реальном цикле 

вся теплота, подведенная к воздуху в камере сгорания, затрачивается на пре-

одоление гидравлического сопротивления движению воздуха и газа по тракту 

двигателя. Дальнейшее увеличение 

Δ приводит к линейному увеличе-

нию 1
ηΔη

η

1 рс

c
ц

e

me
TcL Нp . По-

этому увеличивается и удельная тя-

га VV
m

L
Р 2ц

уд
1

2
, но нелинейно.  

Зависимость уд

u п

3600

η

V
C

H
 от Δ 

при заданной V однозначно опреде-

ляется зависимостью от Δ полного 

КПД ТРД ηп= ηвнηтяг. При увеличе-

нии Δ ηвн возрастает (рис. 1.10). Но 

увеличение Δ приводит к росту 
2 2

с р c
ц

c

Δη η --1
-1

η 2
p Н

m c Ve
L c T

e
, по-

этому возрастает сс и снижается 

V

сс
тяг

1

2
η . Полный КПД имеет мак-

симум при Δэк   экономической 

степени подогрева (рис. 1.22б), при 

которой Суд минимален (рис. 1.22а).  
Рис. 1.22. Зависимость Руд, Суд 

и КПД ТРД от Δ 
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Зависимость Руд и Суд от Δ для двухконтурных двигателей. Будем счи-

тать, что расширение в соплах ТРДД с раздельными контурами полное, а ско-

рости истечения газа и воздуха из этих контуров одинаковы, т.е. ссI = ссII = сс. 

При этих условиях формулы для Руд 

и ηп имеют такой же вид, как и для 

ТРД. 

Зависимость Руд от  для 

ТРДД (рис. 1.23) качественно такая 

же, как и аналогичная зависимость 

для одноконтурного ТРД (рис. 1.22а). 

Численное значение Руд ТРДД при 

различных  и том же значении Lц, 

что и у ТРД, ниже из-за более низко-

го значения скорости истечения сс. 

Этот же результат следует и из вы-

ражения для VV
m

L
Р 2ц

уд
1

2
, в 

котором наличие m при применении 

его к ТРДД приводит к более низким 

значениям Руд по сравнению с ТРД, 

для которого m= 0. 

уд

u п

3600

η

V
C

H
 при заданной V 

определяется только зависимостью 

от  ηп=ηвнηтяг, которая приведена на 

рис. 1.24в в сравнении с аналогич-

ной зависимостью для ТРД. При 

одинаковой Lц внутренний КПД 

ТРДД несколько ниже ηвн ТРД из-за 

гидравлических потерь в наружном 

контуре (рис. 1.24а). Тяговый КПД 

ТРДД выше, чем у ТРД из-за мень-

шей скорости истечения сс (рис. 1.24б). 

В итоге полный КПД ТРДД получа-

ется выше, а его максимум сдвинут 

правее по сравнению с максимумом 

ηп ТРД. Поэтому Суд, который об-

ратно пропорционален ηп, ниже у 

ТРДД, а Δэк ТРДД выше, чем Δэк ТРД 

(рис. 1.24г). 

У современных ГТД прямой 

реакции значение Δ назначают более 

высоким, чем Δэк (соответственно 

 
 

Рис. 1.23. Зависимость Руд и Lц от Δ 

 
 

 
Рис. 1.24. Зависимость КПД и Суд от Δ 
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Т*г > Т*г эк) для получения более высокого значения Руд, а значит, меньшей мас-

сы и габаритов двигателя, даже ценой небольшого проигрыша в Суд.  

 

Глава 2. Совместная работа элементов одновальных газогенераторов 

 

В предыдущих главах были рассмотрены характеристики отдельных элемен-

тов ГТД в условиях их изолированной работы. В системе двигателя эти элементы 

работают совместно и имеют между собой газодинамические и механические свя-

зи. Изменение режима работы какого-либо одного элемента двигателя вызывает 

изменение режимов и параметров остальных элементов.  

Исходя из условий совместной работы элементов двигателя, составля-

ется система уравнений, позволяющая при наличии характеристик всех элемен-

тов и заданной программы управления определять рабочие линии на характери-

стиках элементов и находить параметры двигателя в любых условиях полета. Та-

кая система уравнений совместно с характеристиками элементов является мате-

матической моделью (ММ) рабочего процесса двигателя.  

 

2.1. Функциональные модули авиационных силовых установок 

Функциональными модулями СУ являются группы элементов, совмест-

ная работа которых не зависит от остальных элементов двигателя и СУ. 
Для этой группы элементов также могут быть определены характеристики в виде 

критериальных зависимостей, которые остаются неизменными при их использо-

вании в двигателях и СУ различных схем. К числу функциональных модулей ГТД 

относится его газогенератор (ГГ). 

Газогенератором является группа элементов, состоящая из компрессо-

ра, камеры сгорания и турбины, вращающей компрессор, причем у двухваль-

ных ГГ компрессор и турбина являются двухкаскадными. Сечение на входе в ГГ 

на рис. 2.1 обозначено «вГГ-вГГ», а на выходе – «ТГГ-ТГГ». 

В двухконтурном двигателе со 

смешением потоков контуров, помимо 

ГГ, в качестве более крупного функцио-

нального модуля может рассматривать-

ся турбокомпрессорный модуль (ТКМ) 

– это группа элементов, состоящая из 

газогенератора, турбовентилятора и 

камеры смешения, расположенных 

между сечениями «в-в» на входе в дви-

гатель и «см-см» на выходе из камеры 

смешения или сечением «кр-кр» (рис. 

2.1б, е). Турбовентилятором называет-

ся турбокомпрессор низкого давления, 

состоящий из вентилятора (КНД) и тур-

бины вентилятора (ТНД), расположен-

 

Рис. 2.1. Схемы ГТД с одновальными  

и двухвальными газогенераторами 
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ных на одном валу и кинематически не связанных с роторами ГГ.  

У двухконтурных ТРД с раздельными контурами в качестве ТКМ можно рас-

сматривать группу элементов от сечения «в-в» на входе в двигатель до критических 

(выходных) сечений реактивных сопел контуров. 

Газогенератор – главный функциональный модуль ГТД любой схемы. Он 

не обладает замкнутым термодинамическим циклом, поэтому не удается оценить 

его эффективность с помощью какого-либо КПД термодинамической природы. 

Его эффективность зависит в первую очередь от степени повышения давления 

воздуха в компрессоре, количества теплоты, сообщаемой в камере сгорания, 

уровня газодинамических потерь в элементах. Интегрально эти факторы оцени-

вают по относительному повышению давления и температуры газового потока в 

ГГ. Поэтому в качестве основных параметров эффективности ГГ принимают: 

 степень повышения полного давления в ГГ  
*

т ГГ*

ГГ *

в ГГ

р

р
; 

 степень повышения полной температуры в ГГ  
*

т ГГ*

ГГ *

в ГГ

Т

Т
; 

 относительную температуру газа перед турбиной ГГ  ; 

 - приведенный расход воздуха ГГ  Gв.пр.ГГ; 

 - приведенный расход топлива ГГ  Gт.пр.ГГ и др. 

ГГ является наиболее ответственным функциональным модулем дви-

гателя, а его характеристики при определенных условиях сохраняются оди-

наковыми, в какой бы схеме двигателя данный ГГ не использовался. 

Практическое значение выделения  ГГ  как самостоятельного функ-

ционального модуля состоит в возможности использования его отрабо-

танной конструкции при модернизации и создании двигателей. 

 

2.2. Управляемые параметры и управляющие факторы 

Авиационные двигатели работают в широком диапазоне изменения 

внешних условий и внутренних управляющих воздействий. 

К внешним условиям относятся: режим полета (М и Н); атмосферные 

условия ( рН и ТН); углы атаки и скольжения и т.д. Воздействие внешних усло-

вий на режим работы двигателя проявляется в основном через изменение пара-

метров заторможенного потока воздуха на входе в него, т.е. через р
*
в и Т

*
в. 

Изменение давления р
*
в при Т

*
в = const влияет на расход воздуха через дви-

гатель, а также на давление во всех сечениях двигателя по длине его проточной 

части. Расход воздуха, а также давление в каждом сечении двигателя изменяются 

при Т
*
в = const пропорционально р

*
в. При этом приведенные частоты вращения 

каскадов компрессоров и турбин не изменяются, а значит, и режимы их работы 

сохраняются подобными (любые их безразмерные параметры остаются постоян-

ными). Тогда неизменным (подобным) остается и режим работы двигателя. 

Изменение температуры Т
*

в при р
*
в=const приводит к изменению при- 
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веденных частот вращения роторов и положения рабочих точек на рабо-

чих линиях отдельных элементов двигателя, т.е. изменяются не только абсо-

лютные, но и относительные параметры указанных элементов. Подобие режи-

мов работы элементов нарушается, и режим работы двигателя изменяется. 

Из сказанного следует, что изменение внешних условий влияет на ре-

жим работы двигателя только через изменение температуры воздуха Т
*

в 

на входе в двигатель. 

К внутренним управляющим воздействиям двигателя относятся 

управляющие факторы, т.е. факторы, с помощью которых осуществляется 

воздействие на управляемые параметры. Управляющими факторами для дви-

гателей прямой реакции являются: Gт, Fкр, φна, Gпер. 

В качестве управляемых параметров выбирают независимые пара-

метры, которые удобно измерять и контролировать, а также оценивать 

по ним значения параметров рабочего процесса и осуществлять необходи-

мые их ограничения. Такими параметрами являются: n, nпр, Т
*
г, Δ, р*к мах и др. 

Число независимых управляемых параметров всегда равно числу 

управляющих факторов, а задание конкретных значений этих параметров при 

известных внешних условиях определяет параметры рабочего процесса и, следо-

вательно, режим работы двигателя. 

Программой (законом) управления двигателя называется закон изме-

нения его независимых управляемых параметров (n, nпр, Т
*
г, Δ, р*к мах и др.) 

(или некоторых управляющих факторов: Gт, Fкр, φна, Gпер) от внешних усло-

вий, характеризуемых значениями температуры воздуха Т
*

в на входе в дви-

гатель, и от положения РУД. 

 

2.3. Совместная работа одновальных газогенераторов и одновальных ТРД 

Так как ГГ (рис. 2.2) у всех двигателей имеют одинаковое устройство, будем 

рассматривать совместную работу их элементов в системе одновального ТРД.  

В ТРД перед ГГ имеется входное устройство, а за ГГ – реактивное сопло. 

Параметры на входе в ТРД (в его ГГ) определяются из характеристик ВУ. Ими 

являются: *

вр = вх
*

Нр ; *

вТ = *

НТ . Чтобы установить влияние на работу ГГ ТРД ре-

активного сопла, рассмотрим его совместную работу с турбиной ТРД (его ГГ).  

Совместная работа турбины и реактивного сопла ТРД на установив-

шихся режимах работы определяется условием равенства расходов газа для ми-

нимального сечения соплового аппарата первой ступени турбины и для критиче-

ского сечения реактивного сопла (рис. 2.3).  

Для этих сечений уравнение неразрывности имеет следующий вид: 

Gг = mг Fс.а 
*

г с.а

*

г

р

Т
q( с.а) = mг Fкр 

*

т кр

*

т

р

Т
q( кр), 

где Fс.а и q( с.а) – площадь минимального сечения СА первой ступени турбины 

и относительная плотность тока в этом сечении, а Fкр и q( кр) – площадь и отно-

сительная плотность тока в критическом (минимальном) сечении сопла. 
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Рис. 2.2. Схема одновального 

газогенератора 

 

 

 
 

Рис. 2.3. К определению совмест-

ной работы турбины и сопла 

Из этого уравнения следует, что 
* *

г т

* *

т г

р Т

р Т
 = 

кр кр кр

с.а с.а с.а

( )

( )

F q

F q
. Принимая процесс 

расширения газа в турбине политропным с показателем политропы n и учитывая, что 

*

т =
* *

г тр р = * * 1
г т

n

nТ Т , получим      *

т =

2

1
кр кр кр

с.а с.а с.а

( )

( )

n

nF q

F q
. 

При перепадах давлений в СА первой ступени турбины, близких к крити-

ческим, что характерно для турбин ТРД и турбин ГГ, а также при сверхкрити-

ческих перепадах давлений в выходном сопле на всех основных режимах рабо-

ты ТРД в полете можно принимать q( с.а) ≈ 1 и q( кр) = 1. При этих условиях  

*

т =

2

1
кр кр

с.а с.а

n

nF

F
,                                             (2.1) 

где 
2

1

n

n
= 1,1…1,15, а с.а и кр близки к единице и меняются мало. 

Это уравнение связывает степень понижения давления в турбине *

т  с пло-

щадью критического сечения сопла Fкр. Из него следует, что при нерегулируемом 

СА турбины (Fс.а = const) и при условии Fкр = const величина *

т  практически на 

всех режимах работы двигателя остается постоянной, т.к. турбина оказыва-

ется запертой по перепаду давлений критическим сечением реактивного сопла. 

Если Fкр регулируется, то *

т  изменяется почти пропорционально изменению Fкр. 

Таким образом, если в ТРД Fкр = const, то на режим работы ГГ, а значит и 

ТРД можно воздействовать только изменением расхода топлива Gт (изменяя *

гТ ).  

У двигателей других схем (рис. 2.1), ГГ со стороны выхода «заперт» по 

перепаду давлений критическим сечением СА той ступени турбины, которая 

расположена за ГГ. У турбовальных и турбовинтовых двигателей (рис. 2.1г) это 

первая ступень свободной турбины; у двухконтурных двигателей (рис. 2.1б, в) – 

первая ступень турбины вентилятора. Во всех этих схемах турбина ГГ работает 

при условии *

т ГГ = const. Следовательно, в этих схемах ГТД на режим работы 

ГГ также можно воздействовать только изменением Gт.  

Так как условие  *

т  = const  является для большинства одновальных  ГГ 
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ГТД типичным, рассмотрим вначале совместную работу элементов ТРД 

при *

т = const, учитывая, что выведенные соотношения будут справедливы для 

одновальных ГГ всех указанных ранее схем (имеющих *

т ГГ = const). 

Совместная работа элементов одновального ТРД (и соответственно 

одновального ГГ) характеризуется двумя основными условиями: условием ба-

ланса расходов и условием баланса работ. 

1. Баланс расходов воздуха через компрессор и газа через турбину учитыва-

ет отбор воздуха от компрессора на самолетные нужды, на охлаждение элементов 

двигателя и возвращение этого воздуха в проточную часть двигателя, а также уве-

личение расхода газа через турбину вследствие подачи топлива (рис. 2.4). 

Предположим, что воздух на охлаждение турбины отбирается от ком-

прессора и обратно в тракт двигателя возвращается за турбиной. Тогда расход 

воздуха на входе в ТРД равен сумме расходов воздуха на входе в камеру сгора-

ния Gк.с и расходов воздуха Gохл и Gотб, 

отбираемых от компрессора, т.е. 

Gв = Gк.с + Gохл + Gотб. 

Расход газа через турбину Gг равен 

сумме расхода воздуха на входе в камеру 

сгорания и расхода топлива, т.е.  

Gг = Gк.с + Gт. Исключая из этих двух со-

отношений величину Gк.с, получим         

Gг =(1 – gохл – gотб)(1 + gт) Gв, где  

gт = т к.сG G ; gохл = охл вG G ; gотб = отб вG G   

относительные расходы топлива, охла-

ждающего воздуха и воздуха, отбираемого на вспомогательные нужды. 

Для краткости записи обозначим      (1 – gохл – gотб)(1 + gт) = а, тогда усло-

вие баланса расходов компрессора и турбины будет иметь следующий вид: 

аGв = Gг.                                               (2.2) 

Входящие в (2.2) расходы воздуха и газа запишем применительно к вход-

ному сечению компрессора «в-в» и критическому сечению СА первой ступени 

турбины «са-са». Уравнение неразрывности для этих сечений имеет вид  
**

г с.ав
в в в г с.а с.а

* *

в г

( ) ( )
рр

а m q F m q F
Т Т

. 

Так как *

гр = к.с
*

кр = к.с
*

вр *

к , то после простых преобразований получим 
* *

*к г
гг*

в в( )

Т
А А

q Т
,                                     (2.3) 

где в в

г с.а с.а к.с с.а( )

а m F
А

m q F
. 

При сверхкритических и близких к ним перепадах давлений в СА первой 

ступени турбины q( с.а)=const и величина А является константой. 

 
Рис. 2.4. К составлению уравнений 

балансов расходов и работ 
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Уравнение (2.3) выражает равенство расходов воздуха и газа через компрес-

сор и турбину одновального одноконтурного ТРД (или одновального ГГ). Оно 

устанавливает связь между параметрами компрессора *

к  и q( в) и параметром ГГ 
* * *

ГГ г вТ Т . При каждом заданном значении *

ГГ  соотношение (2.3) представляет 

собой в координатах характеристики компрессора *

к  – q( в) уравнение прямой, 

проходящей через начало координат (рис. 2.5). При увеличении *

ГГ  угол наклона 

этой прямой к оси абсцисс увеличивается. Это означает, что при постоянной часто-

те вращения ротора компрессора увеличение параметра *

ГГ  приводит к возраста-

нию величины *

к в( )q . Рабочая точка на 

характеристике компрессора при этом пе-

ремещается по напорной ветке вверх, в сто-

рону границы устойчивой работы. Следова-

тельно, при увеличении *

ГГ  достигается 

эффект, сравнимый с прикрытием дросселя, 

установленного за компрессором. Его при-

нято интерпретировать как тепловое дрос-

селирование компрессора. 

Физическая причина дросселирую-

щего воздействия на компрессор при по-

вышении *

ГГ  в том, что из-за увеличения 

температуры газа перед турбиной умень-

шается плотность газа в критическом сече-

нии СА. Это приводит к уменьшению рас-

хода газа, пропускаемого турбиной, по сравнению с расходом воздуха, проходя-

щим через компрессор. Нарушается баланс расходов. Но повышение *

ГГ  приво-

дит, как видно из (2.3), к возрастанию *

к в( )q  и повышению вследствие этого *

к , 

а соответственно давления и плотности газа в критическом сечении соплового ап-

парата турбины. Баланс расходов восстанавливается. 

2. Баланс работ компрессора и турбины составляется из того условия, что 

мощность турбины Nт равна мощности компрессора Nк и мощности Nотб, отбирае-

мой от вала двигателя для вспомогательных целей (рис. 2.4). Тогда Nт = Nк + Nотб = 

Nк(1 + nотб), где nотб = Nотб/Nк – относительная доля мощности, отбираемой от тур-

бины. Она мала и обычно не превышает 0,5…1,0% от Nт. Переходя от мощностей 

к работам и учитывая условие (2.2), получим     Lк = т

отб1

а
L

n
= а1 Lт, где а1 – коэф-

фициент, учитывающий gохл, gотб; nотб и gт. Заменим входящие сюда работы Lк и Lт 

их выражениями через параметры газового потока 
*

* к
к р в *

к

1e
L с Т = а1 Lт = а1 ср г 

* *

г т*

т

1
1Т

e
.                       (2.4) 

Уравнение баланса работ компрессора и турбины (2.4) при *

т = const и  

 
Рис. 2.5. Рабочие линии на 

характеристике компрессора 

при различных Δ*гг 
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*

т = const приводится к виду 
*

к

*

к

1e
= В

*

г

*

в

Т

Т
                                              (2.5) 

В уравнении (2.5)  коэффициент В, равный В = 
1 р г

р

а с

с

*

т*

т

1
1

e
, сохраняется 

неизменным (В = const). Поскольку В = const, температура газа перед турбиной 
*

гТ  в любых условиях полета пропорциональна работе компрессора Lк, так как 

согласно (2.4) при этом условии: 
*

гТ = const Lк.                                               (2.6) 
 

2.4. Рабочие линии на характеристике компрессора  

одновального газогенератора 

При совместной работе элементов одновальных ТРД на установившихся 

режимах должны одновременно удовлетворяться как условие равенства расходов 

(2.3), так и условие равенства работ (2.5). Решая их совместно, получим  
* *

к к

*

в к

1

( )

e
C

q
.                                          (2.7) 

Выражение (2.7) является уравнением совместных режимов работы ком-

прессора, камеры сгорания и турбины одновального ТРД и одновального ГГ в 

ГТД любой схемы при условии *

т = const. В него входят только величины, харак-

теризующие режим работы компрессора. Константа С = А В  находится по пара-

метрам компрессора в расчетной точке «р» его характеристики (рис. 2.5).  

Если имеется характеристика компрессора одновального ГГ и на ней за-

дана одна исходная точка, то, используя уравнение (2.7), можно на этой харак-

теристике построить линию совместных 

режимов работы компрессора и турбины 

при условии *

т = const, т.е. рабочую ли-

нию. Она определяется как геометриче-

ское место точек на характеристике 

компрессора, удовлетворяющих уравне-

нию (2.7). Значит, для каждого значения 

nпр на характеристике компрессора при 

найденной С можно определить такие 

значения *

к  и q( в), которые удовлетво-

ряют уравнению (2.7).  

Важнейшим свойством рабочей 

линии на характеристике компрессо-

ра одновального ГГ, соответствую-

щей условию *

т = const, является неза-

висимость ее положения от схемы 

двигателя, в котором данный ГГ 

 
Рис. 2.6. Изменение относительных  

параметров компрессора вдоль 

рабочей линии в зависимости от прn  
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установлен. Она определяется только выбором исходной точки на характери-

стике компрессора и не изменяет своего расположения при любых изменени-

ях атмосферных условий, скорости, высоты полета и частоты вращения 

ротора двигателя. Изменение указанных условий влияет только на распо-

ложение рабочей точки на рабочей линии. Следовательно, рабочая линия на 

характеристике компрессора ГГ при принятых условиях является един-

ственной. Поэтому для дальнейших расчетов характеристик двигателя доста-

точно знать изменение параметров компрессора только вдоль рабочей линии в 

функции от приведенной частоты вращения, как показано на рис. 2.6. 

 

2.5. Критериальные характеристики одновальных газогенераторов 

Критериальными характеристиками ГГ будем называть зависимо-

сти его основных безразмерных параметров от критериальных парамет-

ров, однозначно определяющих режим работы ГГ. Критериальным парамет-

ром для ГГ является приведенная частота вращения nпр (если *

т = const). 

Преимущество критериальных характеристик ГГ состоит в том, что они 

для геометрически подобных ГГ сохраняются неизменными, а поэтому мо-

гут быть использованы в двигателях других типов и других схем при соблюде-

нии условий равенства их расчетных параметров. 

Зная все параметры компрессора вдоль рабочей линии, полученной из 

условий совместной работы элементов ГГ, можно построить характеристики ГГ 

в критериальной форме. 

Основные параметры ГГ выражаются через параметры компрессора и 

турбины следующим образом.  

Степень повышения давления в ГГ определяется из условия 
*

* т
ГГ *

в

р

р
=

* * *

т г к

* * *

г к в

р р р

р р р
=

*

к.с к

*

т

.                                 (2.8) 

Степень повышения температуры в ГГ равна 
*

* т
ГГ *

в

Т

Т
=

* *

т г

* *

г в

Т Т

Т Т
=

*

ГГ

*

т

.                                   (2.9) 

Величины * * *

т г тр р  и * * *

т г тТ Т  в формулах (2.8) и (2.9) находятся по дан-

ным расчетного режима работы турбины. 

Рассмотрим однопараметрические характеристики одновальных ГГ. 

Из формул (2.8) и (2.9) следует, что при *

т = const 
k-1

* k
* * * * * к
ГГ к ГГ ГГ ГГ *

к

π 1
const ; const ; Δ =const

η
.               (2.10) 

Тогда изменение рассматриваемых параметров ГГ при *

т = const зависит 
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только от изменения параметров компрессора в соответствующих точках его ра-

бочей линии. Но поскольку параметры компрессора вдоль заданной рабочей ли-

нии однозначно определяются величиной nпр ротора ГГ, то зависимости безраз-

мерных величин *

ГГ , *

ГГ  и *

ГГ  в функции от nпр являются критериальными ха-

рактеристиками ГГ. Они справедливы для заданного ГГ при любых условиях 

на входе. При этом величина nпр мо-

жет быть определена как 
*

пр вГГ288n n Т  или как 

* *

пр в.р вГГn n Т Т , где *

в.рТ  – значение 

температуры на входе в ГГ на рас-

четном режиме. Вместо nпр может 

рассматриваться относительная вели-

чина пр пр пр.рn n n . 

Параметрами ГГ являются также ве-

личины приведенных расходов воз-

духа и топлива:   Gв.пр = Gв

* *
в.р в

* *

в в.р

р Т

р Т
,     

Gт.пр = Gт

* *

в.р в.р

* *

в в

р Т

р Т
, где *

в.рр  и *

в.рТ  – 

давление и температура заторможенного потока воздуха на входе в ГГ в расчет-

ных условиях. 

На рис. 2.7 представлены относительные критериальные характери-

стики одновального ГГ. Все параметры ГГ отнесены к их значениям на расчет-

ном режиме работы двигателя, например, = .  

Управление режимами работы ГГ достигается изменением подачи топли-

ва в камеру сгорания. Этим осуществляется управляющее воздействие на темпе-

ратуру газа перед турбиной, что приводит к изменению n, а следовательно, и nпр. 

По полученному значению nпр (или ) однозначно определяются все остальные 

параметры ГГ по его характеристикам (рис. 2.7). 

 

2.6. Программы управления одновальных ГГ и одновальных ТРД,  

управляемых по одному параметру 
Рассогласование ступеней компрессора в одновальном ГГ (и одноваль-

ном ТРД). При снижении прn  коэффициенты расхода на первых ступенях умень-

шаются, а на последних ступенях возрастают. Уменьшение  на первых ступенях 

приводит к увеличению углов атаки, повышению напорности этих ступеней и от-
носительной работы, требуемой для их вращения. Первые ступени в этих услови-
ях как бы «затяжеляются». Вместе с тем у них снижаются КПД и запас устой-
чивости. Последние ступени вследствие увеличения ас  переходят на работу с по-

ниженными углами атаки. В результате этого снижается их напорность и КПД, а 

*

к

* *

к к.р

прn

ас

 
 

Рис. 2.7. Характеристики одновального ГГ 
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также относительная работа, требуемая для их 
вращения, поэтому они «облегчаются».  

Пояснение к вопросу рассогласования 
ступеней компрессоров одновальных ТРД с 

различными *

к.р  при *

т = const дает рис. 2.8. На 

нем изображены три компрессора, имеющие 

различные *

к.р , и соответственно разное число 

ступеней. Изменение режима работы ступеней 
характеризуется величинами углов атаки i в 
отдельных ступенях и следовательно значени-

ями i отклонения угла атаки от расчетной ве-
личины, если на расчетном режиме принимать 
i ≈ 0. У ступеней, которые переходят на повы-

шенные углы атаки («затяжеляются») i > 0, а 
у тех ступеней, которые переходят на пони-

женные углы атаки («облегчаются») i <0. Как 

видно из рис. 2.8, при *

к.р =4 в данном примере 

облегчаются все три ступени. С увеличением 
*

к.р  картина меняется. При *

к.р = 7 из 5 ступеней 

2 «затяжеляются» и 3 «облегчаются», но в 

меньшей степени. При *

к.р = 10 из 7 ступеней 5 

«затяжеляются» и только 2 «облегчаются». 
Программы управления одновальных ГГ и одновальных ТРД. 

Управление режимами работы одновальных ТРД при *

т = const может осу-

ществляться посредством изменения расхода топлива Gт. Это характерно для 

одновальных ГГ двухконтурных, турбовальных и турбовинтовых двигате-
лей, что будет играть важную роль при изучении их характеристик. 

При *

т = const одновальный ТРД имеет только один независимый управ-

ляемый параметр. Это может быть частота вращения ротора n; температура газа 
перед турбиной *

гТ ; приведенная частота вращения ротора nпр и др. 

Управление тем или иным выбранным управляемым параметром обеспечи-
вается единственным управляющим фактором – расходом топлива Gт. За счет из-
менения Gт осуществляется управляющее воздействие на двигатель. Кроме расхо-
да топлива на режим работы двигателя и его ГГ могут влиять внешние условия – 
скорость и высота полета, а также параметры окружающей атмосферы через из-
менение температуры воздуха на входе в двигатель. Поэтому программы управ-
ления ГТД принято изображать в виде зависимостей управляемых парамет-
ров от температуры заторможенного потока воздуха на входе в двигатель *

вТ  

(или на входе в ГГ – *

в ГГТ ) при заданном положении РУД. 

Если задать закон изменения одного из управляемых параметров от *

вТ , то 

изменение остальных параметров определится однозначно и может быть найдено 
по обобщенным характеристикам ГГ. Это вытекает из того, что задание *

вТ  и лю-

 
Рис. 2.8. Рассогласования сту-

пеней при прn <1,0 для компрес-

соров, имеющих различные *

к.р  
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бого из перечисленных управляемых параметров однозначно определяет режим 

работы ГГ (через прn  либо через *

ГГ ). Тогда все его остальные безразмерные пара-

метры находятся по характеристике ГГ (рис. 2.7). 
Простейшими программами управления одновального ТРД являются такие, 

при которых один из управляемых параметров в определенном диапазоне измене-

ния температуры *

вТ  ( *

в ГГТ ) поддерживается постоянным (стабилизируется). Рас-

смотрим основные из них. 

Программа управления n = const сопровождается изменением nпр; 
*

гТ ; Ку и 

др. величин в зависимости от температуры *

вТ , а характер их изменения зависит от 
*

к.р . С ростом *

вТ  при n = const уменьшается nпр. Рабочая точка на характеристике 

компрессора перемещается по рабочей линии вниз. Каждому значению прn  при за-

данной величине *

к.р  по характеристике ГГ может быть найдена величина          
*

ГГ = *

ГГ  и соответствующее ей значение температуры *

гТ . Полученные таким 

способом зависимости *

гТ  в функции *

вТ  и *

к.р  при n = const приведены на рис. 2.9. 

 

  
Рис. 2.9. Зависимость *

гТ   

одновального ГГ от *

вТ  при n= const 

Рис. 2.10. Зависимость n   

одновального ГГ от *

вТ  при *

гТ = const 

 

Как видно, при низких значениях *

к.р  температура *

гТ  уменьшается при уве-

личении *

вТ  (это объясняется «облегчением» компрессора). При высоких *

к.р  тем-

пература *

гТ  увеличивается при повышении *

вТ  (компрессор «затяжеляется»).  

Рассмотренные зависимости позволяют установить области режимов (по *

вТ  

и соответствующим им условиям полета), где температура *

гТ  может превысить 

максимально допустимые значения в целях введения ограничения по *

гТ ≤ *

г maxТ . 

Программа управления *

гТ = const сопровождается изменением n и nпр. Ха-

рактер изменения n  от *

вТ  при *

гТ = const для ТРД с нерегулируемыми компрессора-

ми показан на рис. 2.10 сплошными линиями. При низких значениях *

к.р  n  увели-

чивается с ростом *

вТ , что объясняется «облегчением» компрессора и раскруткой 
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ротора ГГ. При высоких *

к.р  компрессор «затяжеляется», а n  уменьшается с ростом 
*

вТ . «Затяжеление» у нерегулируемых компрессоров наблюдается при *

к.р > 6…7. Но  

при регулировании компрессора поворотом лопаток НА группы первых ступеней 
степень их «затяжеления» снижается (штриховые линии на рис. 2.10). 

Может возникнуть необходимость ограничения максимальной величины 

n по условиям прочности. Как видно, при малых значениях *

к.р  это ограниче-

ние достигается в области высоких *

вТ , т.е при больших скоростях полета.  

Программа управления nпр=const соответствует условию подобия режи-
мов работы ТРД. При этом в области nпр = const обеспечивается постоянство 
всех безразмерных параметров ГГ. Температура *

гТ  и n при увеличении *

вТ  воз-

растают и находятся исходя из условий: *

гТ = const *

вТ ; n = const *

вТ . Запас устой-

чивости компрессора сохраняется неизменным, поэтому программа управления 

nпр = const применяется для предотвращения снижения Ку ниже Ку.min при 
низких значениях температур *

вТ . 

Программы управления одновального ГГ с учетом эксплуатационных 
ограничений по условиям прочности (n ≤ nmax или *

гТ ≤ *

г.maxТ ) и газодинамической 

устойчивости ( Ку ≥ Ку.min) определяются по характеристикам ГГ при из-

вестных значениях ограничиваемых величин nmax , 
*

г.maxТ  и Ку.min. 

Характерные программы управления одновального ГГ для случая        
*

т = const, полученные с учетом эксплуатационных ограничений для «затяже-

ляющегося» (а) и «облегчающегося» (б) компрессоров, представлены на       

рис. 2.11. Случай (а) соответствует *

к.р = 10 (он характерен для ГГ ТРДД). Слу-

чай (б) соответствует *

к.р = 4 (он характерен для ГГ высокого давления двух-

вальных ТРД). Основной диапазон режимов работы ГГ на рис. 2.11 соответ-
ствует области II. 

При *

к.р = 10 в области II принята программа управления n = nmax = const. По-

скольку компрессор при *

к.р = 10 является «затяжеляющимся», температура *

гТ  при 

увеличении *

вТ  повышается. При *

в 2Т  она достигает *

г.maxТ  и далее в области III под-

держивается программа управления *

г.maxТ = const. При уменьшении температуры *

вТ  

приведенная частота вращения повышается и при *

в1Т  наступает ограничение по 

nпр.max. В области I, где *

вТ < *

в1Т , поддерживается условие nпр = const. Здесь вследствие 

подобия режимов работы ГГ *

гТ = const *

вТ ; n = const *

вТ  и Ку = Ку.min = const. Сле-

довательно, при рассмотренной комбинированной программе управления двига-
тель все время работает на предельных режимах: в области I – с минимально допу-
стимым запасом устойчивости; в области II – при n = nmax = const; в области III – при 

*

гТ = *

г.maxТ = const. При величине *

к.р = 4 (рис. 2.11б) в области II принята программа 

управления *

гТ = const. При «облегчающемся» компрессоре здесь с увеличением 

температуры *

в ГГТ  на входе в ГГ ВД происходит «раскрутка» ротора ГГ. При *

в ГГ 2Т  

достигается ограничение по nВД = nВД.max, а при *

в ГГ1Т  – по nВД.пр.max. 
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Рис. 2.11. Комбинированная программа управления одновального ГГ  

при «затяжеляющемся» (а) и «облегчающемся» (б) компрессорах 
 

Глава 3. Совместная работа элементов и программы управления  

двухконтурных двигателей 
 

В двухконтурных турбореактивных двигателях (ТРДД) поступающий 

воздух разделяется на два контура: внутренний и наружный.  

Термодинамический цикл в ТРДД реализуется во внутреннем контуре. 

Одна часть работы цикла этого контура затрачивается на создание его соб-

ственной тяги, а другая передается вентилятору для сжатия воздуха в наружном 

контуре с целью увеличения тяги по сравнению с одноконтурным ТРД. Присо-

единение к внутреннему контуру дополнительной массы воздуха наружного 

контура с передачей ему части работы цикла внутреннего контура позволяет 

увеличить тягу и уменьшить удельный расход топлива ТРДД по сравнению с 

исходным ТРД (при одинаковых цL  и вG  ГГ) за счет получения более высоких 

значений ηтяг из-за снижения скоростей истечения газа из сопел контуров.  

Для дозвуковых пассажирских и транспортных самолетов применя-

ются ТРДД с высокими (m = 4…6) степенями двухконтурности. Их выпол-

няют как с раздельными контурами, так и со смешением потоков. 

 

3.1. Совместная работа элементов ТРДДсм 

Основным функциональным модулем ТРДДсм (рис. 3.1) является газогене-

ратор (ГГ) – это группа элементов, расположенных между сечениями «вВД-вВД»  

и «ТВД-ТВД». Условия сов-

местной работы элементов 

ГГ для ТРДДсм не отлича-

ются от ТРД. Но, помимо 

ГГ, ТРДДсм содержит груп-

пу элементов, расположен-

ных между сечением «в-в» 

на входе в двигатель и кри-

 
Рис. 3.1. Схема двухконтурного двигателя  

со смешением потоков (ТРДДсм) 
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тическим сечением сопла «кр-кр»,  турбокомпрессорный модуль (ТКМ). ТКМ 

помимо ГГ включает в себя турбовентилятор и камеру смешения с докрити-

ческой частью реактивного сопла, т.е. по существу весь двигатель. 

Условиями совместной работы газогенератора, турбовентилятора и 

камеры смешения ТРДДсм являются: 

1.  Баланс расходов рабочего тела для характерных сечений проточной 

части ТКМ. 

2.  Равенство мощностей КНД и ТНД. 

3.  Равенство статических давлений газовых потоков внутреннего и 

наружного контуров на входе в камеру смешения. 

1. Из условия баланса расходов через сечение II -II наружного контура и 

сечение вВД – вВД можно получить выражение для степени двухконтурности 

вII вВДm G G . Если расход воздуха через наружный контур определить по сече-

нию II-II на входе в камеру смешения, то, учитывая, что II II вВДр р  и II вВДT T  

(рис. 3.1), получим     вВД II
вII в II II

в ВД

( )
р

G m q F
T

.     Расход воздуха на входе в КВД 

равен     .     В результате для степени двухконтурности 

ТРДДсм получим следующее выражение: 

II II II

в ВД вВД

( )

( )

q F
m

q F
.                                          (3.1) 

Как видно, m ТРДДсм зависит от относительных плотностей тока на вхо-

де в камеру смешения (по наружному контуру) и на входе в КВД (по внутрен-

нему контуру), т.е. от соотношения пропускных способностей контуров. Вели-

чина в ВД( )q  является функцией только ВДпрn  и при снижении ВДпрn  уменьшается. 

Если приближенно принять, что const)II(λq , то из (3.1) следует, что при сниже-

нии ВДпрn , а значит и НДпрn , степень двухконтурности будет возрастать. 

Возрастание m при снижении НДпрn  у ТРДДсм приводит к тому, что при 

Fкр = const величина т  не сохраняется постоянной (как у ТРД), а уменьшается. 

Физически это объясняется тем, что в результате относительного увеличения 

расхода воздуха, поступающего через наружный контур, происходит перепол-

нение камеры смешения воздухом. Это приводит к возрастанию противодавле-

ния за турбиной, что и вызывает снижение тНД , а соответственно, и т .  

2. Условие равенства мощностей КНД и ТНД означает, что 

в КНД Т вВД ТНД(1 )G L g G L . 

В развернутом виде это уравнение записывается следующим образом: 

р в кНД Т p.г тВД тНД(1 ) (1 )m с T l g с T l ,                             (3.2) 

*

вВД

вВД в в ВД вВД

вВД

( )
р

G m q F
T
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где тНД тНД тНД1 1l e . Учитывая, что 
тВД тВД вВД

ГГ кНД

в вВД в

T T T

T T T
, получаем 

р.г тНД
т ГГ кНД

р кНД

1 (1 )
с l

m g
с l

,                               (3.3) 

где *

кНД

*

кНДкНД /)1(el  и тНД тНД тНД1 1l e  – параметры работы КНД и ТНД. 

Формула (3.3) устанавливает связь степени двухконтурности m  с пара-

метрами ГГ, КНД и ТНД. 

Температура газа перед турбиной определяется из условий совместной 

работы КВД и ТВД по значению ГГ , причем при тВД const  
*

кВД

*

кВД*

ГГ

1
const

e
. 

Следовательно, совместная работа КНД и ТНД влияет на ГГ  только через 

режим работы КНД за счет того, что в нем осуществляется предварительный по-

догрев воздуха перед КВД, а это приводит к изменению вВДТ , ВДпрn  и соответствен-

но *

кВД

*

кВД /)1(e . 

3. Условие равенства статических давлений на входе в камеру смешения 

I IIp p  установлено опытным путем. Если принять допущение о том, что затур-

бинный диффузор является элементом турбины низкого давления, то условие ра-

венства статических давлений записывается как тНД IIp p , где тНДp  – статическое 

давление за диффузором ТНД. 

Но поскольку давление тНДp  связано с давлением тНДp  соотношением 

тНД тНД тНД( )p p ,                                        (3.4) 

а давление IIp  может быть записано в виде 

II II II вВД II II( ) ( )p p p ,                                (3.5) 

то условие тНД IIp p  согласно (3.4) и (3.5) будет иметь следующий вид 

тНД тНД вВД II II( ) ( )p p . 

Далее, учитывая, что тВД

тНД

тНД

p
p  и 

тВД

вВД *

ГГ

p
p , получим  

ГГ тНД
тНД

II II

( )

( )
.                                (3.6) 

Уравнение (3.6) устанавливает взаимосвязь параметров ГГ, ТНД и каме-

ры смешения через λтНД = λI и λII.  

Для получения полной системы уравнений, определяющей взаимосвязь 

параметров ТРДДсм, нужно к системе уравнений (3.1)…(3.6) добавить зависи-

мости, устанавливаемые характеристиками всех элементов, входящих в состав 

двигателя. Характеристики этих элементов задаются графически или в форме 

полиномов. 

Характеристики ГГ, определяемые при условии тВД =const, задаются в 
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виде зависимостей ГГ , ГГ , ГГ , в.пр.ГГG , т.пр.ГГG  от НДпрn  (рис. 3.2). 

 

 

     

 
 

Рис. 3.2. Характеристики 

газогенератора 

 

      

Рис. 3.3. Характеристика КНД 

 

Характеристики компрессора низкого давления (вентилятора) представ-

ляются в обычных координатах (рис. 3.3). 

Приведенная частота вращения РВД (ротора ГГ) при этом должна опреде-

ляться с учетом подогрева воздуха в КНД из соотношения 

вВД 0
ВДпр ВД

вВД

T
n n

T

,                                            (3.7) 

где вВД 0T – температура воздуха на входе в КВД на расчетном режиме двигателя. 

 

 
 

Рис. 3.4. Характеристика двухступенчатой 

турбины низкого давления двухконтурного 

двигателя Spay  

Рис. 3.5. Рабочие линии на 

характеристике камеры 

смешения 

 

Характеристики турбины низкого давления задают в виде зависимостей 
*
т  от *

т  и от параметра частоты вращения *
г/zn n T (рис. 3.4). 
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Характеристики камеры смешения представляются в виде зависимостей 

I, II и см от приведенной степени двухконтурности (рис. 3.5). По ним удобно 

анализировать условия совместной работы камеры смешения, турбины и реактив-

ного сопла в ТРДДсм. Рассмотрим этот вопрос подробнее. 

Условием совместной работы камеры смешения, турбины и реактивного 

сопла является равенство расхода газа на выходе из камеры смешения расходу 

газа через критическое сечение реактивного сопла. 

У ТРДДсм при  . В данном случае равенство расходов 

газа для сечений см-см и кр-кр (рис. 3.1) выражается следующим образом  

. 

Учитывая, что *
смT = *

крT , и принимая * *
см кр/ 1,0p p , получаем 

. 

Как видно, при сверхкритических перепадах давлений в реактивном сопле 

(когда кр 1) условию кр constF  соответствует условие .  

На рис. 3.5 дан фрагмент характеристики камеры смешения с нанесенной на 

нее рабочей линией, соответствующей условию  и проходящей через 

расчетную точку р. Как видно, с ростом приведенной степени двухконтурности

 величина  снижается, а II увеличивается. Уменьшение  приводит к сни-

жению приведенной скорости т  за турбиной, величины *
тНД , а значит, и *

т .  

Таким образом, система уравнений (3.1) - (3.6) и зависимости, устанавли-

ваемые характеристиками всех элементов, входящих в состав двигателя, опре-

деляют систему уравнений, связывающую между собой параметры ТРДДсм. 

Количество неизвестных независимых безразмерных параметров в этой системе 

уравнений получается большим числа независимых уравнений. Эти избыточ-

ные переменные являются управляемыми параметрами. 

Управление режимами ТРДДсм может осуществляться по одному, двум 

и большему числу параметров. Число управляемых параметров определяется 

числом независимых управляемых факторов. Управляющими факторами для 

ТРДДсм являются: расход топлива тG , углы установки лопаток НА НА i , пло-

щадь смесителя Fсм и др. У существующих ТРДДсм углы НА i  задаются в функ-

ции от НДпрn , и тогда НА i  не является независимым управляющим фактором; 

площадь Fсм у большинства ТРДДсм, как правило, не регулируется. Значит, 

управление ТРДДсм осуществляется только по одному параметру – Gт.  

 

3.2. Рабочие линии на характеристике КНД  

и влияние на них  различных факторов 

Если в ТРДДсм Fкр=const, то на расположение рабочей линии на характерис- 

кр constF
*
т const

кр
см кр

см

( ) ( )
F

q q
F

см const

см const

прm I I
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тике КНД может влиять выбор расчетных параметров элементов двигателя: 

 расчетной величины площади критического сечения сопла Fкр.р; 

 степени двухконтурности 0m ; 

 напорности КВД, характеризуемой величиной кВД.р . 

Изменяя Fкр.р, можно смещать рабочую линию на характеристике КНД   

(рис. 3.6) и тем самым влиять на взаимосвязь параметров ТРДДсм и на протекание 

его тягово-экономических характеристик. Рабочая линия на характеристике КВД 

при этом остается неизменной, если тВД const . У ТРДДсм при увеличении площа-

ди Fкр.р преобладающее влияние имеет раздросселирование КНД, возрастание при-

веденной скорости II  и увеличение степени двухконтурности. Это, несмотря на 

уменьшение скольжения роторов S , вызывает смещение рабочей линии на харак-

теристике КНД в сторону удаления от границы устойчивых режимов при высоких 

значениях НДпрn  (рис. 3.6). Но при низких 

значениях НДпрn  рабочая линия смещается в 

меньшей степени. Это объясняется замедле-

нием, а затем прекращением роста II  и m , 

если наступает запирание камеры смешения 

по наружному контуру ( II 1,0 ). С этого 

момента прекращается увеличение m  при 

возрастании площади Fкр, и под воздействи-

ем уменьшения S рабочая линия уже смеща-

ется к границе устойчивых режимов. 

Чем выше расчетная величина 0m , 

тем значительнее рабочая линия удаляется 

от границы устойчивых режимов работы 

при пониженных значениях НДпрn , как пока-

зано на рис. 3.7а. Влияние m можно объяс-

нить, если составить уравнение неразрыв-

ности для сечения на выходе из КНД и на 

входе в КВД. В этом случае 

q( кНД) = (1+m)q( вВД) const.                                      (3.8) 

В формуле (3.8) величина (1+m) повышается при снижении НДпрn  и тем зна-

чительнее, чем выше 0m . Это и приводит к более интенсивному увеличению 

q( кНД) и раздросселированию КНД.  

Увеличение кВД 0  приводит к более интенсивному снижению q( вВД) КВД 

при уменьшении ВД прn  (рис. 3.7в). По этой причине КВД оказывает более сильное 

дросселирующее влияние на поток воздуха, протекающий через КНД. Это вызы-

вает приближение рабочей линии на характеристике КНД к границе его устойчи-

вой работы при уменьшении НДпрn  (рис. 3.7б). 

 
Рис. 3.6. Влияние площади Fкр на 

расположение рабочих линий на 

характеристике КНД 
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а)                                 б) 

 
в) 

Рис. 3.7. Влияние m0 и *

кВД 0  на расположение рабочих линий 

на характеристике КНД и q( вВД) вдоль рабочих линий при *

т = const 

 

3.3. Формирование программ управления ТРДДсм 

Программа управления влияет на протекание характеристик двигате-

ля. Важными являются режимы, на которых от двигателя требуется высокая тяга 

и высокая экономичность на крейсерских режимах полета. Другим важным тре-

бованием к программе управления двигателя является обеспечение эксплуата-

ционных ограничений. Оно сводится к недопущению механических и тепло-

вых перегрузок элементов конструкции двигателя и к предотвращению не-

устойчивых режимов работы каскадов компрессора. 

Прочностные ограничения вводятся из условия сохранения допустимых 

запасов прочности в элементах конструкции. Характерным для всех ГТД явля-

ется ограничение максимально допустимых частот вращения роторов nmax, а 

также максимально допустимой температуры газа перед турбиной г.maxT . 

Ограничения по запасу устойчивости каскадов компрессора вводятся в 

тех случаях, когда величина запаса устойчивости Ку одного из каскадов прибли-

жается к минимально допустимому значению. У ТРДДсм при снижении приве-

денных частот вращения каскадов компрессоров в условиях их реального регули-

рования величины Ку.ВД и Ку.НД обычно повышаются и ограничений по запасу 

устойчивости вводить не требуется. Ограничение по Ку.min у этих двигателей, 

как правило, наступает в области режимов, где прn  каскадов компрессора до-

стигают величин более 100% и дальнейшее повышение прn  уже недопустимо. 

Тогда ограничиваемыми параметрами являются величины НД.пр.maxn  или ВД пр.maxn . 

Способ определения допустимого значения Ку.доп КВД показан на рис. 3.8. 

Как видно, в расчетной точке «р» (при ВД прn = 1,0) величина Ку.р составляет 15%. 

Но при ВД.прn = 1,05 (точка 1) запас устойчивости снижается до минимально допу-

стимого значения, которое в данном примере принято равным 10%. Величине 

ВД пр.maxn = 1,05 соответствует вполне определенная величина НДпр.maxn , которая и 
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принимается в качестве предельно-

допустимой. У ТРДДсм между рабо-

чими точками на рабочих линиях 

КНД и КВД устанавливается одно-

значная связь, и значению ВД пр.maxn  

однозначно соответствует опреде-

ленная величина НД пр.maxn . Поэтому 

независимо от того, какой каскад 

вызывает необходимость ограни-

чения пр.maxn , это ограничение вво-

дится, исходя из условия 

. 

Если для двигателя установлены величины основных ограничиваемых па-

раметров, то может быть определена (сформирована) программа управления на 

режимах ограничения. Переход на повышенные режимы работы двигателя свя-

зан с одновременным увеличением температуры гT , а также физических и приве-

денных частот вращения роторов.  

Режимами ограничения являются такие режимы, при которых какой-

либо из ограничиваемых параметров достигает предельно допустимого зна-

чения. В условиях ограничения двигатель работает на максимальном режиме. 

Формирование программы управления для максимального режима рас-

смотрим при условии, что система управления двигателем обеспечивает задан-

ное расположение рабочей линии на характеристике КНД и свободным являет-

ся только один управляющий фактор – расход топлива Gт. В этом случае в ка-

честве управляемого может быть принят только один какой-либо параметр. Им 

может быть НДn , ВДn , гT , НДпрn . Задание закона изменения одного из этих пара-

метров однозначно определяет изменение всех остальных параметров. 

Программы управления изображают в виде зависимостей управляемых 

параметров от температуры в НT T , которая характеризует влияние на двига-

тель внешних условий. Изменение условий полета (МН и Н) или атмосферных 

условий (рН, ТН) изменяет температуру вT  на входе в двигатель, а значит НДпрn  и 

ВДпрn . Поэтому изменяются кНД ; кВД ; тНД ; гT ; 
II I m T T ; I ; II ,… и параметры 

ТКМ ( ТКМ ; ТКМ ; ТКМ ; m ; в.прG ; т.прG ,…).  

При каждом заданном значении температуры вT на предельных режимах-

можно вводить ограничение только на один какой-либо параметр. 

Формирование программы управления на предельных режимах сводит-

ся к выявлению на этих режимах ограничиваемых параметров в зависимости от 

температуры вT . Вначале назначают, исходя из газодинамических и прочност-

ных расчетов, предельные значения ограничиваемых параметров. Они могут 

быть либо постоянными величинами (при любых условиях полета)  

НДпр.max constn

 
Рис. 3.8. К определению ограничения 

по Ку.min 
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НДпр.max constn ; НД max constn ; ВД max constn ; г.max constT ,                  (3.9) 

либо величинами, зависящими от температуры вT . 

Зная требуемое изменение ограничиваемых параметров по температуре 

вT  и имея взаимосвязь их с остальными параметрами, устанавливаемую харак-

теристиками ТКМ, находят значения параметров НД пр огр( )n , при которых может 

наступать каждое из рассмотренных ограничений. 

Для каждого ограничиваемого параметра величина НД пр огр( )n  имеет 

свою функциональную зависимость от температуры вT . Все параметры 

ТКМ взаимосвязаны таким образом, что задание какого-либо одного из ограни-

чиваемых параметров позволяет определить все остальные – в том числе значе-

ния НД пр огр( )n , соответствующие этому ограничиваемому параметру. 

Технология определения этих зависимостей для различных ограничений 

состоит в следующем: 

1. Для ограничения по НД пр.maxn  эта зависимость, очевидно, имеет вид: 

НДпр огр 1 в( ) ( ) constn f T . 

2. Зависимость НД пр огр( )n  для ограничения по НД maxn  определяется из соотно-

шения 
НД пр огр НД max в( ) 288n n T . Подставляя в эту формулу величину НД maxn   и    

варьируя температурой вT , получаем искомую функцию 
НДпр огр 2 в( ) ( )n f T . 

3. Величины НД пр огр( )n  для ограничения по г.maxT  определяются через параметр 

ТКМ г.max вТ Т . По этим величинам, найденным при различных значениях темпе-

ратуры вT , с помощью характеристики ТКМ определяется зависимость 

НДпр огр 3 в( ) ( )n f T  для предельных режимов по г.maxT . 

4. Зависимость НДпр огр 4 в( ) ( )n f T  для ограничения по ВД maxn  определяется по 

формуле (3.7), по которой вВД0

ВДпр огр ВД max

в кНД

( )
T

n n
T

, а переход к НД пр огр( )n  осуществля-

ется с использованием зависимости НДпр ВД пр( )n f n , взятой из характеристик ТКМ. 

Характер зависимостей НД пр огр( )n  от вT  при рассматриваемых ограничениях 

показан на рис. 3.9. 

Из четырех рассмотренных управляемых параметров ( НДn , ВДn , гT , НДпрn ) в 

однопараметрической системе управления двухвального ТРДДсм при стабили-

зации одного из них остальные изменяются, причем это изменение однозначно 

определяется температурой вT  на входе в двигатель либо величиной НДпрn . 

Определив значения НД пр огр( )n  для каждого из рассматриваемых ограничива-

емых величин, строят графики зависимостей этих величин от вT . Вследствие раз-

личного наклона указанных кривых они между собой пересекаются (рис. 3.9).  
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Рис. 3.9. Определение линии 

предельных режимов 

 

 

Рис. 3.10. Комбинированная программа 

управления ТРДДсм 

 

Огибающая этого семейства кривых снизу, именуемая линией предельных 

режимов (ЛПР), дает комбинированную программу управления двигателя при за-

данных ограничениях. Как видно, в каждом диапазоне температур вT  (между верти-

кальными штриховыми линиями) действует свое какое-либо ограничение. Точки из-

лома указанной линии предельных режимов соответствуют переходу от одного 

ограничения к другому. Зная, что в диапазоне возможного изменения температуры 

вT  какой-то из параметров выходит на ограничение, находят изменение всех осталь-

ных управляемых параметров от температуры вT . 

На рис. 3.10 в качестве примера изображена комбинированная программа 

управления ТРДДсм на предельных режимах, имеющая четыре участка:  

I – nНД.пр.max = const;     II – nНД.max = const;    III – г maxT = const;    IV – nВД. max = const. 

На участке I при низких значениях температур вT  ограничиваемым пара-

метром является НД пр.maxn , причем условию nНД.пр = const соответствует               

nВД.пр = const. Поэтому соблюдается подобие режимов ТКМ. В этом случае с ро-

стом температуры 
в

T , как указывалось, nНД и nВД увеличиваются пропорциональ-

но 
вT , а температура гT  изменяется пропорционально вT . Такое управление 

обеспечивает постоянство величин Ку.ВД и Ку.НД.  

На участке II достигается ограничение по НД maxn , причем поддержание 

nНД.max = const требует увеличения температуры гT , что вызывает автоматиче-

скую «температурную раскрутку» РВД при увеличении температуры T *

в .  

Физические причины появления «температурной раскрутки» РВД, т.е. 

возрастания гT  и ВДn  при nНД = const и увеличении вT  связано с особенностями рас-

согласования ступеней каскадов компрессора. Увеличение температуры вT  на вхо-

де в компрессор вызывает уменьшение приведенных частот вращения и степеней 

повышения давления обоих каскадов. Поэтому первые ступени переходят на по-
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вышенные углы атаки, они «затяжеляются», а последние ступени переходят на по-

ниженные углы атаки, они «облегчаются». У современных ТРДДсм «затяжеляют-

ся» все ступени КНД и часть первых ступеней КВД, а «облегчаются» последние 

ступени КВД. Следовательно, для поддержания nНД = const, поскольку КНД «затя-

желяется», нужно повышать температуру гT . Это и является причиной возрастания 

nВД, т.е. «температурной раскрутки» РВД. «Затяжелению» РНД с увеличением вT  у 

двухвальных ТРДДсм способствует возрастание степени двухконтурности m, что 

требует дополнительного повышения температуры газа перед турбиной для обес-

печения nНД = const.  

На участке III (рис. 3.10) максимально допустимого значения достигает 

температура гT . При поддержании г.max constT  продолжается увеличение ВДn  с ро-

стом температуры вT  (в данном случае КВД является «облегчающимся»). Вступ-

ление в работу ограничителя температуры г.maxT  приводит к замедлению темпа 

нарастания ВДn  по вT , а частота вращения НДn  начинает падать. 

На участке IV в случае «облегчающегося» КВД уже возникает потребность 

ограничения ВД maxn , что сопровождается уменьшением гT  и еще более сильным, 

чем на участке III, снижением НДn  с увеличением вT .  

Степень двухконтурности и скольжение роторов на участке I сохраняются 

неизменными, так как здесь nНД.пр = const и nВД.пр = const. Далее с ростом вT  НД прn  

уменьшается, поэтому степень двухконтурности m  и скольжение роторов S  возрас-

тают. Чем интенсивнее снижается НД прn , тем значительнее повышаются m  и S . 

 

Глава 4. Характеристики одноконтурных и двухконтурных ТРД 

 

Характеристики одноконтурных ТРД. Закономерности изменения тяги 

Р и удельного расхода топлива Суд ТРД от скорости, высоты полета и режима 

работы двигателя зависят от расчетных параметров рабочего процесса двигате-

ля ( *

к 0 ; *

г 0Т ), программы управления и эксплуатационных ограничений.  

Высотно-скоростные характеристики принято рассматривать для 

максимального режима, характеризующего предельные возможности двигате-

ля по создаваемой тяге, а его данные на пониженных режимах принято оцени-

вать по дроссельным характеристикам.  

Для качественного объяснения основных физических закономерностей, 

свойственных высотно-скоростным характеристикам ТРД, будем рассматривать 

программу управления 

n = nmax = const;        *

гТ = *

г.maxТ = const                              (4.1) 

как обеспечивающую наибольшую тягу ТРД при всех условиях полета. 

Для объяснения характера изменения величин Р и Суд в зависимости от 

различных факторов будем пользоваться следующими соотношениями 
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Р = GвРуд;         Суд = 
г уд

3600

u

Q

H Р
      или        Суд =

П

3600

u

V

H
, 

определяя величину удельной тяги по формуле Руд = сс – V. 

 

4.1. Скоростные характеристики одноконтурных ТРД 

Скоростными характеристиками двигателя называют зависимости его 

тяги (мощности) и удельного расхода топлива от скорости (числа М) полета при 

постоянной высоте полета и принятой программе управления. 

Тяга двигателя, равная Р = Gв Руд, зависит от характера изменения рас-

хода воздуха Gв и удельной тяги Руд от скорости полета V (числа М).  

Расход воздуха               Gв =
*

в
в в

*

в

( )
р

m q F
Т

                                                (4.2) 

при увеличении V на заданной высоте возрастает по причине повышения давления 

воздуха на входе в двигатель и далее по всей его проточной части, т.к. 

* 2 1
в вх вх

1
(1 )

2

k

k
Н H Н

k
р р M р  

 

  

Рис. 4.1. Изменение *

вр , в( )q  

и вG по скорости полета 

Рис. 4.2. Влияние *

к 0  на 

зависимости вG  от V 

 

Величина вх с ростом V повышается за счет сжатия воздуха от скоростного 

напора во входном устройстве. Темп повышения Gв, зависящий от интенсивности 

роста скоростного напора, тем выше, чем больше скорость полета V (рис. 4.1). 

Фактором, ослабляющим увеличение Gв с ростом V (МН), является повыше-

ние температуры *

вТ , влияющее непосредственно на Gв в соответствии с формулой 

(4.2), а также вызывающее снижение прn = *

в288/Т , что приводит к уменьшению 

относительной плотности тока на входе в двигатель q( в). Поэтому темп возраста-

ния Gв по V зависит от расчетной величины степени повышения давления воздуха 

в компрессоре *

к 0 . Чем выше *

к 0 , тем интенсивнее снижается q( в) при 

уменьшении прn  и тем медленнее повышается Gв с ростом скорости полета. 
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Удельная тяга Руд = сс – V при увеличении V уменьшается. Это объясняется 

тем, что с ростом скорости полета V скорость истечения газа из реактивного сопла 

сс повышается медленнее, чем растет сама скорость полета V (рис. 4.3).  

 

  

Рис. 4.3. Зависимости Руд, Lц 

и Q от скорости полета V 

Рис. 4.4. Изменение Р и Суд 

ТРД по числу М полета 

 

В этом можно убедиться, если представить Руд через работу цикла в виде 

соотношения  

Lц = 
2 2

c

2

с V
= уд c( )

2

Р с V
,                                    (4.3) 

откуда Руд = 2Lц /(сс+V). С ростом V работа цикла при  > опт снижается (рис. 4.3), а 

величина (сс+V) увеличивается, что и приводит к уменьшению Руд при увеличении 

V. При больших скоростях полета, когда 2

опт , Lц = 0, удельная тяга обращается в 

нуль (при скорости Vmax на рис. 4.3), происходит «вырождение» двигателя. Это 

соответствует при параметрах существующих двигателей МН max ≈ 3,0…3,5. 

При МН = МН max, соответствующем «вырождению» двигателя, когда Lц = 0, 

подводимая теплота Qmin = сп(
*

гТ – *

кТ ) (вследствие увеличения *

кТ  при ограничении 

максимально допустимой температуры *

гТ ) оказывается настолько малой, что она 

полностью расходуется на преодоление гидравлических потерь в двигателе.  

Тяга двигателя Р=Gв Руд определяется рассмотренными закономерно-

стями изменения Gв и Руд от числа М (или скорости V) полета. На начальном 

участке скоростной характеристики (а-б, рис. 4.4) Gв возрастает медленнее, чем 

уменьшается Руд, и тяга снижается. При МН ≈ 0,4…0,5 и Н = 0 она достигает 

минимума, а затем (на участке б-в, рис. 4.4) возрастает из-за более интенсивно-

го увеличения Gв по сравнению с падением Руд. Затем интенсивное снижение 

Руд замедляет рост Р и уже в данном примере при МН = 2,0…2,5 тяга достигает 

максимальной величины и далее на участке в-г уменьшается, стремясь к нулю 

при МН max ≈ 3,0…3,5, когда Руд = 0.  

Удельный расход топлива, равный Суд = 
г уд

3600

u

Q

H Р
, с возрастанием числа М 

полета непрерывно повышается и стремится к бесконечности, когда Руд = 0. Это 
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объясняется тем, что, несмотря на уменьшение Q = сп (
*

гТ – *

кТ ) из-за увеличения *

кТ  

при *

гТ = const, величина Руд интенсивно падает, что и вызывает повышение Суд. 

При числе МН max, когда Руд стремится к нулю, Суд стремится к бесконечности. 

Возрастание Суд с увеличением МН не означает ухудшения экономич-

ности рассматриваемых ГТД. Экономичность двигателя характеризуется ве-

личиной полного КПД, который равен п = вн тяг. Характер протекания КПД по 

МН для ГТД прямой реакции показан на рис. 4.5. Величина п при увеличении МН 

возрастает во всем рабочем диапазоне режимов полета. 

Тяговый КПД 

V

сс
тяг

1

2
η  с ростом МН увеличивается из-за более медленного роста  

скорости истечения сс (рис. 4.3) по сравнению со скоростью полета V.  

Увеличение внутреннего КПД объясняется улучшением использования 

теплоты в цикле за счет повышения . 

Но при больших МН, когда величина           

Q = сп(
*

гТ – *

кТ ) становится малой, а относи-

тельные гидравлические потери в двигателе 

резко возрастают, Lц и вн стремятся к нулю.  

Полный КПД резко падает лишь при 

тех числах МН, при которых Руд стремится к 

нулю и происходит «вырождение» двигате-

ля. Эти числа М полета лежат за пределами 

возможных режимов полета ЛА с рассмат-

риваемыми двигателями.  

Рост Суд =
П

3600

u

V

H
 в основном диапа-

зоне режимов полета объясняется тем, 

что скорость полета растет быстрее, чем растет полный КПД. 

 

4.2. Высотные характеристики одноконтурных ТРД 

Высотными характеристиками двигателя называют зависимости его 

тяги (мощности) и удельного расхода топлива от высоты полета при постоянной 

скорости (числе М) полета и принятой программе управления. 

Закономерности протекания высотных характеристик объясняются изме-

нением по высоте полета параметров рабочего процесса  и , а также подво-

димой теплоты Q (рис. 4.6в). 

При увеличении Н до 11 км суммарная степень повышения давления 

воздуха в двигателе  = вх
*

к  возрастает. Здесь вх=
2 -1

-1
(1 М )

2

k

k
H

k
 при 

МН = const не изменяется, так как вх = const. Величина же *

к  возрастает из-за 

роста , т.к. снижается ТН, а значит, и *

вТ  на входе в компрессор. 

 
Рис. 4.5. Зависимости вн, тяг 

и п ГТД прямой реакции от МН 
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Степень подогрева воздуха = *

г НТ Т  увеличивается с ростом Н, т.к. в со-

ответствии с принятой программой управления Т*г= const, а Тн снижается.  

Величина Q = сп(
*

гТ – *

кТ ) также повышается, но еще более медленно, чем 

, вследствие снижения температуры воздуха *

кТ  за компрессором с ростом Н.  

Одновременный рост  и  при увеличении Н от 0 до 11 км приводит к 

возрастанию работы цикла и к значительному повышению Руд (рис. 4.6б). 

На высотах более 11 км, где темпера-

тура ТН постоянна, параметры  и  также 

остаются неизменными.  

Расход воздуха с увеличением высоты 

полета у всех типов ГТД очень значительно 

снижается вследствие уменьшения давления 

и плотности воздуха во всех сечениях их 

проточной части. Величина Gв определяется 

пропускной способностью соплового аппа-

рата первой ступени турбины (если он «за-

перт» по перепаду давлений или с.а = 1). В 

этом случае в соответствии с (4.1)  

Gв =
* *

г гconst р Т .                          (4.4) 

Видно, что Gв определяется давлением 

перед турбиной *

гр , так как *

гТ = const. Но при 

МН = const *

гр  в диапазоне высот от 0 до 11 км 

падает медленнее, чем рН, т.к. *

гр = к.с
*

к      
*

вр = const *

к рН. Увеличение *

к  с ростом Н до 

11 км замедляет темп снижения давления *

гр  

по сравнению с рН. Это замедляет снижение 

Gв. 

На Н> 11 км ТН = const и *

НТ = const, в 

 
Рис. 4.6. Относительное протекание высотных характеристик ТРД 

 
Рис. 4.7. Высотно-скоростные 

характеристики ТРД для режима 

«максимал» при программе 

управления n = const, *

гТ = const 
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соответствии с теорией подобия ,  и другие безразмерные параметры сохра-

няются неизменными, поэтому остаются постоянными Руд и Суд, а Gв и Р изме-

няются пропорционально Н.  

Таким образом, тяга двигателя Р = Gв Руд до высоты 11 км снижается 

из-за снижения Gв, несмотря на увеличение Руд. Выше 11 км Р снижается более 

интенсивно, т.к. Руд= const, а Gв снижается пропорционально рн, т.к. *

к = const. 

Удельный расход топлива Суд =
П

3600

u

V

H
 (где п = вн тяг) в диапазоне вы-

сот полета от 0 до 11 км снижается, что объясняется увеличением внутреннего 

КПД двигателя (из-за одновременного повышения  и ) и улучшением вслед-

ствие этого использования теплоты в цикле. Выше 11 км все параметры цикла 

постоянны, поэтому постоянны п и Суд. 

Высотные характеристики ТРД обычно отдельно не приводятся, а да-

ются скоростные характеристики для нескольких высот полета (рис. 4.7). Они 

построены в диапазоне высот от 0 до 11 км с учетом того, что при Н > 11 км 

при принятых допущениях Суд = const, а Р = const Н.  

 

4.3. Дроссельные характеристики одноконтурных ТРД 

Дроссельными характеристиками называют зависимости тяги и удель-

ного расхода топлива ГТД от частоты вращения одного из роторов (или расхода 

топлива) при заданных условиях полета и принятой программе управления. 

Дросселирование двигате-

ля в целях снижения его тяги 

осуществляется снижением Gт в 

камеру сгорания за счет умень-

шения угла установки РУД. Бу-

дем считать, что дросселирова-

ние ТРД осуществляется при  

Fкр = const. 

На рис. 4.8 показано два 

способа изображения стендовых 

дроссельных характеристик ТРД: 

в виде зависимостей удельного 

расхода топлива от тяги (рис. 4.8а) 

и в виде зависимостей Р и Суд от НДn  (рис. 4.8б). Характеристики построены в от-

носительных координатах, исходным принят максимальный режим. 

Протекание дроссельных характеристик двигателя определяется парамет-

рами его рабочего процесса. На рис. 4.9 показано изменение от прn  π*к и η*к 

компрессора, а также в( )q  и *

гТ . 

 
Рис. 4.8. Дроссельные характеристики ТРД 
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Тяга при дросселировании двигателя интенсивно снижается (рис. 4.8), что 

обусловлено уменьшением как удельной тяги, так и расхода воздуха. Уменьшение 

Gв вызвано снижением прn  и q( в) из-за перемещения рабочей точки по рабочей ли-

нии на характеристике компрессора вниз. Снижение Руд обусловлено одновремен-

ным уменьшением параметров рабочего процесса  и  (в основном, температуры 

газа перед турбиной *

гТ , рис. 4.9б). 

Одновременное снижение параметров  и  при дросселировании двигателя 

приводит к уменьшению Lц и Руд. Особо отметим, что *

гТ  при *
т const  снижается 

при уменьшении пр n  чрезвычайно интенсивно в соответствии со снижением рабо-

ты, потребной для вращения компрессора. Происходит значительное уменьшение 

скорости истечения сс и удельной тяги Руд = сс V , что наряду с уменьшением Gв 

приводит к очень интенсивному снижению тяги двигателя. 

На пониженных пр n , вблизи режима МГ, возможно уменьшение интенсив-

ности снижения и даже увеличение *

гТ  с уменьшением пр n . Это обусловлено сни-

жением *

т  при переходе реактивного сопла на докритические режимы истечения.  

Удельный расход топлива вначале незначительно уменьшается, вблизи 

режима «кр» достигает минимального значения, а затем увеличивается вплоть 

до режима МГ (рис. 4.8). На Суд оказывают влияние два противоположно дей-

ствующих фактора: снижение ηвн и увеличение ηтяг. ηвн снижается по причине 

одновременного уменьшения  и . Поэтому глубокое дросселирование ГТД 

любого типа всегда связано со значительным уменьшением вн и п = вн тяг, 

что приводит к увеличению Суд =
п

3600

u

V

H
. Снижение Суд от максимального до 

крейсерского режимов объясняется интенсивным увеличением ηтяг, вызванным 

быстрым снижением сс при дросселировании (из-за падения *

гТ  и ) и умень-

шением вследствие этого потерь с выходной скоростью (рис. 4.9в). Современ-

ные ГТД имеют на максимальном режиме температуру *

гТ  больше *

г.экТ , поэтому 

снижение *

гТ  при дросселировании двигателя вблизи максимального режима 

*

к Σ

 
                     а)                                   б) 

 
в) 

Рис. 4.9. Зависимость основных параметров ТРД от прn  
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приводит к приближению температуры *

гТ  к ее экономическому значению, что 

и вызывает некоторое уменьшение Суд за счет повышения тяг. 

Характеристики двухконтурных ТРД (ТРДД) 

ТРДД пассажирских и транспортных самолетов имеют сравнительно высо-

кие степени двухконтурности с целью получения низких Суд. У этих ТРДД по ме-

ре их развития степени двухконтурности m = GвII/GвI и параметры рабочего про-

цесса *

гТ  и *

к  увеличивались (как 

показано на рис. 4.10) и в настоящее 

время они достигают: m0 ≈ 4,5…5,5; 
*

г 0Т ≈ 1500…1600 К; *

к 0 ≈ 25…35. 

Повышение m приводит к 

возрастанию  за счет 

снижения потерь с выходной скоро-

стью. Вследствие увеличения пара-

метров рабочего процесса при усло-

вии сохранения высоких КПД эле-

ментов достигается увеличение вн 

двигателя. В итоге повышается 

полный КПД двигателя п= вн тяг и 

снижается удельный расход топли-

ва Суд . 

Но увеличение степени 

двухконтурности неизбежно приводит к уменьшению удельной тяги двига-

теля, а вследствие этого увеличивается расход воздуха, требуемый для получе-

ния заданной тяги. Это вызывает увеличение габаритных размеров и в первую 

очередь миделя таких ТРДД.  

Степень двухконтурности m у ТРДД является функцией от приведен-

ной частоты вращения компрессора nк.пр и при этом весьма существенно изме-

няется при изменении скорости, высоты полета и частоты вращения ротора двига-

теля. С уменьшением к.прn  величи-

на m возрастает (4.11а), а это при-

водит к повышению m с увеличени-

ем скорости (числа MН) полета и к 

ее снижению с увеличением высо-

ты полета Н до 11 км (4.11б). 

Значительная зависимость m 

от режима работы двигателя, MН и 

Н наряду с низкими абсолютными 

значениями Руд является той отли-

чительной особенностью, которая 

 
Рис. 4.10. Изменение параметров рабочего 

процесса и удельных параметров ТРДД в 

ходе их развития: I, II, III  поколения 

 
Рис. 4.11. Влияние режима работы 

двигателя (а) и условий полета (б) 

на степень двухконтурности ТРДД 
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влияет на протекание высотно-скоростных и дроссельных характеристик ТРДД по 

сравнению с соответствующими характеристиками ТРД. 

 

4.4. Скоростные характеристики двухконтурных ТРД 

Характеристики ТРДД без смешения и со смешением потоков контуров 

при равных значениях m почти не различаются между собой. Поэтому дальше 

под аббревиатурой ТРДД будут подразумеваться как ТРДД, так и ТРДДсм. 

Скоростной характеристикой ТРДД называется зависимость тяги Р 

и удельного расхода топлива Суд от скорости полета на заданной высоте 

полета при принятой программе управления двигателя. 

Тяга Р = Gв  Руд равна произведению расхода воздуха Gв  и удельной тяги 

Руд. Рассмотрим влияние на Gв  и Руд, а следовательно, и на тягу Р, скорости 

полета V (и соответственно числа М полета – МН) на заданной высоте полета. 

Зависимость расхода воздуха от скорости (числа М) полета определя-

ется из соотношения 

Gв  = mв 
*
в

*
в

р

Т
q( в)Fв.                                     (4.5) 

Условия полета оказывают влияние на Gв  через давление и температуру 

воздуха на входе в двигатель, причем * *
в вх Нр р  и * *

в НТ Т . Величина q( в) изме-

няется в соответствии с изменением nв.пр вентилятора ТРДД, поскольку q( в) = f (nв.пр), 

и определяется по рабочей линии на характеристике вентилятора. 

На изменение Gв  по скорости полета влияют расчетные значения *

к 0  и m0, 

а также характер их зависимостей от МН. Уравнение расхода для ТРДД в форме 

Gв  = GвI (1+m), учитывая, что 

GвI = const 
*

к

*

г

р

Т
,                                             (4.6) 

можно привести к виду  

Gв  = const (1+m)
*

к

*

г

р

Т
.                                      (4.7) 

Если принимать *

гТ ≈const, то из формул (4.6) и (4.7) видно, что расход 

воздуха через внутренний контур ТРДД GвI пропорционален давлению *

кр = *

кΣ

*

вр = *

кΣ вх
*

Нр , а расход воздуха через наружный контур GвII пропорционален 

(1+m) *

кр , а следовательно, на него, помимо *

кр , влияет изменение m. 

Расход воздуха через внутренний контур ТРДД GвI при возрастании 

скорости полета V (и соответственно числа М полета) как и у ТРД увеличивает-

ся медленнее, чем повышается давление *

вр  на входе в двигатель. Это объясня-

ется уменьшением *

кΣ  с ростом температуры *

вТ , поскольку при *

гТ ≈ const 

GвI ≈ const *

кр =const *

кΣ

*

вр .                                 (4.8) 
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Чем более высокое расчетное значение *

кΣ 0  имеет двигатель, тем интенсив-

нее снижается *

кΣ  при увеличении *

вТ , а это замедляет темп возрастания по скоро-

сти полета давления *

кр , а следовательно, и GвI.  

Расход воздуха через наружный контур ТРДД GвII вследствие увеличения 

степени двухконтурности m (рис. 4.11б) увеличивается с ростом скорости полета 

быстрее, чем GвI, что в соответствии с (4.7) приводит (при одинаковых параметрах 

рабочего процесса) к более интенсивному увеличению Gв  у двухконтурных дви-

гателей по сравнению с одноконтурными, у которых m = 0. 

 

  
 

Рис. 4.12. Изменение вΣG по МН 

при различных m0 

 

Рис. 4.13. Изменение вΣG  по МН 

при различных *

кΣ 0
 и m0 = 4 

 

На рис. 4.12 представлены зависимости вΣG = вΣG / вΣ 0G  от числа М полета 

для ТРД (m0 = 0) и для ТРДД, имеющих m0 = 1,0; 2,0; 4,0 при одинаковых пара-

метрах рабочего процесса ( *

кΣ0 = 24; *

г0Т = 1500 К) для высот полета Н = 0 и         Н 

= 11 км. Видно, что темп возрастания Gв  повышается с увеличением m0. 

На рис. 4.13 показано влияние на характер изменения Gв  расчетного зна-

чения суммарной степени повышения давления воздуха в компрессоре *

к 0  у 

ТРДД для значений *

к 0 , равных 15 и 30, при m0 = 4,0. С ростом *

к 0 , как и у 

ТРД, интенсивность роста Gв  по МН замедляется, что вызвано более значи-

тельным снижением у них q( в) с ростом *

вТ  и с уменьшением в.прn . 

Зависимость удельной тяги ТРДД от скорости полета будем рассмат-

ривать для простоты при равенстве скоростей истечения газа из сопел контуров, 

т.е. при условии c Ic = c IIc . Тогда удельная тяга для всех ГТД прямой реакции будет 

определяться по одной и той же формуле:  

Руд = сс – V.                                                 (4.9) 

Скорости сс зависят от располагаемой степени понижения давления в реак-

тивном сопле с.расп и температуры газа перед соплом *

крТ . У ТРДД значения ско-

ростей истечения и удельных тяг при заданных параметрах рабочего процесса за-
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висят от степени двухконтурности двигателя m. При увеличении m уменьшаются 

давление и температура перед соплами, а это приводит к снижению сс и Руд. 

 

Таблица 4.1 

№ 

п/п 

Тип 

ГТД 
*
к 0  *

г 0Т , К m0 Руд=сс, 
Н с

кг
 Суд, 

кг

Н ч
 

1 ТРД 20 1500 0 900 0,09 

2 ТРДД 20 1400 2,0 700 0,072 

3 ТРДД 24 1500 4,0 500 0,056 

4 ТРДД 28 1600 6,0 300 0,035 

 

Порядок величин Руд и Суд для основных типов ГТД прямой реакции на 

стенде на режиме «М» указан в табл. 4.1. Снижение сс выгодно с точки зрения 

уменьшения Суд, но оно ведет к снижению Руд и к их более интенсивному паде-

нию при увеличении числа М полета. 

Удельная тяга с ростом МН падает тем интенсивнее, чем меньшую 

скорость истечения ссо имеет двигатель в стендовых условиях. Качественный 

характер зависимостей Руд от МН для ГТД различных типов показан на рис. 4.14а. 

На рис. 4.14б дано относительное протекание удР  от МН. За исходный для сравне-

ния относительного протекания скоростных характеристик двигателей принят ре-

жим полета на высоте 11км с МН = 0,5. 

Как видно, во всех случаях 

удельная тяга тем ниже и падает 

тем быстрее, чем меньшую ско-

рость истечения в стендовых 

условиях имеет двигатель. За-

штрихованная область на         

рис. 4.14б относится к двухкон-

турным двигателям, причем ее 

нижняя граница соответствует 

ТРДД с высокими расчетными 

значениями m0 и *

к 0 , а верхняя 

граница относится к малым рас-

четным значениям. 

Зависимость тяги двигателя от МН для ТРД и ТРДД, имеющих различные 

m0, для высоты Н = 11 км представлены на рис. 4.15. Как видно, у двигателей с 

высокими скоростями истечения газа из сопла возрастание Gв с ростом МН преоб-

ладает над снижением Руд, и тяга двигателя с увеличением МН возрастает. Для 

ТРД характерно наличие в зависимости тяги от числа М полета трех участков: 

снижения тяги (из-за преобладающего влияния уменьшения Руд), затем ее уве-

личения (где рост Gв  превышает падение Руд) и резкого падения тяги вплоть до 

«вырождения» двигателя (в области больших сверхзвуковых скоростей полета). 

 
 

Рис. 4.14. Характер изменения Руд и удР  по 

числу М полета у ГТД прямой реакции 
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Рис. 4.15. Сравнение скоростных 

характеристик ГТД прямой реакции 

 

Рис. 4.16. Изменение Суд по числу 

МН полета у ГТД прямой реакции 

Видно также влияние на скоростные характеристики ТРДД расчетной 

степени двухконтурности. При малых m0 характер зависимости Р от МН являет-

ся качественно таким же, как у ТРД (при m0 = 0), но с увеличением m0 преиму-

щественную роль начинает играть снижение Руд с ростом МН. При высоких m0, 

несмотря на значительное повышение Gв  с увеличением МН (рис. 4.12), Р все 

время снижается, вначале круто, затем более полого и снова круто (рис. 4.15). 

Удельный расход топлива для ТРДД определяется из соотношения   

Суд = 
г уд

3600

(1 )u

Q

H m P
.                                     (4.10) 

Как видно, он зависит от характера изменения удельной тяги Руд, степени 

двухконтурности m и количества подводимой теплоты в газогенераторном кон-

туре Q. С ростом МН подводимая теплота Q уменьшается, а m возрастает, что 

благоприятно сказывается на Cуд. Но определяющую роль в зависимости Cуд от 

МН играет изменение Руд.  

Из-за падения Руд при увеличении МН удельный расход топлива повышает-

ся. Это свойственно всем ГТД прямой реакции (рис. 4.16), но у ТРДД, у которых 

Руд снижается с ростом МН более интенсивно и тем значительнее, чем выше m0, 

величины Cуд круто увеличиваются и уже при скоростях полета, близких к скоро-

сти звука, ТРДД с высокими m0 по экономичности начинают проигрывать ТРД. 

 

4.5. Высотные характеристики двухконтурных ТРД 

Высотные характеристики ТРДД качественно не отличаются от вы-

сотных характеристик ТРД. При увеличении высоты полета до 11 км Руд воз-

растает из-за увеличения  и . При этом Суд снижается, несмотря на уменьше-

ние степени двухконтурности. Тяга до 11 км уменьшается вначале менее интен-

сивно, чем снижается плотность Н, из-за возрастания Руд, а на высотах более  

11 км падает пропорционально плотности Н. 

 

4.6. Высотно-скоростные характеристики двухконтурных ТРД 

Высотно-скоростными характеристиками ТРДД называются зависи-

мости тяги, удельного расхода топлива и других данных от числа М полета 
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для ряда высот полета при принятой программе управления двигателя. 

На рис. 4.17 приведены высотно-скоростные характеристики ТРДД для 

максимального режима. При их расчете в стартовых условиях были заданы:      

Р0 = 50 кН; *

г 0Т = 1500 К; *

к 0π = 10; *

в 0π = 2,5; m0 = 5. 

Характер протекания этих ВСХ соответствует ранее выявленным законо-

мерностям для ТРДД с высокими m0  (рис. 4.15). В условиях разбега и разгона у 

земли тяга в диапазоне МН = 0…0,4 резко падает. На высотах Н = 6 и 11 км интен-

сивный рост расхода воздуха компенсирует снижение Руд, и тяга при Н=const с 

ростом МН сохраняется почти постоянной. Удельный расход топлива с ростом МН 

монотонно увеличивается, а с ростом высоты полета до 11 км незначительно 

снижается. Наибольшее влияние высота полета оказывает на тягу двигателя.  

 

  
Рис. 4.17. Высотно-скоростные  

характеристики ТРДД для  

максимального режима 

Рис. 4.18. Дроссельная характеристика 

ТРДД (а) и изменение *

гТ , nк/nв и m при 

дросселировании двигателя (б) 

 

4.7. Дроссельные характеристики двухконтурных ТРД 

Двухконтурные двигатели дозвуковых самолетов в процессе эксплуата-

ции большую часть времени работают на дроссельных режимах, т.к. в услови-

ях горизонтального полета у них необходимая потребная тяга, затрачиваемая 

на перемещение ЛА, меньше тяги на максимальном режиме. Данные двигате-

ля на этих режимах полета определяются по дроссельным характеристикам. 

Дроссельными характеристиками ТРДД называются зависимости Р, 

Суд и параметров рабочего процесса таких, как *

гТ , степень двухконтурности m, 

отношение частот вращения роторов кn / вn , КПД каскадов компрессора *

в  и *

к  
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и др., от частоты вращения какого-либо из роторов, обычно от вn  при заданном 

режиме полета и принятой программе управления. Поскольку реактивные соп-

ла у ТРДД с высокими степенями двухконтурности не регулируются, а углы 

установки лопаток НА регулируемых ступеней компрессора устанавливаются в 

зависимости от в.прn , то для изменения режима работы двигателя имеется один 

управляющий фактор – расход топлива Gт. Поэтому дросселирование двигателя 

осуществляется только снижением Gт. 

Дроссельные характеристики двигателя, имеющего *

к 0 =20; *

г 0Т =1500 К и 

m0=3, при МН = 0,85 и Н = 11 км представлены на рис. 4.18. Дросселирование дви-

гателя сопровождается снижением температуры *

гТ , возрастанием степени двух-

контурности m, небольшим повышением, а затем снижением КПД вентилятора и 

компрессора, а скольжение роторов S= кn / вn  увеличивается.  

При дросселировании двигателя уменьшается q( в)ВД компрессора ТРДД и 

повышается q( II). Это и приводит к увеличению степени двухконтурности  

II II II

в ВД вВД

( )

( )

q F
m

q F
. 

При снижении в.прn  тяга ТРДД Р уменьшается весьма интенсивно. Удельный 

расход топлива Суд первоначально снижается, что связано с увеличением ηтяг при 

уменьшении *

гТ  и увеличении m, а также с возрастанием КПД вентилятора и ком-

прессора. Затем, достигнув минимального значения, Суд увеличивается главным 

образом за счет снижения внутреннего КПД двигателя.  

Дроссельные характеристики ТРДДсм и ТРДД различаются мало. 

 

 

  

 

Рис. 4.19. Относительные дроссельные 

характеристики ТРДД при различных m0 

(МН = 0,8; Н = 11 км; *

г
Т = 1400 К) 

  Рис. 4.20. Изменение вн и тяг 

при дросселировании ТРДД, 

имеющих различные m0 

 

На характер протекания дроссельных характеристик ТРДД влияет величи-

на расчетной степени двухконтурности m0. Это видно из рис. 4.19, где дано срав-

нение дроссельных характеристик ТРД и ТРДД с различными значениями m0. 
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Чем выше величина m0, тем меньше снижается Суд на начальном участке дрос-

сельной характеристики и тем интенсивнее увеличивается Суд при более значи-

тельном дросселировании двигателя. Это объясняется тем, что ηвн сравниваемых 

двигателей с одинаковыми расчетными параметрами рабочего процесса при 

дросселировании изменяется практически одинаково, а величины тяговых КПД 

и характер их изменения при дросселировании сильно различаются (рис. 4.20). 

Как видно, бóлее высокие величины ηтяг при P = 1,0 имеют двигатели с более вы-

сокими m0. Но поскольку они имеют меньшие потери с выходной скоростью, темп 

возрастания тяг при дросселировании у них ниже. По указанной причине макси-

мум п = вн тяг, а следовательно, минимум Суд  с возрастанием m0 смещается в 

сторону режима «М» ( Р = 1). В конечном итоге улучшение экономичности двига-

теля при его дросселировании на начальном участке дроссельной характеристики 

оказывается меньшим у двигателей с более высокой расчетной степенью двухкон-

турности, а при m0 ≈ 6…8 уже исчезает «ложка» в зависимости удC  от P . 

 

Глава 5. Рабочий процесс и характеристики турбовальных,  

турбовинтовых и турбовинтовентиляторных двигателей 

 

5.1. Удельные параметры ТВаД и их зависимость от  

параметров рабочего процесса 

Турбовальными принято называть такие газотурбинные двигатели, у 

которых вся развиваемая мощность через выходной вал передается потреби-

телю. 

Работа цикла у турбовальных двигателей (рис. 5.1)  

Lц = Lе +
2 2
с

2

с V
.                                         (5.1) 

У ТВаД, применяемых на вертолетах, скорость истечения газа из сопла сс мала. 

Мала у них и скорость полета V. Поэтому у этих двигателей практически         

Lц = Lе. В этом случае мощность на валу двигателя выражается формулой 

Ne = LеGв  LцGв.                                         (5.2) 

Основными удельными параметрами ТВаД служат удельная мощность Nе.уд 

и удельный расход топлива Се. 

 

  
 

Рис. 5.1. Схемы турбовальных ГТД со свободной турбиной 

с одновальным (а) и двухвальным (б) газогенераторами 
 

 

а) 
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Удельная мощность равна: 

Ne.уд = в/eN G =Lе  Lц.                                   (5.3) 

Внутренний КПД термодинамического цикла ТВаД, как и для ГТД пря-

мой реакции, определяется из соотношения 

вн =
ц

0

L

Q
=

0

еL

Q
.                                            (5.4) 

Удельный расход топлива равен 

Сe =
т.ч

е

G

N
= 0

ц

3600

u

Q

L H
=

вн

3600

uH
.                                 (5.5) 

Отсюда следует, что экономичность турбовальных двигателей полно-

стью определяется их внутренним КПД, характеризующим совершенство 

двигателя как тепловой машины. 

Формулы (5.1)…(5.5) с достаточной точностью применимы также для рас-

чета удельных параметров ТВД и ТВВД, т.к. для этих двигателей доля тяги, со-

здаваемой за счет истечения газа из реактивного сопла, мала. 

Параметрами их рабочего процесса являются степень повышения давления 

 = вх
*
к  и степень подогрева воздуха =Т*г / Тн.  

Влияние параметров рабочего процесса на удельные параметры ТВаД 

Зависимости Lц и вн от  и  для рассматриваемых двигателей остаются та-

кими же, как для ТРД и ТРДД. 

 

 
 
 

                      а)                                             б)                                                 в) 

Рис. 5.2. Характер зависимостей Nе.уд, Се и ηвн от *

к  и Δ  

для заданного режима полета 

 

Качественный характер протекания зависимостей Ne.уд и Сe от  (и соответ-

ственно от *

к  при известной величине вх) при =const и заданных условиях поле-

та для ТВаД изображен на рис. 5.2а. Отличие от ТРД и ТРДД состоит в том, что 
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значение величины эк у ТВаД соответствует условию максимума вн и, 

следовательно, значительно ниже, чем у ТРДД и особенно у ТРД.  

Качественный характер зависимостей величин Ne.уд и Се от  (и соответ-

ственно от *

гТ ) при  = const и заданных условиях полета приведен на рис. 5.2б 

(сплошные линии). Величина Nе.уд повторяет зависимость работы цикла от . Как 

видно, Nе.уд увеличивается при повышении , а следовательно, и *

гТ , более интен-

сивно, чем Руд у ТРД , что объясняется снижением у них с ростом  тягового КПД. 

Внутренний КПД с ростом  при  = const увеличивается (рис. 5.2в), поэто-

му величина Се , которая у ТВаД изменяется обратно пропорционально вн, с 

ростом  уменьшается. Это также является отличительной особенностью 

ТВаД: у них нет эк. Чем выше  и соответственно *

гТ , тем при прочих равных 

условиях ниже удельный расход топлива.  

 

5.2. Области применения и особенности термодинамического цикла ТВаД 

Основная область применения турбовальных двигателей в авиации – силовые 

установки вертолетов (ТВаД) и вспомогательные силовые установки, являю-

щиеся источником мощности для запуска основных двигателей, привода генерато-

ров, а также для снабжения ЛА сжатым воздухом. К этому же типу двигателей от-

носятся турбостартеры.  

На вертолетах используются преимущественно турбовальные двигатели, 

состоящие из автономного одно- или двухвального газогенератора и свободной 

(силовой) турбины (рис. 5.1).  

Преимущество ТВаД со свободной турбиной состоит в том, что вал 

свободной турбины механически не связан с газогенератором. Это позволяет 

поддерживать постоянство частоты вращения вала свободной турбины     

nс.т = const при различных загрузках несущего винта независимо от частот 

вращения валов газогенератора, а также облегчает запуск двигателя. 

Для передачи крутящего момента с вала двигателя к несущему и рулевому 

винтам вертолета применяется трансмиссия с редуктором. Преимущество схемы со 

свободной турбиной здесь проявляется в том, что редуктор в этом случае имеет 

меньшее передаточное отношение, так как частота вращения nс.т делается меньшей, 

чем роторов газогенератора. Это дает экономию в размерах и массе редуктора, но 

приводит к снижению окружных скоростей ступеней свободной турбины, а следо-

вательно, к увеличению их числа (или их утяжелению). 

Основные параметры наиболее распространенных турбовальных двигателей 

в стендовых условиях приведены в табл. 5.1. Все приведенные в таблице двигате-

ли выполнены по схеме со свободной турбиной. В двигателе Д-136 применен 

двухвальный ГГ. Остальные двигатели имеют одновальные ГГ. Тип применяемых 

компрессоров и число ступеней компрессоров и турбин даны в таблице в виде 

условной записи zкнд+ zквд= zтвд+ zтнд+ zс.т. 

Применение осевых компрессоров характерно для турбовальных двигателей 

больших мощностей. На менее мощных турбовальных двигателях применяются 
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одно- и двухступенчатые центробежные компрессоры либо компрессоры, состоя-

щие из нескольких осевых и центробежной ступени. Это объясняется как эксплуа-

тационными и технологическими преимуществами центробежных компрессоров 

(меньшим числом деталей, повышенной стойкостью к эрозионному износу, отсут-

ствием регулируемых элементов), так и лучшими их характеристиками при малых 

расходах воздуха, влияющих на радиальные размеры проточной части. 

Таблица 5.1 

Страна Россия Канада Франция США 

Двигатель ТВ7-117 Д-136 РД-600В PW-206 RTM-322 Т-700 

Nе, кВт (л.с.) 
2060 

(2800) 

8380 

(11400) 

956 

(1300) 

477 

(649) 

1566 

(2130) 

1266 

(1722) 

Се, кг

кВт ч

 0,275 0,269 0,286 0,330 0,277 0,280 

Gв, кг/с 9,2 35,6 4,3 2,75 5,5 4,5 

Nе.уд, кВт с

кг

 224 235 222 173 285 281 
*

к  17,0 18,3 13,8 9,0 14,8 17,0 
*

гТ , К 1540 1480 1500 1350 1500 1600 

дв, 
кВт

кг  0,197 0,124 0,220
*
 0,314

*
 0,156

**
 0,157

**
 

Число 

ступеней 
5+1цб=2+2 

6+7=1+1

+2 
3+1цб=2+2 1цб=1+1 3+1цб=2+2 5+1цб=2+2 

Тип камеры 

сгорания 

противо-

точная 

прямо-

точная 

противо-

точная 

противо-

точная 

противоточ-

ная 

прямо-

точная 

Межремонтн. 

ресурс 
6000  2500 3000  5000 

*) Встроенный редуктор   **) ПЗУ 

 

У ТВаД мощность, получаемая с одного килограмма воздуха в стендовых 

условиях, доходит, как видно из табл. 5.1, до 200...280 кВт с/кг. Поэтому у двигате-

лей малой мощности потребный расход воздуха также получается небольшим. В 

результате этого при использовании осевых компрессоров длина лопаток их по-

следних ступеней получается чрезвычайно малой. На осевые ступени с короткими 

лопатками оказывает сильное влияние перетекание воздуха в радиальных зазорах и 

наличие относительно более толстого пристеночного пограничного слоя, что сни-

жает КПД этих ступеней. Центробежная ступень в таких условиях может обеспечи-

вать более высокие значения КПД.  

Из табл. 5.1 видно, что ТВаД имеют параметры рабочего процесса ( *

гТ  и *

к ) 

более низкие, чем ГТД прямой реакции – ТРД и ТРДД. Это объясняется влияни-

ем на выбор *

гТ  и *

к  размеров двигателей.  

У вертолетных двигателей, имеющих малые размеры, значительное увеличе-

ние *

гТ  и сопутствующее этому повышение *

к  не всегда целесообразно с точки зре-

ния улучшения эффективности термодинамического цикла. Вызываемое этим уве-
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личение Nе.уд и снижение Gв 

приводит к чрезмерному 

уменьшению длины лопаток на 

последних ступенях компрессо-

ра и на первых ступенях турби-

ны, что снижает КПД указан-

ных элементов двигателя и не 

дает ожидаемого выигрыша в 

увеличении полезной работы 

цикла и снижении Суд. 

В ТВаД широкое применение находят пылезащитные устройства (ПЗУ) 

инерционного типа (рис. 5.3). Воздух из окружающей атмосферы засасывается 

двигателем через искривленный канал -образной формы, в котором частицы пыли, 

подхватываемые потоком воздуха, разгоняются и по инерции проскакивают в 

пылеулавливающий канал, в котором для усиления потока воздуха устанавливает-

ся эжектор, работающий на сжатом воздухе, отбираемом от компрессора. 

Но наличие ПЗУ снижает вх, что совместно с отбором воздуха для работы 

эжектора (только при взлете и посадке) снижает мощность и повышает Се. 

На характеристики малоразмерных турбовальных двигателей значи-

тельное влияние оказывает снижение чисел Рейнольдса с увеличением высо-

ты полета. Это объясняется тем, что из-за меньших размеров хорды лопаток 

числа Рейнольдса у них получаются более низкими и, уменьшаясь с подъемом на 

высоту, они раньше достигают критических значений. Высокие параметры рабо-

чего процесса, достигнутые в двигателе Д-136, являются в известной степени 

следствием его больших размеров. 

В схемах турбовальных двигателей со свободной турбиной (рис. 5.1)           

Le = Lс.т. Отсюда следует, что у этих двигателей 

Ne = Gв Lс.т;         Nе.уд = Lс.т;        вн = с.т 0L Q         и          Се =
0

с.т вн

3600 3600

u u

Q

L H H
. 

Как видно, у ТВаД эффектив-

ность преобразования теплоты Q0 в по-

лезную работу Lс.т определяется только 

величиной внутреннего КПД. 

Особенность рабочего процесса 

турбовальных двигателей состоит в 

том, что вследствие малых скоростей 

полета вертолетов скорость истечения 

из сопла выгодно иметь у них как 

можно меньшей. По этой причине за 

свободной турбиной устанавлива-

ется не сопло, а диффузорный вы-

ходной патрубок (затурбинный 

диффузор). Его назначение  макси-

 
Рис. 5.3. Схема пылезащитного устройства 

 

 
Рис. 5.4. Изображение цикла  

турбовального ГТД в p,v-координатах 
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мально снизить скорость истечения газовой струи на выходе из двигателя и за 

счет этого увеличить степени понижения давления в свободной турбине          

с.т = р*тк / рт и повысить работу Lс.т= срТ*тк(1-1/ с.т
k-1/k

) ηст. 

Термодинамический цикл турбовального ГТД в p,v-координатах пред-

ставлен на рис. 5.4. Вследствие малых скоростей полета вертолета у них может 

быть  рв <рН. Линия Н-в  процесс расширения воздуха во входном устройстве, в-к 

 процесс политропного сжатия воздуха в компрессоре, к-Г – процесс подвода 

теплоты в камере сгорания, Г-ТК – процесс политропного расширения газа в тур-

бине ГГ, а  ТК-Т – в свободной турбине. Линия Т-С соответствует процессу повы-

шения давления в затурбинном диффузоре, сопровождающемуся уменьшением 

скорости газа. Наличие диффузора уменьшает работу цикла на величину площади 

Т -Т-C (цикл Т -Т-C-Т  является обратным), но благодаря уменьшению потерь с 

выходной скоростью и увеличению с.т = *

т.к т/р р  работа на валу свободной турби-

ны Lс.т =срТ*тк(1-1/eст)ηст получается большей, чем без диффузора. 

 

5.3. Совместная работа элементов турбовальных двигателей 

Основными элементами ТВаД являются (рис. 5.1): входное устройство 

(между сечениями «Н-Н» и «в-в»), газогенератор (между сечениями «в-в» и 

«ТК-ТК» или «ТНД-ТНД») и свободная турбина с затурбинным диффузором 

(от выхода из газогенератора до сечения «с-с»). 

Характеристика входного устройства задается величиной коэффициента 

восстановления полного давления вх. У ТВаД вх зависит от приведенного расхо-

да воздуха на входе в двигатель. С ростом Gв.пр величина вх уменьшается из-за 

увеличения скоростей движения воздуха во входном канале и возрастания потерь 

в нем. Величина вх снижается при наличии пылезащитного устройства.  

Характеристики газогенератора определяются из условий совместной 

работы его элементов. На характеристику компрессора ГГ наносится рабочая ли-

ния. Если перепад давлений в первом сопловом аппарате свободной турбины яв-

ляется сверхкритическим, то для определения рабочей линии на характеристике 

компрессора ГГ используется условие *

т ГГ =const. Но иногда у ТВаД, имеющих 

малонагруженные ступени свободной турбины, этот перепад давлений может 

быть докритическим. Тогда у турбины ГГ *

т const. В этом случае построение ра-

бочей линии на характеристике компрессора может быть произведено с использо-

ванием расходной характеристики свободной турбины. 

Характеристики ГГ при *

т ГГ =const представляются в виде критериальных 

зависимостей величин *

ГГ , *

ГГ , *

ГГ , Gв.пр и Gт.пр от приведенной частоты враще-

ния ротора ГГ n т.к.пр. В соответствии с обозначениями на рис. 5.1а характери-

стиками ГГ будут являться зависимости от n т.к.пр следующих величин: 

*

ГГ =
*

т.к

*

в

р

р
;      *

ГГ =
*

т.к

*

в

Т

Т
;        *

ГГ =
*

г

*

в

Т

Т
;       Gв.пр=

*

в
в *

в

101300

288

Т
G

р
;       Gт.пр= т * *

в в

101300 288
G

р Т
. 
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Характеристики свободной турбины вертолетных ГТД принято рас-

сматривать вместе с затурбинным диффузором и представлять в виде критериаль-

ных зависимостей КПД от степени понижения давления с.т=
*

т.кр /рН и параметра 

оборотов  u= uст/акр= const nст/  При определении величин с.т и с.т использу-

ются статические параметры газового потока в сечении «с-с» на выходе из затур-

бинного диффузора, поскольку они относятся к свободной турбине вместе с за-

турбинным диффузором. Пример такой характеристики представлен на рис. 5.5, 

на котором все параметры даны в относительных величинах, т.е. отнесены к пара-

метрам свободной турбины на её расчетном режиме (в точке «р»). 

Характеристики свободной турбины, представленные в таком виде, удоб-

ны тем, что они справедливы для геометрически подобных турбин и слабо за-

висят от их расчетных параметров, т.е. являются универсальными.  

В отличие от турбины ГГ, которая работает при *

т ГГ =const, свободная 

турбина изменяет режим работы по с.т в широких пределах. Это вызвано тем, 

что температура *

т.кТ  на выходе из турбины ГГ значительно меняется в зависи-

мости от режима ее работы при неизменном значении nс.т и u с.т. Поэтому силь-

но изменяется величина nс.т пр. Это влияет на с.т свободной турбины. 

 

5.4. Особенности регулирования вертолетных турбовальных двигателей 

У современных ТВаД со свободной турбиной угол установки лопастей не-

сущего винта н.в и частота вращения 

его ротора nн.в практически не влияют 

на характеристики газогенератора. Это 

справедливо для двигателей с нерегу-

лируемыми компрессорами или в слу-

чаях, когда компрессор ГГ регулирует-

ся только в зависимости от т.к.прn , а тур-

бина ГГ является «запертой» СА пер-

вой ступени свободной турбины, кото-

рый выполняет роль дросселя с неиз-

менной площадью проходного сечения. 

При этих условиях режим работы ГГ 

задается только одним управляющим 

фактором – расходом топлива Gт. 

Типовая программа управления 

вертолетного ТВаД в зависимости от 

угла установки рычага управления (в 

данном случае – рычага «шаг–газ» 

РШГ) представлена на рис. 5.6. В ос-

новном эксплуатационном диапазоне 

режимов работы двигателя (от 2 до 3) 

 
Рис. 5.5. Типовая характеристика сво-

бодной турбины 
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программа обеспечивает nс.т = const. При пилотировании вертолета летчик с це-

лью регулирования тяги несущего винта изменяет угол установки (шаг) его лопа-

стей, а в соответствии с этим САУ ГГ изменяет подачу топлива (газ) двигателя. 

При увеличении Gт возрастают nт.к, 
*

гТ , параметры газа перед свободной турбиной 

и повышается мощность на валу свободной турбины, которая через трансмиссию 

передается несущему и рулевому винтам. Такая система управления получила 

наименование «шаг-газ». 

 

 
 

Рис. 5.6. Примерная программа 

регулирования вертолетного ТВаД 

со свободной турбиной  

 
 

Рис. 5.7. Зависимость параметров  

ТВаД со свободной турбиной  

от загрузки несущего винта 

 

Условие поддержания nс.т = const диктуется требованиями безопас-

ности полетов и удобства пилотирования. Это связано с тем, что при            

nс.т = const обеспечивается возможность быстрого увеличения тяги несу-

щего винта, т.к. не требуются затраты времени на раскрутку несущего 

винта, имеющего очень большой момент инерции. И только на пониженных 

режимах, когда несущий винт становится на упор минимального шага (при 2, 

см. рис. 5.6), nс.т начинает снижаться и nт.к тоже уменьшается – вплоть до режи-

ма МГ (при  = 1). 

На рис. 5.7 представлена зависимость параметров двигателя (в диапазоне 

изменения  от 2 до 3) от угла установки несущего винта н.в. Ее принято 

называть нагрузочной характеристикой несущего винта. 

При увеличении н.в нарушается баланс потребной и располагаемой мощ-

ностей на выходном валу, что приводит к снижению nс.т. Входящий в состав 

САУ двигателя регулятор nс.т реагирует на её снижение увеличением подачи 

топлива в камеру сгорания Gт. При этом ГГ переходит на повышенный режим 

работы, характеризуемый более высокими значениями параметров рабочего 

процесса nт.к, nт.к.пр, 
*

гТ  и мощности Nе. Происходит восстановление баланса мощ-

ностей, что приводит к восстановлению заданной nс.т. 
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Существует режим максимальной загрузки несущего винта н.в.max (при 

nс.т=const), который характеризуется тем, что один из ограничиваемых па-

раметров двигателя достигает предельно допустимой величины по условиям 

надежной работы двигателя. Тогда соблюдение условия nс.т=const при даль-

нейшем увеличении н.в становится невозможным. При дальнейшей загрузке вин-

та в области н.в > н.в.max вступает в действие ограничитель, блокирующий работу 

регулятора nс.т = const, и начинает осуществляться подача топлива из условия под-

держания неизменного значения ограничиваемого параметра. Тогда nс.т начинает 

падать. Но если система управления ГГ является однопараметрической, то под-

держание в области н.в > н.в.max постоянства одного из ограничиваемых пара-

метров (при ТН = const) обеспечивает неизменность остальных его парамет-

ров, а мощность Nе меняется незначительно. 

Ограничение может назначаться по *

гТ = *

г.maxТ ; nт.к = nт.к.max; nт.к.пр = nт.к.пр.max. 

Первые два ограничения обусловлены условиями прочности, а третье – газоди-

намической устойчивостью компрессора. 

Помимо указанных ограничений, у турбовального ГТД имеется еще одно 

специфическое ограничение - по максимальной мощности на валу двигателя 

Nе = Nе max. Поясним смысл этого ограничения. 

Для турбовальных ГТД характерно уменьшение располагаемой мощности 

Ne с увеличением высоты полета. А мощность, потребная для полета вертолета, с 

высотой полета возрастает. Поэтому для обеспечения полета вертолетов с полной 

нагрузкой на требуемых высотах приходится устанавливать на них более мощные 

двигатели, чем это требуется для полета при Н = 0. Тогда на высотах, меньших 

расчетной, двигатель обладает значительным избытком мощности, который явля-

ется излишним, т.к. не может быть использован для улучшения летных характери-

стик вертолета. Но выход двигателя при Н < Нр на эти повышенные мощности не-

допустим, так как представляет опасность для прочности самого двигателя, редук-

тора и трансмиссии, которые в целях снижения массы редуктора и трансмиссии 

вертолета рассчитываются на Nе max = Nе р. Поэтому у вертолетных ГТД в каче-

стве ограничиваемой величины принимают максимальную мощность на валу 

двигателя Nе max при Н = Нр, а на Н < Нр и в любых других условиях вводят в ка-

честве ограничения по прочности требование Nе  Nе max. 

Для того чтобы выяснить, какой из перечисленных ограничиваемых па-

раметров достигает предельного значения при конкретных величинах темпера-

туры ТН и давления рН, рассмотрим работу двигателя на режимах ограничения, 

включая режим максимальной загрузки несущего винта. 

 

5.5. Программы управления вертолетных ГТД на режимах ограничения 

Имея характеристики ГГ ТВаД и установив предельные значения ограничи-

ваемых параметров nт.к.пр.max, nт.к.max и *

г.maxТ , можно построить линию предельных 

режимов работы ГГ. Режим работы ГГ с однопараметрической САУ полностью 

определяется заданием какого-либо одного параметра, например, величины nт.к.пр. 
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Поэтому в качестве программы управления ГГ на предельных режимах можно 

рассматривать зависимость максимально допустимых (ограничиваемых) 

значений параметра (nт.к.пр)огр от температуры *

вТ  на входе в ГГ. Для верто-

летных ГТД вследствие малых скоростей полета вместо температуры *

вТ  принято 

рассматривать температуру ТН. 

 

 
 

Рис. 5.8. Линия предельных  

режимов (а) и изменение параметров 

ТВаД от ТН при Н = Нр >0 (б) 

Рис. 5.9. Линия предельных  

режимов (а) и изменение параметров 

высотного ТВаД от ТН при Н = 0 км (б) 

 

На рис. 5.8а представлены зависимости (nт.к.пр)огр= f(ТН), где линия 1-2-3-4 

является линией предельных режимов (ЛПР) для ГГ турбовального двигателя. 

Здесь предельная линия имеет три участка: 1-2 – для nт.к.пр.max, 2-3 – для nт.к. max, 3-4 

– для *

г.maxТ . Эти линии между собой пересекаются, что позволяет выделить в данном 

случае три области режимов ограничения для ГГ (по Kу.min, nт.к..max и *

г.maxТ ) и опреде-

лить, используя ЛПР, диапазоны температур ТН, при которых достигаются предель-

ные значения каждого из указанных ограничиваемых параметров. В этом случае для 

ГГ при низких значениях Тн (при ТН < 2НТ ) наступает ограничение по Kу.min. Этот 

диапазон температур соответствует nт.к.пр.max = const. В интервале температур от ТН2 до 

ТН 3 должно выдерживаться ограничение по nт.к.max, а при ТН, больших ТН 3, – по *

г.maxТ .  

Важно отметить, что ЛПР для ГГ и изменение регулируемых и ограничи-

ваемых параметров зависят только от температуры Тн и являются одина-

ковыми для всех высот полета.  

Если к ЛПР для ГГ добавить линию ограничения по Nе max, то ЛПР для двига-

теля 1-1 -р-3-4 состоит уже из четырех участков. К ограничениям по Kу.min, nт.к.max и 
*

г.maxТ  добавляется участок 1 -р, на котором вступает в действие ограничение по      

Nе max (5.8б). 
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На участке I, где nт.к.пр = const, величина Nе с повышением ТН возрастает из-за 

увеличения nт.к и *

гТ . В точке 1  значение Nе достигает Nе max и далее для поддержа-

ния Nе.max = const при дальнейшем увеличении температуры ТН от ТН1  до ТН.р (на 

участке II) требуется осуществлять раскрутку ротора ГГ, но менее значительную, 

чем на участке I. Она необходима для поддержания постоянства мощности двига-

теля, которая без раскрутки ГГ падает при увеличении ТН. В точке «р» (расчетный 

режим) достигается nт.к.max и дальнейшее поддержание постоянства мощности Nе 

при увеличении Тн становится невозможным. На участке III в данном примере реа-

лизуется программа управления nт.к.max = const. На этом участке при «затяжеляю-

щемся» компрессоре *

гТ  возрастает. В точке 3 температура *

гТ  достигает предельно-

го значения и вступает в работу ограничитель *

г.maxТ . При «затяжеляющемся» ком-

прессоре это вызывает уменьшение nт.к и приводит к более интенсивному сниже-

нию Nе (участок IV на рис. 5.8б). 

На рис. 5.9 представлено изменение управляемых и ограничиваемых пара-

метров в зависимости от температуры ТН для Н= 0. При неизменном расположении 

ЛПР 1-2-3-4 для ГГ здесь ЛПР 0 -3  располагается ниже. Поэтому теперь предель-

ным режимам работы двигателя в целом соответствует линия 0 -0-3 -3-4. Видно, что 

область ограничения по nт.к.пр.max исчезает, а область ограничений по Nе.max значи-

тельно расширяется. Точка 0 соответствует максимальному взлетному режиму при 

стандартных атмосферных условиях (ТН = 288 К). Закономерности изменения 

остальных параметров являются качественно такими же, как при Н = Нр. 

Возможность получения постоянной величины взлетной мощности в 

широком диапазоне изменения температуры атмосферного воздуха явля-

ется важным достоинством высотных турбовальных двигателей. Чем на 

большую высоту полета Hр рассчитан двигатель, тем шире указанный диапазон 

температур ТН, в котором Ne = Ne.max = const при Н < Нр и особенно при Н = 0. 

Все данные рис. 5.8 и рис. 5.9 относятся к максимальному режиму ТВаД. 

Программы управления для номинального и крейсерского режимов опре-

деляются аналогичным образом, только они соответствуют другим, более низ-

ким ограничиваемым величинам Ne и nт.к, специально подбираемым для этих 

режимов. Например, для крейсерского режима обычно принимают         

Nе.кр=0,7 Ne.max и nт.к = 0,96 nт.к.max. Ограничения на температуру *

гТ  и частоту 

вращения nт.к.пр на этих режимах обычно не налагаются, так как их величины не 

выходят за пределы допустимых значений. 

 

5.6. Высотные характеристики турбовальных двигателей 

Для ТВаД принято рассматривать характеристики трех видов: вы-

сотные, дроссельные и климатические. Из-за малых скоростей полета вертоле-

тов скоростные характеристики для них не рассматриваются. Считается, что па-

раметры двигателя и его данные (Nе и Се) от скорости полета не зависят. 

На характеристики турбовального двигателя на максимальном режиме 

сильное влияние оказывают эксплуатационные ограничения. Чтобы лучше по-
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нять их влияние на данные двигателя, вначале будем рассматривать характери-

стики без ограничений, а затем анализировать влияние ограничений. 

Высотными характеристиками ТВаД называются зависимости 

мощности на валу Ne и удельного расхода топлива Се от высоты полета при 

заданной программе управления двигателя. Рассмотрим в качестве примера вы-

сотные характеристики для максимального режима. 

Предположим вначале, что двигатель является невысотным, т.е. имеет 

расчетный режим при     

Н = 0, а его программа 

управления соответствует 

условию nт.к = const (или 
*

гТ = const) и других огра-

ничений нет. В этом слу-

чае его высотные харак-

теристики будут такими, 

как показано на рис. 5.10а 

сплошными линиями. 

Мощность в таком случае 

с высотой сильно снижа-

ется и несколько уменьша-

ется величина Се. 

Основной причиной снижения Ne с увеличением Н является уменьшение 

расхода воздуха через двигатель. Удельная мощность Nе.уд = Lс.т при этом немного 

возрастает, что объясняется увеличением с.т вследствие повышения *

к  и , вы-

званного уменьшением температуры ТН. Причиной снижения Се является то, что с 

увеличением Н возрастают параметры цикла  и  и повышается ηвн двигателя. 

Поэтому Сe = 
вн

3600

uH
 уменьшается, что является следствием улучшения использо-

вания теплоты в термодинамическом цикле. 

На высотные характеристики малоразмерных ТВаД оказывает влияние 

уменьшение с высотой полета чисел Рейнольдса. В области Re < Reкp это при-

водит к уменьшению КПД элементов двигателя и снижению Gв, что вызывает 

менее интенсивное снижение Се и более интенсивное уменьшение Ne с ростом 

высоты полета (см. штриховые линии на рис. 5.10а). 

В реальных условиях на вертолетах используются высотные турбо-

вальные двигатели. Они проектируются из условия получения заданной мощ-

ности на расчетной высоте полета Н = Нр. Тогда на высотах полета, меньших 

Нр (рис. 5.10а), двигатель работает на режимах ограничения по Nе = Ne.max. Для это-

го при Н < Нр его нужно дросселировать, т.е. снижать температуру газа перед тур-

биной *

гТ  и соответственно nт.к таким образом, чтобы обеспечивалось во всем диа-

пазоне высот полета от Н = 0 до Н = Нр условие Ne = Ne.max = const. Дросселирова-

 
                        а)                                       б) 

Рис. 5.10. Высотные характеристики турбовального 

двигателя при Нр = 0 (а) и при Нр > 0 
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ние двигателя при Н < Нр приводит  из-за снижения  и  к дополнительному воз-

растанию Се на величину Се (рис. 5.10б). 

Построение высотной характеристики вертолетных ГТД с учетом ре-

альных эксплуатационных ограничений (рис. 5.11а) может осуществляться с 

использованием характеристик ГГ и полученных зависимостей (nт.к.пр)огр от 

температуры ТН (рис. 5.8 и рис. 5.9). От земли до расчетной высоты (на участке I) 

обеспечивается условие Nе=Nmax=const. Это достигается за счет раскрутки ротора и 

увеличения параметров *

гТ  и nт.к, что способствует интенсивному возрастанию Lс.т. 

Увеличивается при этом также Gв пр через ГГ вследствие повышения nт.к.пр. За счет 

значительного увеличения Lс.т, несмотря на уменьшение Gв (интенсивность сниже-

ния которого на этом участке высотной характеристики несколько замедляется уве-

личением Gв.пр), удается поддержать в указанном диапазоне высот постоянство Ne на 

валу двигателя. Се на участке I снижается вследствие увеличения внутреннего КПД, 

обусловленного не только уменьше-

нием температуры ТН, но и раскрут-

кой ротора ГГ (увеличением  и ). 

На расчетной высоте (в точке 

«р») режим работы ГГ выходит на 

ограничение по nт.к.max (рис. 5.11б). 

При дальнейшем уменьшении ТН с 

высотой полета двигатель на мак-

симальном режиме работает вдоль 

ЛПР р-2-1. Температура газа перед 

турбиной *

гТ  на участке II (где nт.к = 

const) снижается (компрессор «об-

легчается» при снижении ТН), и 
*

г.maxТ  на высотной характеристике 

нигде не достигается. Увеличение 

же nт.к.пр при уменьшении ТН с вы-

сотой полета приводит к снижению 

Kу компрессора, и в точке 2 

наступает ограничение по nт.к.пр.max. 

Далее с ростом Н (на режимах 

ограничения по nт.к.пр.max) 
*

гТ  умень-

шается пропорционально TН, а nт.к – 

пропорционально 
НТ . Мощность 

Ne падает еще интенсивнее.            

Сe = 
вн

3600

uH
 на участке III не снижа-

ется, т.к. при  = const и  = const 

также и вн = const.  

 
 

Рис. 5.11. Высотная характеристика 

ТВаД (а) и программа его управления  

для режима «максимал» (б) при Нр>0 
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5.7. Дроссельные характеристики турбовальных двигателей 

В отличие от дроссельных характеристик ГТД прямой реакции, которые при 

М = const в ряде случаев могут быть представлены в виде критериальных зависи-

мостей от одного критерия подобия – приведенной частоты вращения НД.прn , у тур-

бовальных двигателей такая возможность исключается. Это объясняется тем, что 

при nт.к.пр = const у них режимы подобия на свободную турбину не распространяют-

ся, поскольку она работает при условии nс.т = const, а следовательно, у нее           

nс.т.пр  const. Поэтому дроссельными характеристиками турбовальных двигате-

лей называют зависимости мощности на валу свободной турбины Nе и удель-

ного расхода топлива Се от физической частоты вращения ротора ГГ nт.к при 

заданных атмосферных условиях рН и ТН или, что то же самое, при заданных зна-

чениях температуры ТН и высоты полета Н. Они имеют вид, показанный на         

рис. 5.12. 

При увеличении nт.к возрастает Gв. Повышается также работа Lс.т = Lц, посколь-

ку увеличиваются параметры термодинамического цикла  и . Это приводит к ин-

тенсивному возрастанию Ne. 

Внутренний КПД с увели-

чением nт.к возрастает, т.к. повы-

шаются  и . Отличие от ТРД и 

ТРДД состоит в том, что ТВаД яв-

ляется чисто тепловым двигателем 

и эффективность использования 

теплоты в нем оценивается только 

величиной вн. Поэтому с увели-

чением nт.к величина Сe = 
вн

3600

uH
 

снижается и минимум Се обеспе-

чивается на максимальном режи-

ме. 

На дроссельной характери-

стике принято отмечать точки, 

соответствующие крейсерскому, 

номинальному и максимальному 

режимам. 

 

5.8. Климатические характеристики турбовальных двигателей 

Климатическими характеристиками ТВаД называются зависимости 

Ne и Се от ТН на разных высотах полета. Изменение только давления рН не при-

водит к изменению режима работы ГГ. Не изменяется при этом также и Lс.т. Вели-

чины же Gв и Nе изменяются пропорционально рН, что легко учитывается расче-

том. Поэтому климатические характеристики турбовальных ГТД рассматривают в 

 
Рис. 5.12. Дроссельные характеристики тур-

бовального двигателя 
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зависимости от двух параметров, характеризующих внешние условия – темпе-

ратуры ТН  и высоты полета Н. 

Климатические характеристики могут быть определены для ГТД любого 

типа. Но при изучении характеристик ТРД и ТРДД на этом вопросе внимание 

не заостряется по той причине, что, имея дроссельные характеристики этих 

двигателей при стандартных атмосферных условиях, их можно пересчитать на 

другие атмосферные условия путем использования формул подобия. Для турбо-

вальных двигателей такой пересчет произвести нельзя, поскольку, как указыва-

лось, при nт.к.пр = const подобие режимов не распространяется на свободную тур-

бину, а следовательно, и на весь двигатель в целом. 

При заданном (например, максимальном) режиме работы двигателя и при 

отсутствии эксплуатационных ограничений повышение температуры окружающе-

го воздуха при условии рН = const приводит при nт.к = const к снижению мощности 

двигателя и к увеличению его удельного расхода топлива (штриховые линии на 

рис. 5.13). Снижение Nе с ростом ТН физически объясняется уменьшением расхода 

воздуха через двигатель (вследствие падения его плотности), а также уменьшени-

ем работы Lс.т (вследствие снижения *

к  и соответственно с.т при снижении nт.к.пр с 

ростом температуры ТН). Возрастание Cе обусловлено падением внутреннего КПД 

вследствие уменьшения  и . 

Такое влияние ТН на изменение Nе является неблагоприятным с точки зре-

ния согласования потребной мощности для полета вертолета, которая от ТН прак-

тически не зависит, и располагаемой мощности двигателя, сильно снижающейся с 

ростом ТН. Это противоречие может быть преодолено уменьшением полезной 

нагрузки вертолета в условиях жаркого климата либо установкой более мощного 

двигателя, подбираемого из условий обеспечения полета при высоких значениях 

температуры ТН. Последнему условию отвечают высотные ТВаД. У них при рабо-

те у земли и в некотором диапазоне высот Н  Нp двигатель работает с ограниче-

нием по Nе max, т.е. он в той или иной степени задросселирован. В таком случае на 

рассматриваемой высоте полета величина Nе с ростом температуры ТН вначале под-

держивается постоянной за счет увеличения nт.к и температуры *

гТ  до выхода ГГ на 

расчетный режим работы. 

Климатические характеристики высотного турбовального двигателя на мак-

симальном режиме с учетом эксплуатационных ограничений для случая Н = Нр 

представлены на рис. 5.13 сплошными линиями. Их протекание легко объяснить с 

использованием рис. 5.8, на котором для этого же случая показано изменение пара-

метров в областях соответствующих ограничений. Постоянная максимальная мощ-

ность Nе поддерживается в области II (рис. 5.13) за счет раскрутки ротора ГГ. 

В точке «р» двигатель выходит на ограничение по nт.к.max. С этого момента Nе 

при дальнейшем возрастании ТН начинает падать – вначале на участке III более 

медленно (из-за повышения температуры *

гТ ), а на участке IV более интенсивно (из-

за снижения nт.к в области ограничения по *

г.maxТ ).  
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На участке I снижение 

мощности при уменьшении ТН 

вызвано необходимостью под-

держания nт.к.пр = const из усло-

вия Kу.min =const, что требует 

более интенсивного дроссели-

рования двигателя, чем на 

участке II. Некоторое увеличе-

ние Се в областях I, II и IV (по 

сравнению со штриховой лини-

ей) связано со снижением вн 

из-за уменьшения nт.к. На 

участке I величина Се сохраня-

ется практически постоянной 

(вследствие неизменности па-

раметров  и ). 

На высотах, меньших рас-

четной, диапазон температур, 

соответствующих условию Nе.max = const, существенно расширяется. В частности, 

на взлетном режиме (при Н = 0), как это видно из рис. 5.9, условие Nе.max = const 

обеспечивается во всем диапазоне температур ТН <ТН3 , в том числе на участке 0-3  

при ТН > 288 К.  

Поддержание постоянства мощности ТВаД на взлетном режиме при 

увеличении температуры Тн до определенного значения является важным 

эксплуатационным показателем вертолетного двигателя. Эти температуры 

могут составлять 30…40 С. 

 

Объединенные дроссельно-климатические характеристики турбовального 

двигателя ТВ3-117 при Н = 1 км изображены на рис. 5.14. Они представляют со-

 
Рис. 5.13. Климатические характеристики 

при Н = Нр:  с учетом и - - - - без учета 

эксплуатационных ограничений 

  
                                     а)                                                                     б) 

Рис. 5.14. Объединенные дроссельно-климатические  

характеристики ТВаД при nс.т = 100% и Н = 1 км 
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бой совокупность дроссельных характеристик при различных значениях темпера-

туры tН. На рис. 5.14а показано изменение мощности двигателя Ne , а на рис. 5.14б 

– расхода топлива Gт от т.кn ,%. Выход на тот или иной режим ограничения зависит 

от величины tН. При tН < –40 С достигается ограничение по nт.к.пр.max, в диапазоне 

tН от –40 С до +15 С наступает ограничение по Nе.max, а при tН > 15 С – по *

г.maxТ . 

Отштрихованными линиями на рис. 5.14 отмечены режимы, соответствующие 

максимальному, номинальному и крейсерскому режимам работы двигателя. 

 

5.9. Схемы и основные параметры турбовинтовых и  

турбовинтовентиляторных двигателей 

Турбовинтовые двигатели (ТВД, рис. 5.15а) имеют лучшую по сравне-

нию с ТРД экономичность при небольших дозвуковых скоростях полета          

(V < 600…700 км/ч). ТВД сочетают в себе преимущества создания тяги воз-

душным винтом на взлете и при малых скоростях полета с весовыми преиму-

ществами газотурбинного двигателя по сравнению с поршневым. 

 

  
                                   а)                             б) 

Рис. 5.15. Принципиальные схемы ТВД и ТВВД 

 

Но дальнейшее увеличение скоростей полета самолетов с ТВД оказалось 

невыгодным. С ростом скорости полета на концах лопастей винтов относительная 

скорость становится сверхзвуковой, что приводит к возрастанию волновых потерь 

и снижению КПД винта. На скоростях полета, соответствующих 850…950 км/ч, 

более экономичными оказались ТРДД, вентилятор которых, благодаря предвари-

тельному торможению воздушного потока в воздухозаборнике, работает при 

меньших относительных скоростях, чем воздушный винт, а следовательно, с бо-

лее высоким КПД. Поэтому уже на самолетах третьего поколения (Ил-76, Ил-86, 

Ту-154, Як-40 и др.) ТРДД практически полностью вытеснили ТВД из авиации. 

Недостатками ТВД, помимо ухудшения их экономичности при увеличе-

нии скорости полета, являются высокий уровень шума, повышенная вибрация 

от винта, а также наличие редуктора с высокими передаточными отношениями, а 

поэтому тяжелого. 

В последние годы благодаря появлению усовершенствованных газогенера-

торов и созданию воздушных винтов нового типа, получивших название винто-

вентиляторов, стали появляться турбовинтовентиляторные двигатели 

(ТВВД, рис. 5.15б), которые по существу являются дальнейшим развитием ТВД. 
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Большинство первых ТВД выполнено по одновальной схеме (рис. 5.15а) с 

соосным расположением двигателя и редуктора. 

ТВД нового поколения выполняются, как правило, двух- или трехваль-

ными с автономными ГГ (одно- или двухвальными) и свободной турбиной. По 

двухвальной схеме с одновальным ГГ выполнен двигатель ТВ7-117С, а с двух-

вальным ГГ – английский ТВД «Тайн». 

ТВД по рабочему процессу имеют много общего с ТВаД. У них также 

практически вся развиваемая мощность через редуктор передается на воздуш-

ный винт. Но они применяются на более скоростных самолетах, чем ТВаД, и 

поэтому приращение кинетической энергии выхлопных газов у них использует-

ся для получения сравнительно небольшой по величине реактивной тяги. 

Рассмотрим основные параметры, характеризующие эффективность 

работы ТВД и ТВВД. 

Мощность на валу винта определяется по формуле 

Nв = GвLв = GвLе ред,                                          (5.6) 

а создаваемая реактивная тяга равна 

Рр = GвРуд = Gв(сс–V),                                        (5.7) 

где Lв = Lе ред – работа на валу винта; ред – КПД редуктора. 

Поэтому тяговая мощность, развиваемая двигателем в полете, определя-

ется соотношением 

Nтяг = Nв в + РрV.                                             (5.8) 

Здесь Nв в и РрV – тяговые (полезные) мощности винта и реактивной струи, 

в – КПД винта. 

В соответствии с (5.8) удельная тяговая работа ТВД и ТВВД равна  

Lтяг = Nтяг/Gв = Lе ред в + (сс–V)V.                          (5.9) 

Реактивная мощность у ТВД мала, и чтобы ее не оценивать самостоятельно, 

вводят в рассмотрение так называемую эквивалентную мощность 

Nэкв =
тяг

в

N
= Nв +

в c

в

( )G с V
V .                          (5.10) 

Nэкв – это такая мощность, которую надо было бы иметь на валу вин-

та, чтобы лишь за счет винта двигатель развивал такую же тяговую мощ-

ность, которая реально получается за счет винта и реакции. 

Удельная эквивалентная мощность равна 

Nэкв.уд = Lэкв =
экв

в

N

G
.                                        (5.11) 

Удельный эквивалентный расход топлива  

Сэкв =
т.ч

экв

G

N
.                                                (5.12) 

Зависимости Nэкв.уд и Сэкв от  и  (или от *

к  и *

гТ ) качественно не отлича-

ются от аналогичных зависимостей для Nе уд и Cе, приведенных на рис. 5.10 для 

ТВаД. У современных ТВД обычно Nэкв в расчетных условиях полета на 

8…10% больше, чем Nв. У ТВВД доля мощности от реакции газовой струи вы-
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ше, чем у ТВД. Это отличие Nэкв от Nв определяется условиями распределения 

работы цикла между винтом и реакцией. 

 

5.10. Оптимальное распределение работы цикла ТВД и ТВВД  

между винтом и реакцией струи 

У ТВД и особенно у ТВВД, как видно из формулы (5.9), тяговая работа 

создается как за счет винта, так и за счет реакции проходящего через двигатель 

газового потока. Возникает задача оптимального распределения Lц между вин-

том и реактивной струей. Оптимальным является такое распределение Lц, 

при котором тяговая работа при заданных условиях полета получается 

максимальной.  
Оптимизация производится поиском такой скорости истечения из сопла 

сс.опт, при которой Lтяг = Lтяг.max при заданных значениях скорости полета и Lц. 

Если из (5.1) определить Lе и подставить в (5.9), получим 

Lтяг =
2 2

с
ц

2

с V
L ред в + (сс–V)V. 

Для определения сс.опт вычислим производную тяг

с

dL

dc
 при Lц = const и          

V = const и приравняем ее к нулю, тогда            тяг

с

dL

dc
= – сс ред в + V = 0. 

Отсюда получим значение сс.опт при оптимальном распределении работы 

цикла между винтом и реакцией, впервые выведенную Б.С. Стечкиным в 1944 г.: 

сс.опт =
ред в

V
.                                           (5.13) 

Условие (5.13) показывает, что при больших скоростях полета и низких 

КПД винта следует увеличивать долю Lц, используемую для получения реак-

тивной тяги. При уменьшении скорости полета передача Lц для создания реак-

тивной тяги становится менее выгодной. Именно по этой причине у турбоваль-

ных двигателей, применяемых при очень малых скоростях полета (V  0), оп-

тимальное распределение работы цикла соответствует условию Lц = Lе. 

 

5.11. Совместная работа элементов и программы управления ТВД 

У ТВД одновальной схемы имеется два независимых регулирующих фак-

тора – расход топлива Gт и угол установки лопастей винта в. Это позволяет у 

них осуществлять независимое управление двумя параметрами. Такими пара-

метрами могут быть частота вращения ротора n и температура газа перед тур-

биной *

гТ . Тогда на максимальных режимах работы одновальных ТВД в высот-

но-скоростных условиях может быть реализована программа управления 

n = nmax = const             и             *

гТ  = *

г.maxТ = const.                     (5.14) 

Наибольшее распространение у одновальных ТВД получили САУ, в ко-

торых частота вращения ротора регулируется путем изменения в, а температу-
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ра *

гТ  – изменением Gт. Для обеспечения программы управления (5.14) в полете 

подбирается закон подачи топлива, обеспечивающий косвенное поддержание 

постоянства температуры газа перед турбиной.  

Рабочая линия (РЛ) на характеристике компрессора при программе управ-

ления (5.14) определяется как для одновального ГГ при n = const и *

гТ = const, т.е. с 

использованием уравнения   
* *

прк г

в( ) 288

nТ
А

q n
= const nпр.   При этом расположение 

рабочей точки на РЛ зависит только от температуры *

вТ . 

Условие баланса мощностей для каждой точки рабочей линии здесь выпол-

няется за счет регулирования величины мощности, передаваемой на винт, путем из-

менения угла установки его лопастей  в. Точка 1 на рис. 5.16а соответствует  в.max 

(при *

в.minТ ), а точка 2 –  в.min (при *

в.maxТ ). 

Дросселирование одновального ТВД при заданной *

вТ  на входе может про-

изводиться с использованием различных РЛ в поле характеристик компрессора. 

Такими линиями могут быть: линия a-б, соответствующая дросселированию при  

n = const, линия а-в, соответствующая одновременному снижению n и *

гТ  (что воз-

можно, например, при в = const), линия а-б-в, отвечающая дросселированию вна-

чале при n = const, а затем при в = const и др. (рис. 5.16б). 

Наиболее выгодным является дросселирование одновальных ТВД при 

n=const, так как это обеспечивает быстрое снижение *

гТ  и Nэкв практически при та-

ких же значениях Сэкв, что и дает дросселирование, например, по линии а-в. Сни-

жение *

гТ  в случае дроссе-

лирования при n = const 

благоприятно влияет на 

показатели надежности 

работы двигателя, так как 

на пониженных режимах 

значительно снижается 

температура *

гТ . При та-

ком дросселировании 

улучшается приемистость 

двигателя, поскольку от-

падает необходимость 

раскрутки ротора, но за-

трудняется запуск из-за 

большого момента инер-

ции вращающихся масс.  

У ТВД со свободной турбиной на максимальных режимах работы также 

возможно применение (в области отсутствия других ограничений) программы 

управления 

nв = nв.max = const               и              *

гТ = *

г.maxТ =const.              (5.15) 

 
Рис. 5.16. Рабочие линии на характеристике  

компрессора одновального ТВД: при n = const,  
*

гТ = const (а); при дросселировании (б) 
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И в этом случае условие *

гТ = const обеспечивается за счет подачи топлива 

Gт, а условие nв = const – за счет установки лопастей винта в. 

Изменение параметров ГГ по *

вТ  при этом сохраняется таким же, как у ГТД 

других типов и, в частности, в области низких температур *

вТ  возможно ограниче-

ние по nт.к.пр.max, а на малых Н и больших V полета возникает ограничение по Ne max.  

 

5.12. Эксплуатационные характеристики ТВД и ТВВД 

Для ТВД и ТВВД обычно рассматривают высотно-скоростные и дрос-

сельные характеристики. 

Высотно-скоростные характеристики ТВД для максимального режи-

ма работы двигателя и при заданной программе управления с ограничением по 

Nв.max представлены на рис. 5.17. 

Характерным является ограничение по максимальной мощности, которое 

наступает при малых высотах и больших скоростях полета. Ограничивается не 

эквивалентная мощность, а мощность на валу винта, поскольку при             

nт.к = nт.к.max = const она пропорциональна максимальному крутящему моменту, 

передаваемому через редуктор на вал винта. Поэтому на рис. 5.17а показано 

изменение по высоте полета Н не эквивалентной мощности, а мощности на валу 

винта Nв и отдельно – реактивной тяги Рр, а также Сэкв. На рис. 5.17б даны каче-

ственные зависимости величин Nэкв, Nв, Сэкв и Рр от скорости полета при Н = const 

для случая Н > Нр, когда ограничение по Nв.max отсутствует. 

С увеличением Н при неизменной V из-за уменьшения ТН до 11 км увеличи-

ваются nпр и *

к , возрастают также  и . Из-за роста Lц и ηвн Nэкв.уд повышается, а 

Сэкв снижается до Н=11 км (рис. 5.17а). Мощность на валу винта с ростом Н сни-

жается из-за уменьшения Gв, но до Н = 11 км она снижается медленнее, чем Gв, 

вследствие увеличения Lц. При Н > 11 км ТН сохраняется постоянной, поэтому пе-

рестают увеличиваться  и . На этих высотах работа цикла, удельная мощность и 

величина Сэкв практически сохраняются неизменными, а величины мощности Nв с 

ростом Н снижаются еще интенсивнее (пропорционально Gв и плотности Н). 

При малых Н полета вступает в действие ограничение по Nв.max. Штриховы-

ми линиями на рис. 5.17а показано изменение Ne для случая, если бы ограничение 

по Nв.max отсутствовало. Дросселирование двигателя в области ограничений для 

соблюдения условия Nв.max = const приводит, как видно, к ухудшению экономично-

сти и снижению реактивной тяги в области ограничений. 

Увеличение V при Н = const ведет к повышению Nв и Nэкв (рис. 5.17б). Глав-

ной причиной, определяющей рост мощностей ТВД с увеличением V, является 

возрастание расхода воздуха Gв. Увеличивается также степень понижения давле-

ния на турбине *

т , т.к. выходное сопло двигателя работает при докритических пе-

репадах давления. Рост *

т  ведет к увеличению работы на валу турбины, что сов-

местно с увеличением Gв и определяет рост мощности, передаваемой на вал винта. 

Скорость истечения газа из сопла и удельная реактивная тяга у рассматрива-

емых двигателей относительно невелики. Поэтому с ростом V интенсивно умень-
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шается Руд. Несмотря на увеличение Gв, реактивная тяга Рр также снижается с ро-

стом скорости V. Но тяговая мощность от реакции Nтяг.р = РрV с увеличением V воз-

растает. Одновременный рост Nв и Nтяг.р приводит к повышению Nэкв. 

 

 
 

Рис. 5.17. Высотные (а) и скоростные (б) 

характеристики ТВД  

Рис. 5.18. Дроссельные ха-

рактеристики ТВД 

 

Значение Сэкв с ростом скорости полета на данной высоте уменьшается, что 

связано с увеличением степени повышения давления  и возрастанием вн. 

Дроссельные характеристики ТВД со свободной турбиной показаны на      

рис. 5.18. При дросселировании двигателя снижаются *

к , Gв.пр и Nв.пр, а Сэкв увеличива-

ется. Повышение Сэкв объясняется снижением вн из-за уменьшения *

к  и *

гТ .  

Для одновальных ТВД, поскольку у них n = const, дроссельные характери-

стики принято представлять в зависимости от расхода топлива Gт. У них сниже-

ние Gт также приводит к уменьшению мощности и возрастанию Сэкв, что вызвано 

снижением *

гТ  и *

к , поскольку у них расход воздуха при n = const не снижается. 

 

5.13. Области применения ТВВД и перспективы их развития 

Разрабатываемые в последние годы турбовинтовентиляторные двигате-

ли (ТВВД) отличаются от ТВД двумя характерными чертами: новым типом 

винта - многолопастным, с широкохордными лопастями и газогенератором 

нового поколения – одно- или двухвальным – с высокими параметрами рабоче-

го процесса (рис. 5.15б). Помимо этого, учитывая бóльшие скорости полета само-

лета с ТВВД, у них выбираются более высокие расчетные значения скорости ис-

течения газа из сопла сс, а поэтому увеличивается доля работы цикла, используе-

мая для создания реактивной тяги. Привод винтовентилятора осуществляется от 

вала свободной турбины через редуктор. 
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Основными проблемами, 

связанными с разработкой 

ТВВД, являются: создание 

многолопастного высокоэф-

фективного винтовентиля-

тора изменяемого шага; от-

работка газогенератора на 

высокие параметры рабочего 

процесса; снижение внешнего 

сопротивления гондолы и 

обеспечение положительной 

интерференции винтовентилятора, гондолы и крыла; обеспечение приемле-

мых уровней шума и эмиссии выхлопных газов; создание надежных малогаба-

ритных редукторов. 
Винтовентилятор (ВВ) ТВВД в отличие от обычных винтов ТВД дол-

жен эффективно работать с высоким КПД (не менее 0,8) до чисел М полета, 

равных 0,8…0,85. С этой целью необходимо улучшить аэродинамические ха-

рактеристики ВВ при высоких числах М полета, а следовательно, при больших 

числах Мw по относительной скорости набегающего потока воздуха.  

Улучшение аэродинамических характеристик ВВ достигается за счет двух 

факторов: 1 – использования для лопастей винта тонких суперкритических 

профилей, имеющих относительную толщину с  до 0,02; 2 – применения лопа-

стей саблевидной формы, чем обеспечивается угол стреловидности на перифе-

рии  до 30° и достигается увеличение критических чисел Мw.кр при обтекании 

периферийных сечений лопастей. Помимо этого, дополнительное повышение 

КПД (на 2…3%) обеспечивается применением двухрядных винто-

вентиляторов с противоположным вращением лопастей. За счет указанных 

факторов удается обеспечить высокий КПД ВВ – до 0,8…0,82 при МН = 0,8. 

Увеличение удельной мощности, снимаемой с 1 м
2
 площади, ометаемой вин-

том, достигается увеличением количества лопастей (до 8…15 вместо 3…4 у ТВД). 

Тогда удельную мощность удается увеличить до 400…600 кВт/м
2
, что в 2…5 раз 

выше, чем у одинарных воздушных винтов. При этом диаметр винта и его масса 

снижаются. 

На рис. 5.19 показано сравнение ТВД, ТРДД и ТВВД как движителей, т.е. 

по тяговому КПД (с учетом КПД винта и сопротивления двигательной гондолы). 

Как видно, у ТВД высокие тяговые КПД достигаются при малых числах М полета, 

а при МН > 0,65 величина их тягового КПД тяг резко падает. У ТРДД тяговый КПД 

возрастает с ростом числа М полета, но его максимальные значения остаются на 

12…15% меньшим, чем у ТВД при МН < 0,6. У ТВВД при МН = 0,8 удается полу-

чить такой же по величине тяговый КПД, как у ТВД при МН = 0,6, и обеспечить при 

МН = 0,8 его величину на 12….15% выше, чем у ТРДД с высокими степенями двух-

контурности. 

 
Рис. 5.19. Сравнение ТВД, ТВВД и ТРДД  

как движителей 
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Газогенераторы с высокими параметрами рабочего процесса разраба-

тываются с использованием опыта создания ТРДД новых поколений. Суще-

ствовавшие ранее ТВД относились к двигателям 2-го поколения. Они имели        
*

к  = 8…10 и *

гТ  = 1200…1250 К. Развитие за последние годы ГТД других типов 

было связано с накоплением опыта создания ГГ с высокими параметрами рабоче-

го процесса. Поэтому у ТВВД, которые следует отнести к двигателям 5-го 

поколения, этот опыт полностью используется. 

У ТВВД в зависимости от назначения двигателя *

к 0  = 20…40 и                    
*

гТ  = 1650…1750 К. Такие параметры рабочего процесса позволяют получить уве-

личение внутреннего КПД двигателя на 5…7 %. С учетом более высокого тягово-

го КПД этот выигрыш в экономичности ТВВД существенно возрастает. 

Разработка гондолы двигателя с малым внешним сопротивлением яв-

ляется также весьма важной задачей. Одним из возможных путей получе-

ния положительной интерференции силовой установки и планера самолета в 

полете и на взлетных режимах является обдув винтом внешней поверхности 

крыла. Обдув ВВ внешней поверхности крыла при отклоненных закрылках 

на взлете позволяет существенно повысить Су за счет увеличения циркуля-

ции скорости вокруг профилей крыла. Здесь также достигается эффект от пово-

рота вектора тяги, создаваемой ВВ, вследствие отклонения крылом и закрылками 

потока воздуха, отбрасываемого винтом, вниз по отношению к скорости полета. 

Показатели по уровню шума и загрязнению окружающей среды имеют 

важное значение для самолетов гражданской авиации. Уровень шума у ТВВД 

ниже, чем у ТВД, но он пока еще уступает уровню шума ТРДД. 

Подход к рассмотрению совместной работы элементов ТВВД не отлича-

ется от других типов ГТД. Протекание высотно-скоростных характеристик 

также остается качественно аналогичным рассмотренному для ТВД (рис. 5.17). 

Примером успешной разработки и реализации ТВВД может служить дви-

гатель Д-27 Запорожского авиамоторного комплекса «Прогресс»-«Мотор-Сич», 

предназначенный для установки на российско-украинском военно-

транспортном самолете Ан-70 (рис. 5.20а). На взлетном режиме двигатель име-

ет мощность 10300 кВт (14000 л.с.). На крейсерском режиме полета (МН = 0,8; 

Н = 11 км) при мощности 5000 кВт удельный расход топлива при тяге 67,5 кН 

составляет 0,047 кг/(Н ч). При этом *

гТ = 1450 К; *

к = 30 и в = 0,84. 

Продольный разрез двигателя Д-27 показан на рис. 5.20б. Двигатель вы-

полнен по трехвальной схеме и имеет zкнд = 5; zквд = 3 (2 осевых и 1 центробеж-

ная ступени); zтвд = 1; zтнд = 1 и zс.т = 4. 

Важным достоинством силовой установки самолета Ан-70 является то, 

что на ней применён двухрядный винтовентилятор с противоположным враще-

нием лопастей с диаметром винта Dв=4,5 м и числом лопастей 8+6. 
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б) 

Рис. 5.20. Двигатель Д-27 самолета Ан-70 

 

Глава 6. Неустановившиеся режимы работы авиационных ГТД 

 

6.1. Требования к динамическим характеристикам ГТД 

Двигатель должен обладать способностью быстро изменять режим рабо-

ты при резком перемещении рычага управления двигателем (РУД). Процесс 

быстрого увеличения тяги (мощности) двигателя называют приемистостью.  

Приемистость является важнейшей динамической характеристикой 

двигателя. Она характеризуется временем tп, потребным для перехода с режима 

малого газа на режим максимальной тяги.  

Время приемистости влияет на обеспечение возможности ухода самолета на 

второй круг при неудавшейся посадке. Тогда вслед за перемещением летчиком 

РУД двигатель должен быстро увеличить тягу, чтобы самолет мог успеть разо-

гнаться и набрать необходимую высоту. ГТД имеют сравнительно плохую прие-

мистость (tп = 5…10 с) по сравнению с поршневыми авиационными двигателями. 

Сброс газа – это процесс быстрого снижения тяги (мощности) при резкой 

уборке РУД. Этот процесс у ГТД, как правило, не является лимитирующим. Ес-

ли при сбросе газа, не дожидаясь выхода двигателя на установившийся пони-

женный режим работы, резко увеличить подачу топлива в камеру сгорания с 

целью немедленного увеличения тяги (мощности), то такой переходный про-

цесс называется встречной приемистостью. 

Запуск двигателя и выход его на режим «МГ» должен быть быстрым и 

надежным. Различают запуск на земле, когда начальная раскрутка ротора дви-

гателя производится от постороннего источника мощности (аэродромного или 

бортового пускового устройства) и запуск в полете, когда роторы двигателя до 

подачи топлива вращаются под действием скоростного напора набегающего по-

тока воздуха (режим авторотации).  

В процессе приемистости, сброса газа, а также при запуске или реверсе 

тяги двигатель работает на неустановившихся («переходных») режимах, при 
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которых все параметры двигателя (частоты вращения роторов, расход топлива, 

температура газа перед турбиной, степень повышения давления воздуха в ком-

прессоре и т.д.) изменяются во времени. Правильная организация рабочего 

процесса двигателя на неустановившихся режимах с учетом требований хоро-

шей приемистости, быстрого и надежного запуска является важным условием 

обеспечения его надлежащих эксплуатационных характеристик.  

При этом не должно происходить чрезмерной раскрутки роторов, потери 

устойчивой работы каскадов компрессора, срыва пламени в камере сгорания, 

перегрева деталей двигателя и других вредных или необратимых явлений в лю-

бых условиях полета и при любой скорости перемещения РУД летчиком. 

 

6.2. Факторы, влияющие на переходные процессы в ГТД.  

Гипотеза квазистационарности 

Исследование рабочих процессов ГТД на переходных режимах требует 

учета ряда динамических факторов, важнейшими из которых являются: 

- инерция вращающихся масс роторов; 

- тепловая нестационарность, заключающаяся в инерционности процесса 

прогрева деталей двигателя и приводящая к изменению радиальных зазоров в 

компрессорных и турбинных ступенях; 

- газодинамическая нестационарность, связанная с накоплением массы и 

энергии газа в объемах проточной части двигателя при быстром изменении па-

раметров процесса; 

- запаздывание тепловыделения и изменения температуры по тракту дви-

гателя при быстром изменении подачи топлива; 

- запаздывание воспламенения топлива в камере сгорания; 

- запаздывание перемещения регулируемых элементов компрессора и 

других систем по отношению к прохождению исполнительных команд. 

В настоящее время для силовых установок, у которых время разгона со-

измеримо со временем прогрева деталей двигателя, а в процессе прогрева изме-

няются зазоры и характеристики основных элементов двигателя, учет большин-

ства указанных факторов становится все более необходимым. 

Однако часто в приближенных расчетах в связи с чрезвычайной сложно-

стью учета всех этих факторов, газодинамической нестационарностью потока, 

прогревом деталей двигателя и запаздыванием тепловыделения пренебрегают. 

В таком случае учитывается только один фактор – инерция вращающихся 

масс, а характеристики всех функциональных элементов двигателя принима-

ются неизменными, как и на стационарных режимах. Такое упрощающее зада-

чу анализа и расчета переходных процессов предположение называется гипо-

тезой квазистационарности и будет использоваться ниже. 

 

6.3. Уравнение динамики роторов ГТД 

Рассмотрим уравнение динамики ротора одновального ГГ, используемого 

в составе ТРД, ТРДД или ГТД других схем. В соответствии с законами механи- 
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ки запишем его в следующем виде 

Мт – Мк – Мтр + Мст = Jz
d

dt
,                            (6.1) 

где Мт – крутящий момент, развиваемый турбиной; Мк – крутящий момент, за-

трачиваемый на вращение компрессора; Мтр – момент, затрачиваемый на пре-

одоление сил трения в подшипниках и на привод агрегатов; Мст – крутящий мо-

мент, создаваемый стартером, если он есть и включен; Jz – момент инерции ро-

тора относительно оси вращения ротора ГГ. 

На установившемся режиме Мт = Мк + Мтр и угловая скорость ротора  

постоянна 0
d

dt
. Если же путем изменения подачи топлива в двигатель уве-

личивать или уменьшать момент на валу турбины, то скорость вращения ротора 

начнет увеличиваться или уменьшаться. 

Чтобы перейти от моментов к мощностям, нужно уравнение (6.1) умно-

жить на угловую скорость вращения ротора , тогда получим 

Nт – Nк – Nтр + Nст = Jz
d

dt
.                             (6.2) 

Величина Nст определяется на режимах запуска по характеристикам стар-

тера. На режимах от малого газа и выше Nст=0. Мощность, затрачиваемую на 

привод вспомогательных агрегатов и преодоление сил трения, удобно учиты-

вать посредством введения механического КПД  

к
м

к тр

N

N N
. 

Тогда уравнение (6.2) может быть записано как Nт= Jz
d

dt
, где 

к
т т

м

N
N N  избыточная мощность турбины.  

Учитывая, что 2 n , где n – частота вращения ротора в 1/с, получим 

Nт= 4
2 
Jzn

dn

dt
                                        (6.3) 

или 
dn

dt
=

2

z

1

4 J

т N

n
.                                      (6.4) 

Если Nт > 0, происходит ускорение ротора; если Nт< 0 – уменьшение 

частоты вращения (сброс газа). 

Время перехода ротора с частоты вращения 1n  на частоту вращения 2n  

(например, время приемистости или сброса газа) согласно (6.4) равно 

2
1 2 4 zt J

2

1
т

n

n

n
dn

N
.                                      (6.5) 

Формулу (6.5) для большей наглядности можно представить в относительных 
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параметрах. С этой целью введем обозначения: n =
max

n

n
; тN = т

т.max

N

N
. 

Тогда                                            2
1 2 4 zt J

2
max

т.max

n

N

2

1
т

n

n

n
dn

N
.                          (6.6) 

Если 1n = МГn , а 2n =1,0, то время t1-2 равно времени приемистости tп. 

Из формулы (6.6) видно, что на tп влияет момент инерции ротора zJ . За-

висимость времени приемистости от размеров двигателя слабая.  

Мероприятия, направленные на сокращение числа ступеней турбомашин 

и применение новых материалов с повышенной удельной прочностью, вызы-

вают уменьшение моментов инерции роторов и улучшают приемистость. 

Важнейшим фактором, влияющим на время приемистости, является от-

носительная частота вращения ротора на режиме малого газа. Как видно 

из (6.6), чем выше 1n = МГn , тем меньше время приемистости. Но произвольно 

увеличить МГn  нельзя, так как ее величина выбирается из условия получения 

минимальной тяги при работе двигателя на земле, где она должна составлять 

3…6% от Рmax. У одновальных ТРД без специальных мер требуемая величина 

РМГ обеспечивается при МГn = 0,3…0,4. У ТРД с компрессором, имеющим регу-

лируемые лопатки НА, увеличение МГn  при сохранении требуемого уровня тя-

ги на режиме МГ можно получить за счет снижения (при данном nпр) вG , кL  и 

соответственно *
к , *

гТ ,Руд и Р при прикрытии лопаток НА. Это позволяет со-

кратить tп в 1,5…2,0 раза. 

 

6.4. Факторы, влияющие на избыточную мощность турбины 

Решающее влияние на время приемистости оказывает избыточная мощ-

ность турбины, которая при приемистости имеет вид  

Nт = Gв Lт = Gв
к

т

м

L
a L ,                             (6.7) 

где Lт = ср.г
*

т*

т

1
1

е
 – работа турбины; Lк = ср

*

вТ *

к *

к

1
1е  – работа компрессо-

ра; а = (1 – gохл – gотб)(1 + gт) – коэффициент, учитывающий отбор воздуха от 

компрессора и расход топлива в основной камере сгорания. 

С помощью формулы (6.7) можно проанализировать влияние различных 

факторов на избыточную мощность турбины. 

Работа, потребная для вращения компрессора при данном значении прn , за-

висит от его расчетных параметров и программы регулирования. Прикрытие ло-

паток НА в первых ступенях компрессора снижает потребную для его вращения 

работу, но одновременно ведет и к уменьшению расхода воздуха, в результате че-

го избыточная мощность турбины возрастает при этом сравнительно слабо. 

*

гТ
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Работа, развиваемая турбиной, зависит в первую очередь от температуры 

газа *

гТ  на входе в турбину. Для получения избыточной мощности турбины в 

процессе разгона надо увеличивать *

гТ  по сравнению с ее значением на устано-

вившемся режиме за счет подачи в камеру сгорания избыточного количества 

топлива. Значит, расход топлива на режимах разгона должен превышать расход 

топлива на установившихся режимах.  

Из формулы (6.7) видно, что избыточная мощность турбины зависит так-

же от расхода воздуха через двигатель. Этот факт обуславливает влияние на 

приемистость ГТД скорости и высоты полета самолета, поскольку величина Gв 

возрастает при прочих равных условиях с ростом скорости полета и значитель-

но уменьшается с ростом высоты полета. На малых Н и при больших V значе-

ние Gв имеет наибольшие значения, что снижает время приемистости tп. С ро-

стом высоты и уменьшением V величина Gв, а следовательно, и Nт уменьша-

ются, что приводит к увеличению времени приемистости двигателя. 

На рис. 6.1 показан характер изменения процесса приемистости одноваль-

ного ТРД при различных условиях полета. С ростом V у земли tп существенно 

сокращается, что обусловлено в ос-

новном увеличением Gв и соответ-

ственно расхода газа через турбину. 

С увеличением Н tп возрастает. Не-

смотря на возрастание с высотой 

полета МГn  (что связано с ограниче-

нием минимально допустимого рас-

хода топлива на больших высотах), 

tп существенно увеличивается 

вследствие снижения по уже ука-

занной причине Gв и избыточной 

мощности турбины.  

 

6.5. Изменение параметров рабочего процесса при  

приемистости и сбросе газа в одновальных ТРД 

Рассмотрим работу одновального газогенератора, установленного в ТРД 

(рис. 6.2), на режимах приемистости и сброса газа. Приемистость осуществля-

ется за счет подачи в камеру сгорания избыточного количества топлива и по-

вышения вследствие этого температуры *

гТ . Сброс газа происходит при умень-

шении подачи топлива в камеру сгорания до значений, более низких, чем на 

установившихся режимах. 

Увеличение *

гТ  в процессе приемистости приводит к увеличению избы-

точной мощности турбины. При этом в соответствии с формулой (6.4) происхо-

дит процесс увеличения n и обусловленное этим изменение всех параметров по 

времени. Если характеристики элементов двигателя известны, то все параметры 

в переходном процессе могут быть определены (в рамках гипотезы квазистаци-

 
Рис. 6.1. Влияние условий полета 

на приемистость ТРД 
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онарности) исходя из условий совместной работы элементов по соотношениям, 

установленным для одновального ТРД. 

 

 

 

 
Рис. 6.2. Одновальный ТРД Рис. 6.3. Рабочие линии на 

характеристике компрессора 

 

Расположение рабочих линий на характеристике компрессора на не-

установившихся режимах отличается от их расположения на установившихся 

режимах по причине отличия (при каждом текущем значении n) значения тем-

пературы *
гТ  от *

гТ  на установившемся режиме ( *
г.уТ ). В процессе приемистости 

* *
г г.у Т Т . Но из баланса расходов воздуха через компрессор и газа через турби-

ну следует, что                              
* *
к г

*
в в

const
T

q T
. 

Поэтому при увеличении *
гТ отношение *

к вq  возрастает, т.е. рабочая 

линия на характеристике компрессора отклоняется от линии установившихся 

режимов (рис. 6.3) влево, в сторону границы устойчивых режимов. Причем при 

недопустимо высоком темпе увеличения Gт рабочая точка может пересечь гра-

ницу устойчивости компрессора, т.е. может произойти потеря устойчивости 

компрессора. Физически это объясняется тем, что превышение текущей *

гТ  по 

отношению к *

г.уТ  при каждом значении частоты вращения приводит к тепловому 

дросселированию компрессора за счет того, что при более высокой величине 

температуры *

гТ снижается плотность газа перед турбиной и уменьшается про-

пускаемый ею расход газа. И только тогда, когда * *
г г.уТ Т  (в точках 1 и 2 на      

рис. 6.3), параметры компрессора для установившегося и переходного режимов 

являются одинаковыми. 

На режимах сброса газа за счет уменьшения Gт температура газа перед 

турбиной снижается по сравнению с ее значениями на установившихся режи-

мах. Это приводит к увеличению расхода газа, пропускаемого турбиной, а сле-

довательно, к раздросселированию компрессора и к смещению рабочей линии 

на его характеристике вправо и вниз от линии установившихся режимов. 
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На рис. 6.4 показаны относительные изменения расхода топлива и темпера-

туры газа перед турбиной по частоте вращения ротора ГГ на режимах приемисто-

сти (при различных темпах подачи топлива) и сброса газа.  

 

 
Рис. 6.4. Зависимости *

гТ  и тG  ТРД  

от n : 1- установившиеся режимы,  

2, 3 - приемистость, 4 - сброс газа 

 

 
Рис. 6.5. Зависимость  от n 

 

Для уменьшения tп необходимо в процессе приемистости максимально уве-

личивать избыточную мощность турбины. Если рассматриваемый ГГ не имеет ре-

гулируемых элементов проточной части и его турбина «заперта» по перепаду дав-

лений (π*т = const), что является наиболее типичным для существующих ГТД, то 

избыточную мощность турбины можно увеличивать только за счет повышения *

гТ

до предельно допустимых значений. Ограничение предельно допустимой темпе-

ратуры газа в процессе приемистости может быть обусловлено следующими при-

чинами: 

 недопустимостью неустойчивой работы компрессора; 

 недопустимостью перегрева лопаток турбины; 

 недопустимостью нарушения устойчивости процесса горения в камере 

сгорания. 

Рассмотрим характер этих ограничений. 

Ограничение по газодинамической устойчивости работы компрессора 

(ГДУ) связано с возможностью чрезмерного приближения рабочей линии   

(рис. 6.1) при высоких темпах увеличения подачи топлива в камеру сгорания к 

границе устойчивых режимов работы (ГУР) компрессора. 

Предельно допустимое приближение линии к ГУР ограничивается тем, что 

сама ГУР может в условиях эксплуатации сместиться вправо вследствие износа 
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элементов проточной части компрессора, а также под влиянием возмущений по-

тока на входе в двигатель. Поэтому необходимо, чтобы в процессе приемистости 

запас устойчивости 
*
к.г в.пр.г

у *
к.раб в.пр.раб

1 100%
G

К
G

 не снижался до значений, мень-

ших 4…5%. 

Ограничение по жаропрочности турбины учитывает необходимость 

защиты лопаток турбины от перегрева. Его сущность состоит в том, что в про-

цессе разгона температура газа перед турбиной не должна превышать некото-

рого максимально допустимого значения *
г maxТ . При этом, учитывая, что время 

разгона (приемистости) невелико и что часть этого времени турбина работает 

при пониженных окружных скоростях и, следовательно, при пониженных 

напряжениях от центробежных сил, допускается кратковременный «заброс» 

температуры перед турбиной в процессе приемистости на 50…70
о
С по сравне-

нию с предельно допустимым её значением на максимальном режиме. 

На рис. 6.4 при относительном значении расчетной температуры газа пе-

ред турбиной *
гТ =1,0 отмечено значение температуры *

г maxТ > 1,0 (штриховая 

линия). Видно, что наибольшие возможности по увеличению температуры *

гТ в 

процессе приемистости имеются при пониженных значениях n, где температура 
*

гТ на установившихся режимах намного ниже, чем *
г maxТ . 

Ограничение по устойчивости процесса горения обусловлено возмож-

ным недопустимо большим снижением коэффициента избытка воздуха  (не-

допустимым обогащением горючей смеси) при приемистости в результате 

чрезмерного увеличения подачи топлива. 

На рис. 6.5 показано изменение коэффициента  в зависимости от n на раз-

личных режимах. На установившихся режимах увеличение *
гТ  с ростом n требует 

увеличения доли топлива в смеси, т.е. её обогащения, поэтому  уменьшается. 

Увеличение подачи топлива в процессе приемистости приводит к еще большему 

обогащению смеси (уменьшению ) и в принципе при чрезмерном увеличении 

подачи топлива может привести к срыву пламени («богатый срыв»). 

Обычно раньше наступают ограничения по ГДУ компрессора и по жаро-

прочности турбины. Однако в условиях полета на больших высотах с малыми 

скоростями возможен и «богатый срыв» пламени в камере сгорания в процессе 

приемистости. 

Оптимальная приемистость ТРД – это приемистость, когда при каж-

дом значении n подача топлива поддерживается на предельно высоком уровне, 

допустимом с учетом указанных ограничений. Тогда ускорение ротора при 

каждом n будет максимальным, а время приемистости – минимальным.  

На рис. 6.6 показано изменение Gт и *
гТ  по n на установившихся режимах 

и при оптимальной приемистости с ограничениями по *
г maxТ  (1) и по  (2). у minК
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Характер изменения избыточной мощности турбины Nт (в процентах от 

мощности турбины на максимальном режиме) для одновального ГГ ТРД при 

  
Рис. 6.6. Изменение  и Gт по n при 

приемистости: 1  ; 2  Ку.min; 

Рис. 6.7. Изменение  по   

у ТРД при приемистости 

 

МН = 0 и Н = 0 (при наличии эксплуатационных ограничений) представлен на    

рис. 6.7. Как видно, при низких частотах 

вращения значения Nт малы из-за ма-

лых расходов воздуха, а также из-за 

ограниченности (по соображениям ГДУ) 

возможного увеличения . При средних 

значениях  величина Nт повышается 

из-за возрастания Gв и . Максимум Nт 

соответствует ≈ 0,8. При дальнейшем 

повышении  величина Nт уменьшает-

ся из-за снижения = – . Как вид-

но, величина , достигаемая в дан-

ном примере при ≈ 0,8, составляет 

13% от мощности турбины на макси-

мальном установившемся режиме. 

На рис. 6.8 показан соответству-

ющий характер изменения частоты 

вращения и тяги двигателя в процессе 

приемистости для ТРД с одновальным 

ГГ в стартовых условиях. Характерным 

является сравнительно медленное уско-

рение вращения ротора на начальном 

*

гТ

*

г.maxТ

тN n

*
гТ

n
*

гТ

n

n
*
гТ *

гТ
*
г.уТ

т maxN

n

 
Рис. 6.8. Изменение частоты вращения 

и тяги при приемистости ТРД в  

стартовых условиях 
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участке процесса приемистости и значительно более быстрое на среднем и ко-

нечном. Это соответствует характеру изменения избыточной мощности турби-

ны.  

Тяга двигателя вначале повышается еще медленно и только на конечном 

участке приемистости тяга быстро нарастает до максимальной величины. 

 

6.6. Изменение параметров рабочего процесса при приемистости  

и сбросе газа в двухвальных ТРД 

В двухвальном ТРД (двухвальном газогенераторе) можно выделить ком-

прессор высокого давления и турбину высокого давления, образующие ротор 

высокого давления (РВД), и расположенную между ними камеру сгорания  

(рис. 6.9). Вместе они образуют газогенератор высокого давления (ГГ ВД). Он 

содержит те же элементы, что и одновальный ГГ. Поэтому условия совместной 

работы элементов ГГ ВД, его характеристики и протекание в нем процессов на 

неустановившихся режимах работы по существу ничем не отличаются от рас-

смотренных выше. Некоторые особенности связаны только с тем, что обычно 

расчетное значение 
 

(и соответственно момент инерции ротора ) зна-

чительно меньше, чем в одновальном ГГ. 

Так как ГГ ВД является 

источником энергии, получен-

ной в результате сжигания топ-

лива и используемой в двигателе 

как на установившихся, так и на 

переходных режимах, то спо-

собность ГГ ВД быстро увели-

чивать n (и соответственно *
гТ  и 

мощность каскадов турбины) в значительной степени определяет приемистость 

всего двигателя. Но раскрутка роторов осуществляется не синхронно, а с неко-

торым опережением одного из них относительно другого. Более быстро рас-

кручивается тот ротор, который имеет меньший момент инерции, более высо-

кую относительную частоту вращения  и бóльшую величину Nт в процессе 

приемистости. 

На расчетном режиме работы двигателя обычно «скольжение» роторов       

S0 =  составляет 1,2…1,3. При медленном дросселировании двигателя (на 

установившихся режимах его работы) «скольжение» роторов увеличивается, как 

показано на рис. 6.10а. Частота вращения на режиме МГ у РВД больше, чем у 

РНД. По статистике = 0,3…0,4, тогда как = 0,5…0,65. Кроме того, мо-

мент инерции  в двухвальных ГГ обычно больше, чем . Поэтому практи-

чески во всех двухвальных ГГ в процессе приемистости раскрутка РВД происхо-

дит с опережением по сравнению с раскруткой РНД. В результате скольжение ро-

*
кВД ВДzJ

МГn

ВД 0

НД 0

n

n

НД МГn ВД МГn

НДzJ ВДzJ

 

Рис. 6.9. Двухвальный ТРД 
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торов при приемистости оказывается большим, чем на установившихся режимах 

(рис. 6.10а). При сбросе газа, наоборот, частота вращения РВД вследствие мень-

шего момента инерции снижается быстрее, чем частота вращения РНД, и сколь-

жение меньше, чем на установившихся режимах. 

Расположение рабочих линий на характеристике КВД на неустановившихся 

режимах остается таким же, как у одновального ТРД (рис. 6.3). Рабочая линия на 

режимах приемистости располагается левее рабочей линии установившихся ре-

жимов. Но существенно изменяются условия работы КНД. Раскручивающийся 

более быстро КВД просасывает в ускоренном темпе поток воздуха, проходящий 

через КНД. В результате в процессе приемистости рабочая линия на характери-

стике КНД располагается правее линии установившегося режима, кроме началь-

ного момента раскрутки, когда еще роторы сохраняют исходное значение сколь-

жения, присущее установившимся режимам, а подача топлива уже увеличена 

(рис. 6.10б). Чем интенсивнее осуществляется процесс приемистости, тем значи-

тельнее рабочая линия на характеристике КВД приближается, а на характеристике 

КНД удаляется от границ их устойчивых режимов работы. Поэтому факторами, 

ограничивающими время приемистости, являются запас устойчивости КВД и ве-

личина предельно допустимой температуры . Запас устойчивости КНД в 

данном случае велик и не лимитирует tп. 

 

 
                           а) 

 
                                     б) 

Рис. 6.10. Приемистость и сброс газа двухвального ТРД: а) изменение  

скольжения роторов; б) расположение рабочих линий на характеристике КНД 

 

Преимущество двухвальной схемы ГГ здесь проявляется в том, что при 

одинаковых с одновальным ГГ значениях *

кΣ 0
 у двухвального ГГ *

КВД 0
 получается 

значительно ниже. По этой причине рабочая линия для установившихся режимов 

удаляется от границы устойчивых режимов на характеристике КВД более значи-

*
г maxТ
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тельно, чем на характеристике компрессора одновального ГГ. За счет этого воз-

растают запасы устойчивости КВД, которые могут быть использованы в процессе 

раскрутки роторов для увеличения избытков топлива вплоть до выхода на ограни-

чение по *
г maxТ . Это совместно с другими отмеченными выше факторами приводит 

к тому, что время приемистости ТРД с двухвальными ГГ оказывается заметно 

меньше, чем у ТРД с одновальным ГГ, имеющим такие же расчетные параметры.  

При сбросе газа рабочая линия на характеристике КВД протекает таким же 

образом, как у одновального ГГ (рис. 6.3). Но КВД (вследствие быстрого сниже-

ния частоты вращения и соответственно Gв через него) оказывает дросселирую-

щее воздействие на поток воздуха, протекающий через КНД, и линия сброса газа 

отклоняется от рабочей линии установившегося режима в сторону границы 

устойчивых режимов работы КНД (рис. 6.10). 

В связи с таким характером протекания линии сброса газа возникает об-

ласть режимов, где становится опасным быстрый сброс газа и применение 

«встречной приемистости». При резком сбросе газа, а также при «встречной 

приемистости» может произойти потеря устойчивости КНД. Режим «встречной 

приемистости» может применяться при необходимости срочного ухода на вто-

рой круг при посадке самолета. 

В условиях старта и при малых скоростях полета перепад давлений в вы-

ходном сопле ТРД на режиме малого газа становится существенно докритиче-

ским, в результате чего степень понижения давления в ТНД снижается, а 

скольжение роторов дополнительно возрастает, что обуславливает еще большее 

«отставание» РНД по отношению к РВД в процессе приемистости. 

Все сказанное выше о процессах приемистости и сброса газа в одноваль-

ных и двухвальных ТРД полностью относится и к одноконтурным ГТД других 

схем с такими ГГ, т.е. к ТВД, ТВВД и ТВаД. 

У ТВД с общей турбиной (в которых нельзя выделить ГГ) снижение ре-

жима работы двигателя происходит, как уже отмечалось, за счет уменьшения 

шага винта при сохранении постоянной частоты вращения (кроме некоторого 

снижения частоты вращения при переходе к земному малому газу после уста-

новки лопастей ВИШ на упор минимального шага). Поэтому подача топлива 

при приемистости ограничивается в таких ГТД только темпом поворота лопа-

стей ВИШ (чтобы не было заброса частоты вращения вала двигателя). 

 

6.7. Изменение параметров рабочего процесса при приемистости и 

сбросе газа в двухконтурных ТРД 

Ограничимся для простоты рассмотрением ТРДД с одновальным газогене-

ратором (рис. 6.11).  

Протекание процессов приемистости и сброса газа в таких двухвальных 

двухконтурных двигателях качественно мало отличается от рассмотренных выше 

для одноконтурных двухвальных ТРД. Для ГГ ТРД и ТРДД эти процессы при 

одинаковых расчетных параметрах элементов полностью совпадают. Но протека-



98 

 

 

 

ние процессов приемистости и сброса газа в турбовентиляторе (в первую очередь 

в КНД) имеет некоторые отличия. Отметим основные из них. 

1) Расход воздуха через КНД примерно в (1+m) раз больше, чем расход 

газа через ТНД. Поэтому при расчете и анализе неустановившихся режимов их 

работы (в частности, баланса мощностей) необходимо учитывать изменение 

степени двухконтур-

ности m на переход-

ных режимах. 

2). Расчетная 

степень повышения 

давления в компрес-

соре одновального 

газогенератора ТРДД 

выше, чем в КВД 

двухвального ГГ. Поэтому больше и момент инерции ротора ГГ (при одинако-

вых значениях в.прG ). Но и у вентилятора из-за его увеличенных размеров мо-

мент инерции оказывается тоже более значительным, чем если это был бы КНД 

двухвального ГГ. Поэтому соотношение моментов инерции ротора ГГ и ротора 

КНД (вместе с ТНД) в ТРДД с малой m остается примерно таким же, как и со-

отношение моментов инерции роторов в двухвальном ГГ. Кроме того, как и в 

двухвальном ГГ, в результате роста «скольжения» роторов при уменьшении прn  

относительное значение МГn  для газогенератора оказывается выше, чем для вен-

тилятора. Этому дополнительно способствует то, что обычно компрессор ГГ 

имеет поворотные НА в первых 

ступенях, прикрываемые при 

снижении прn . Поэтому, как и в 

двухвальном ГГ, в процессе прие-

мистости «разгон» ротора ГГ про-

исходит с опережением по отно-

шению к ротору вентилятора.  

3). Отставание РНД в про-

цессе приемистости от РВД приво-

дит к тому, что расход воздуха че-

рез КВД возрастает интенсивнее, 

чем через КНД, и m на режимах 

приемистости получается меньшей, 

чем на установившихся режимах 

(рис. 6.12). Степень же повышения 

давления воздуха в КНД на режи-

мах приемистости увеличивается 

(по той же причине) с ростом НД.прn  

медленнее, чем на установившихся 

 
 

Рис. 6.11. ТРДДсм с одновальным ГГ 

 
Рис. 6.12. Изменение m и по nНД.пр 
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режимах (рис. 6.12). 

Уменьшение m и *

кНД
 (а следовательно, и LКНД) в процессе приемистости 

по сравнению с их значениями на установившихся режимах приводит к сниже-

нию мощности, потребной на вращение КНД, и тем самым способствует уско-

рению «разгона» РНД. В ТРДДсм этому дополнительно способствует то, что 

опережающий рост ВДn  и соответственно *
кВД  по отношению к *

кНД  ведет к 

увеличению *
тНД , т.е. дополнительно увеличивает избыточную мощность ТНД. 

В результате время приемистости двухвальных двухконтурных двигате-

лей со смешением потоков и малой степенью двухконтурности, как правило, 

оказывается заметно меньшим, чем в одноконтурных двигателях. 

4). При большой степени двухконтурности момент инерции ротора, свя-

занного с вентилятором, оказывается существенно более значительным по 

сравнению с моментом инерции ротора ГГ. Поэтому в процессе приемистости 

таких двигателей «отставание» РНД от РВД оказывается более существенным, 

чем при малых m, что ведет к увеличению времени приемистости.  

5). Каких-либо существенных особенностей в процессе сброса газа в 

ТРДД (по сравнению с ТРД) не наблюдается. Как и в двухвальном ГГ ТРД, 

единственным ограничением темпа уменьшения подачи топлива может ока-

заться снижение запаса устойчивой работы вентилятора (КНД), но поскольку 

запасы устойчивости у вентилятора при пониженных значениях НД.прn  больше, 

чем в КНД двухвального ГГ с такими же расчетными параметрами, а смещение 

рабочей линии в сторону границ устойчивости меньше, этот фактор в ТРДД 

значительно менее существенен, чем в двухвальном ГГ. 

 

6.8. Запуск ГТД на земле 

Запуск ГТД на земле требует первоначальной раскрутки одного из его ро-

торов от постороннего источника мощности (стартера), так как самостоятель-

ная работа двигателя возможна только при достаточно большой частоте враще-

ния роторов. Эта особенность ГТД объясняется характером протекания крутя-

щих моментов (развиваемого турбиной и требуемого для раскрутки компрессо-

ра) от частоты вращения ротора (роторов) двигателя. 

При запуске авиационных ГТД с помощью стартера производится рас-

крутка ротора ГГ, так как он имеет наименьший момент инерции и именно в ГГ 

расположена основная камера сгорания, которая после воспламенения в ней 

топлива обеспечивает энергией весь рабочий процесс двигателя. 

Рассмотрим баланс крутящих моментов одновального ГГ. На рис. 6.13 

показано изменение по частоте вращения ротора ГГ момента сопротивления 

вращению компрессора  и крутящего момента турбины . Измене-

ние момента  дано при максимальном значении температуры газа перед 

турбиной . Момент сопротивления компрессора изменяется при-

к
с

м

М
М тМ

тМ

* *
г г maxТ Т
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мерно пропорционально квадрату частоты 

вращения, а величина  имеет приблизи-

тельно линейный характер протекания по 

частоте вращения ротора. Причем в области 

 турбина крутящего момента не разви-

вает из-за низких значений степени пониже-

ния давления в ней. 

Как видно, момент  становится 

больше момента  лишь при значениях ча-

стоты вращения n, превышающих так назы-

ваемую равновесную частоту вращения . 

После этого уже возможна самостоятельная 

раскрутка ротора ГГ от турбины. Раскрутка 

же ротора ГГ при возможна только с 

помощью стартера. 

Таким образом, первоначальная раскрут-

ка ротора газогенератора ГТД при его запуске 

на земле возможна только от внешнего источ-

ника мощности (стартера), и только после до-

стижения с его помощью частоты вращения, превышающей равновесную, воз-

можна дальнейшая раскрутка ротора до мгn  за счет избыточной мощности тур-

бины. Включение подачи топлива в камеру сгорания двигателя и его воспламе-

нение при 1n n  не имеют смысла. 

На большинстве современных 

мощных ГТД для запуска используют-

ся турбостартеры. Характерной их 

особенностью является линейное про-

текание крутящего момента стартера 

Мст по частоте вращения ротора со 

снижением величины Мст с ростом ча-

стоты вращения. 

На рис. 6.14 показан характер 

изменения по частоте вращения рото-

ра ГГ крутящих моментов турбины, 

стартера и момента сопротивления 

компрессора ГГ. Как видно из этого 

рисунка, процесс запуска двигателя на 

земле можно рассматривать состоя-

щим из трех этапов: I – раскрутка рото-

ра только стартером до частоты вра-

щения n1; II – совместная работа стар-

тМ

1n n

тМ

сМ

рn

рn n

Рис. 6.13. Изменение момента  

сопротивления компрессора Мс и  

крутящего момента турбины Мт 

в процессе запуска 

Рис. 6.14. Этапы запуска в стартовых 

условиях 
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тера и турбины от частоты вращения n1 до частоты вращения n2; III – отключе-

ние стартера и самостоятельная раскрутка ротора за счет турбины от частоты 

вращения n2 до частоты вращения малого газа nмг. При        n = nг за счет сниже-

ния *

гТ  до ее значения на режиме малого газа устанавливается равновесный ре-

жим Мт = Мс. 

Для уменьшения времени 

запуска стартер отключается при 

такой частоте вращения n2 > nр, 

когда избыточная мощность тур-

бины уже достигает значитель-

ной величины. Заштрихованная 

на графике область, определяе-

мая сложением моментов          

Мт + Мст – Мс, соответствует мо-

ментам, идущим на раскрутку 

ротора двигателя при запуске 

для каждого значения частоты 

вращения. 

Величина n1 составляет 

(20…30)% от nмг, а n2 равна 

(70…80)% от nмг.  

В процессе запуска ГТД меняются режимы работы каскадов компрессоров. 

При этом первостепенное значение имеет обеспечение устойчивой работы КВД. 

На рис. 6.15 показано протекание рабочей линии на характеристике КВД в про-

цессе запуска. На I этапе, когда в камере сгорания горения еще нет и *

гТ = *

кТ , рабо-

чая линия на характеристике КВД соответствует кривой 0-1. При воспламенении 

топлива в начале II этапа запуска температура *

гТ  резко возрастает и рабочая точка 

к моменту достижения равновесной частоты вращения рn  смещается к границе 

устойчивой работы компрессора (кривая 1 - р). В дальнейшем на II и в начале III 

этапа температура *

гТ поддерживается на максимально возможном уровне из усло-

вия устойчивой работы КВД (кривая р – 2). В конце III этапа температура *

гТ сни-

жается до ее значения на режиме малого газа (точка МГ). 

Как видно, главным фактором, ограничивающим количество подаваемого 

топлива в камеру сгорания при запуске, является не жаропрочность турбины, а 

запас устойчивости КВД. При чрезмерно высоких забросах температуры *

гТ мо-

жет возникнуть срыв потока в КВД, приводящий к так называемому «горячему 

зависанию», когда, несмотря на рост *

гТ , частота вращения перестает увеличи-

ваться. При недостаточной подаче топлива в камеру сгорания из-за малого зна-

чения Мт разгон двигателя в процессе запуска становится вялым и может 

наступить «холодное зависание», т.е. прекращение раскрутки РВД. Все это тре-

бует точной дозировки подачи топлива на режимах запуска. 

 
Рис. 6.15. Режимы работы 

компрессора в процессе запуска 
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6.9. Запуск ГТД в полете 

В полете при выключении камеры сгорания роторы двигателя не останав-

ливаются полностью, а продолжают вращаться под воздействием скоростного 

напора набегающего потока. Двигатель переходит на установившийся режим 

работы, называемый режимом авторотации. 

Частота вращения ротора (роторов) двигателя на режиме авторотации автn

зависит от числа М полета, причем с ростом MH  она возрастает почти пропор-

ционально MН . От высоты полета частота вращения роторов на режиме авторо-

тации зависит слабо, несколько уменьшаясь с ростом Н вследствие снижения 

чисел Re и возрастания доли мощности, затрачиваемой на преодоление трения 

и привод агрегатов. Равновесная частота вращения (при которой т сM М ), 

наоборот, снижается по мере роста MН  вследствие увеличения перепада давле-

ний на турбине под воздействием скоростного напора. Поэтому уже при срав-

нительно небольших скоростях полета частота вращения РВД на режиме авто-

ротации оказывается выше равновесной частоты вращения. И тогда для запуска 

двигателя достаточно включить подачу топлива в камеру сгорания и обеспе-

чить его розжиг. Только на вертолетах частота вращения вала турбокомпрессо-

ра на режиме авторотации обычно оказывается недостаточной и для запуска в 

воздухе приходится использовать стартер.  

Однако и на самолетах возможность успешного запуска в воздухе зависит 

не только от выполнения условия nавт > nр, но и от других факторов и прежде 

всего от условий полета. 

Значения параметров *

кр  и *

кТ  на входе в камеру сгорания уменьшаются с 

ростом высоты полета, что отрицатель-

но влияет на условия устойчивого вос-

пламенения и горения топливовоздуш-

ной смеси. Кроме того, воспламенение 

топлива в пусковых блоках также ста-

новится ненадежным, в связи с чем 

обычно применяется (при запуске в 

воздухе) подпитка их кислородом.  

Другим неблагоприятным факто-

ром, затрудняющим запуск двигателя в 

воздухе, является увеличение с ростом 

V скорости воздуха на входе в камеру 

сгорания на режимах авторотации (по 

сравнению с её значением у работаю-

щего двигателя при той же частоте 

вращения). Это обусловлено повыше-

нием расхода через турбину в случае, 

когда через нее вместо горячего газа 

 
Рис.6.16. Область режимов полета, в 

которой разрешен запуск двигателя 
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проходит воздух, имеющий более низкую температуру, а значит, и более высо-

кую плотность. Рост скорости воздуха на входе в камеру сгорания ограничивает 

возможность надежного воспламенения топлива при её запуске на больших 

скоростях. 

Все указанные факторы сужают диапазон режимов полета, в котором га-

рантируется надежный запуск двигателя в полете. Для каждого конкретного 

авиационного ГТД существует область Н и V, в пределах которой обеспечива-

ется надежный запуск двигателя в полете на режиме авторотации. Вид такой 

области показан на рис. 6.16, где сплошные линии  её границы, сама область 

заштрихована, а штриховые линии  граница допустимых режимов полета са-

молета. Левая граница заштрихованной области соответствует условию авт рn n , 

а правая граница  ограничению по скорости воздуха на входе в камеру сгора-

ния. Верхняя граница соответствует ограничению надежности запуска по ми-

нимальному давлению воздуха на входе в камеру сгорания. Эти линии лишь 

приближенно соответствуют указанным ограничениям, но в инструкцию летчику 

обычно записываются именно в таком виде, т.е. в виде минимального и макси-

мального значения приборной скорости полета прV  и максимальной высоты поле-

та, в пределах которых разрешен запуск в воздухе.  

Отметим также, что в случае самопроизвольного выключения двигателя в 

полете (или принудительного выключения для ликвидации неустойчивой рабо-

ты компрессора) можно достичь увеличения высоты, до которой возможен 

надежный запуск, если, не дожидаясь выхода двигателя на режим авторотации, 

включить зажигание и подать в камеру сгорания необходимое количество топ-

лива, т.е. произвести «встречный запуск». 
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