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Надежная оценка запасов устойчивости компрессора обеспечивается при измерении пульсаций давления 

в диапазоне частот от нескольких Гц до нескольких кГц. Поскольку датчики пульсаций давления часто не мо-
гут располагаться в точках измерения, их подключают к точкам измерения с помощью подводящих каналов. 
При этом формируется устройство под названием акустический зонд. Предложено применять научно обосно-
ванные методики для расчета их частотных характеристик. Разработаны программные средства, позволяющие 
осуществлять расчеты частотных характеристик вновь проектируемых акустических зондов с элементами кор-
рекции их частотных характеристик, а также обрабатывать получаемую во время испытаний двигателей с по-
мощью акустических зондов информацию о пульсационном состоянии объектов контроля. Для проведения ди-
намических испытаний с целью экспериментальной отработки зондов для измерения пульсаций на предмет 
соответствия их частотных характеристик расчетным на кафедре АСЭУ СГАУ создано стендовое оборудование 
и измерительно-регистрационный  комплекс.  

 
Проточный тракт ГТД, пульсации давления, зонды для измерения пульсаций давления, программные 

средства для расчета и проектирования зондов,  динамические испытания зондов, стенд для частотных ис-
пытаний зондов. 

 
При разработке и доводке газотурбин-

ных двигателей контроль пульсаций давле-
ния в проточной части является весьма важ-
ным. При превышении допустимого уровня 
пульсаций давления включаются защитные 
системы двигателя, изменяющие режим ра-
боты двигателя и предотвращающие выход 
из строя компрессора и двигателя в целом. 

При доводке двухконтурных двигате-
лей на расчетные параметры контролируют-
ся пульсации давления потока как в первом, 
так и во втором контурах двигателя. Осо-
бенно тщательно изучается влияние нерав-
номерности потока на входе в двигатель, что 
требует значительного числа точек контроля 
пульсаций полного давления. Оцениваются  
пульсации давления за компрессорами низ-
кого и высокого давления (КНД и КВД), 
контролируются пульсации в камере  сгора-
ния, а в отдельных случаях для форсирован-
ных двигателей- в форсажной камере сгора-
ния.  

В связи с использованием альтерна-
тивных источников энергии (например, при-
родный сжиженный газ) в авиации и для 
двигателей наземного применения появи-
лась проблема вибрационного горения топ-

лива в камере сгорания, которая  не может 
быть решена  без измерения пульсаций дав-
ления. Вибрационное горение топлива в КС 
само по себе является чрезвычайно опасным 
режимом, поскольку энергия колебаний по-
тока может стать настолько высокой, что вы-
зовет появление возбуждающих сил, способ-
ных в ряде случаев вызвать разрушение эле-
ментов двигателя. 

Данные по требуемой точности кон-
троля  и измерения пульсаций давления на 
отечественных  испытательных стендах ГТД  
приводятся в ОСТ 1.01-021-93 и составляют 
± 10 % по амплитуде. Достигнутый к на-
стоящему времени уровень точности при из-
мерении пульсаций  давления составляет 
около  ±  20 %.  

В настоящее время перед конструкто-
рами ставится ряд ответственных задач по 
созданию конкурентоспособных газотурбин-
ных двигателей как авиационного, так и на-
земного применения. Одной из проблем, вы-
текающей из названной задачи, является из-
мерение и контроль пульсаций давления по-
тока воздуха или рабочего тела в отдельных 
сечениях двигателя. 
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Сбор информации о пульсационном 
состоянии потока на входе в двигатель по-
зволяет получать энергетические спектры 
пульсаций давления, среднеквадратичные 
значения пульсационной составляющей дав-
ления и их автокорреляционные функции. В 
ОАО СНТК им. Н.Д. Кузнецова при доводке 
двигателя НК-32 получены энергетические 
спектры пульсаций давления и силового от-
клика в узлах крепления двигателя на ЛА в 
условиях различного уровня возмущений на 
входе в двигатель. Указанные энергетиче-
ские спектры весьма типичны для ГТД, но 
при этом они в случае, рассмотренном в ра-
боте [1], отражают  специфику крупнораз-
мерного двигателя, т.е. сосредоточение 
энергии колебаний воздушного потока в 
низкочастотной области. 

Оценка запасов устойчивости ком-
прессора двигателя на испытательных стан-
циях и открытых стендах проводится изме-
рением пульсаций давления в диапазоне 
частот от нескольких Гц до нескольких кГц. 
Измерение пульсаций давления проводится 
в некоторых случаях и при более высоких 
частотах, например при оценке формирова-
ния вредных выбросов в основных и фор-
сажных камерах сгорания ГТД [1]. 

Поскольку условия работы первичных 
преобразователей пульсаций давления в 
точках измерения на объектах контроля за-
частую не соответствуют допустимым из-за 
высоких температур, высокого уровня виб-
раций, наличия взвешенных частиц в про-
дуктах сгорания и т.п., а также в связи с тем, 
что в ряде случаев первичный преобразова-
тель конструктивно не может быть установ-
лен непосредственно в точке измерения, 
производится  подключение датчика к точке 
измерения при помощи подводящего канала 
с датчиком или акустического зонда (рис. 1).  

Наличие подводящего канала приво-
дит к значительному искажению передавае-
мой к датчику информации о переменной 
составляющей давления. Поэтому при соз-
дании акустических зондов предложено 
применять научно обоснованные методики 
расчета их частотных характеристик [2]. 

На основе предложенных методик раз-
работаны программные средства, позво-
ляющие осуществлять расчеты частотных 
характеристик вновь проектируемых аку-

стических зондов с элементами коррекции 
частотных характеристик, а также обрабаты-
вать получаемую с их помощью информа-
цию о пульсационном состоянии испыты-
ваемых двигателей. 

 

 
 

Рис.1. Внешний вид акустических зондов 
 

К таким программам относятся: «Рас-
чет устройств для измерения пульсаций» 
(РУДИП) и «Программа обработки и восста-
новления сигналов» (ПОВС) (рис.2). 

 

 
 

Рис. 2. Основная форма программы ПОВС 
 

Программа позволяет осуществлять 
расчеты частотных характеристик акустиче-
ских зондов, обрабатывать измеренные с по-
мощью зондов временные реализации пуль-
саций давления, вносить корректировку в 
полученные временные реализации. Про-
граммный комплекс позволяет рассчитывать 
частотные характеристики акустических 
зондов как с датчиками абсолютного давле-
ния, так и для зондов с дифференциальными 
датчиками. Характерной особенностью про-
граммного комплекса является возможность 
осуществления расчетных действий в случае 
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применения так называемых неоднородных 
трубопроводов, подводящих к датчику сиг-
нал давления. Причем предусмотрены слу-
чаи неоднородности как по температуре, так 
и по геометрии. В качестве примера на рис. 
3 представлена исходная форма генерации 
расчетного задания в программном ком-
плексе. 

 

 
 

Рис. 3. Исходная форма для формирования расчетно-
го задания в случае неоднородности подводящего  

трубопровода проектируемого 
 или эксплуатируемого акустического зонда 

 
Для корректировки амплитудно-

частотных характеристик акустических зон-
дов предложен ряд схем корректирующих 
элементов. В качестве примера на рис. 4 пред-
ставлено одно из окон программного ком-
плекса для расчета АЧХ акустического зонда 
с применением корректирующего элемента в 
виде длинной линии. 

 

 
 

Рис. 4. Окно программы для расчета 
 частотных характеристик зонда 

Результаты расчетов выводятся в виде 
графиков (рис. 5) или таблиц. 
 

 
Рис. 5. АЧХ акустического зонда 

 с корректирующими элементами.  
Исходные расчетные данные приводятся  

 в верхней части графика. 
 

Для обработки записанных временных 
реализаций пульсаций давления в результате 
испытаний объектов, в рамках программного 
комплекса, предусмотрена специальная 
форма (рис. 6). 

Для проверки адекватности разрабо-
танных математических моделей акустиче-
ских зондов и эффективности их корректи-
рующих элементов проводятся стендовые 
частотные испытания, максимально прибли-
женные к натурным. Такие же испытания 
зондов проводятся и перед непосредствен-
ным применением на ГТД при его доводке в 
стендовых условиях. Для этого на кафедре 
АСЭУ СГАУ создано стендовое оборудова-
ние и измерительно-регистрационный ком-
плекс, позволяющие проводить частотные 
испытания зондов при значениях средних 
давлений, характерных для ГТД.  

 

 
 

Рис. 6. Форма, предназначенная для обработки 
сигналов в программе ПОВС 
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Рис. 7. Узел испытательной камеры стенда с 
датчиком и опытным акустическим зондом 

 
Оборудование для динамических ис-

пытаний зондов состоит из пневматиче-
ского стенда и регистрационного комплек-
са (рис. 7). 

Таким образом, созданные методики, 
программные средства и испытательное 

оборудование позволяют проектировать  и 
динамически испытывать  акустические зон-
ды для измерения пульсаций давления в про-
точной части ГТД. 
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Evaluation of the stability of GTE compressor is provided in the measurement of pressure fluctuations in the 

frequency range from several Hz to several kHz. Because the sensors of the pressure fluctuations can not be located at 
the measurement points due to excessive heat, vibration and limited space for their installation used the lead-in channels 
- acoustic probes. Proposed science-based methodology for calculating the frequency characteristics of the probes with 
corrective elements on which the developed software tools to select their parameters. The developed software can 
process the information derived using acoustic probes during engine tests. To verify the validity of computational 
models of probes at the Department of SNPP SGAU established test facilities and measurement and registration set in 
place to test their frequency. 
 

Duct GTE, pulse  of pressure,  sensors for measuring pressure fluctuations, software tools for analysis and 
design of the probes, the dynamic test probes, test stand for the frequency of probes. 
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МЕТОДИЧЕСКИЕ ОСОБЕННОСТИ ВИБРАЦИОННЫХ ИСПЫТАНИЙ  
ВРАЩАЮЩИХСЯ ЛОПАТОК НА ДИНАМИЧЕСКИХ РАЗГОННЫХ СТЕНДАХ 

© 2011   Ю. А. Ножницкий, Ю. А. Федина, Д. В. Шадрин  
Центральный институт авиационного моторостроения имени П.И. Баранова, г. Москва 

 
Сформулированы требования к динамическим разгонным стендам для испытаний на многоцикловую ус-

талость рабочих лопаток турбомашин при вращении. Проанализированы методические особенности таких ис-
пытаний. 
 

Динамический разгонный стенд, вибрационная прочность, лопатка, испытания, предел выносливости, 
возбуждение колебаний, метод Локати. 

 
Существенная часть выявляемых в 

эксплуатации дефектов двигателей связана с 
недостаточной вибрационной прочностью 
деталей. Дефекты, связанные с многоцикло-
вой усталостью (МнЦУ), могут существенно 
снизить экономическую эффективность экс-
плуатации многодвигательных и безопас-
ность эксплуатации однодвигательных лета-
тельных аппаратов. 

При создании перспективных двигате-
лей проблема предотвращения разрушений 
деталей в результате МнЦУ в связи с повы-
шением напорности ступеней; применением 
обладающих плотным спектром частот соб-
ственных колебаний широкохордных лопа-
ток; использованием узлов с низким конст-
рукционным демпфированием (блисков, 
блингов); усилением связанности колеба-
ний, применением недостаточно пластич-
ных, чувствительных к дефектам материа-
лов; ростом статических напряжений и 
увеличением температуры деталей; увели-
чением наработки двигателей без съема с 
крыла, значительно обостряется. Следует 
также иметь в виду известные трудности 
прогнозирования и экспериментального 
подтверждения вибрационной прочности 
деталей двигателей. 

В последние годы интенсивно разви-
ваются технологии предотвращения разру-
шения деталей двигателей, прежде всего ра-
бочих лопаток турбомашин, от МнЦУ. 

Ряд факторов, такие как зависимость 
эффективности демпфирования, места рас-
положения очага разрушения и сопротивле-
ния материала от статических напряжений, 
обусловленных вращением ротора, приводят 
к необходимости проведения исследования 
вибрационной прочности лопаток в поле 
центробежных сил. Испытания на двигателе 

требуют значительных затрат времени и 
средств. Кроме того, в этом случае возника-
ют трудности с проведением необходимых 
измерений. Всё это определяет актуальность 
осуществления части исследований вибра-
ционной прочности на разгонных стендах с 
возбуждением колебаний вращающихся ло-
паток. 

Опыт показывает, что разгонные стен-
ды могут эффективно использоваться для 
проведения работ по обеспечению вибраци-
онной прочности деталей роторов. Вместе с 
тем для обеспечения возможности проведе-
ния испытаний вращающихся лопаток на 
МнЦУ необходимо обеспечить эффективное 
возбуждение колебаний, высокую точность 
регулирования и поддержания частоты вра-
щения исследуемого ротора и высокоточную 
систему сбора и обработки информации о 
вибрационных характеристиках исследуемо-
го объекта испытаний. 

Возбуждение колебаний деталей рото-
ров на динамических разгонных стендах 
(ДРС) можно осуществлять различными спо-
собами, в частности с использованием [1-4]: 

- кинематической связи ротора с элек-
тродинамическим вибростендом (воз-
буждение зонтичных форм); 

- неподвижных или вращающихся от не-
зависимого привода стационарных воз-
душных струй (раскрутка ротора при 
частичном вакуумировании или в ат-
мосферных условиях); 

- турбулизаторов потока или генераторов 
воздушных импульсов (раскрутка ро-
тора при частичном вакуумировании 
или в атмосферных условиях); 

- пьезовибраторов, закрепленных на де-
талях (недостаточная для испытаний на 
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усталость эффективность возбужде-
ния); 

- струй жидкости (масла или масляного 
тумана); 

- вихревых токов (постоянных магни-
тов); 

- возбуждение колебаний через магнит-
ные подшипники опор ротора. 
Проведенный анализ показал, что наи-

более эффективным способом возбуждения 
высокочастотных колебаний лопаток турбо-
машин по сложным формам колебаний яв-
ляется использование струй масла. Данный 
метод, в частности, реализован на установ-

ленном в ЦИАМ ДРС производства фирмы 
Test Devices, Inc. При возбуждении колеба-
ний лопаток масляными струями [5-6] (рис. 
1) в области периферии испытываемого ро-
тора расположены направленные на лопатки 
форсунки (рис. 2). 

 
Рис. 2. Возбуждение колебаний форсунками 

 

Жидкость в ходе испытания непрерыв-
но прокачивается через эти форсунки так, 
чтобы распыленный поток в заданных мес-
тах ударялся о вращающиеся лопатки. Под-
бором количества струй при заданной часто-
те вращения ротора достигается совпадение 
частоты (или кратности) возбуждающей си-
лы с частотой интересующей формы колеба-
ний. Лопатка при таком сочетании отклика-
ется с уровнем вибронапряжений, который 
регулируется посредством управления рас-
ходом жидкости через форсунки. Кроме то-
го, на эффективность возбуждения колеба-
ний оказывают влияние конструкция 
форсунок и их расположение по отношению 
к испытуемым деталям. 

Описанная система обеспечивает хо-
роший уровень возбуждения, однако может 
работать только при низких температурах 
(до 220ºC) в связи с опасностью воспламене-
ния масла. По этой причине её использова-
ние целесообразно при проведении испыта-
ний без нагрева или с минимальным 
нагревом и при испытаниях роторов с плохо 
возбуждаемыми лопатками. Другая пробле-
ма при возбуждении колебаний струями 
жидкости – опасность возникновения ка-
пельной эрозии лопаток. Известны попытки 
возбуждения колебаний лопаток масляным 
туманом для уменьшения эрозии, однако 
этот подход приводит к значительному сни-
жению эффективности возбуждения. В этой 
связи более эффективным является возбуж-
дение колебаний тонкими струями масла. 

 
Рис. 1. Система возбуждения колебаний струями 
масла: 1 – установочная плита; 2 – маслопровод; 
3 – вспомогательная камера; 4 – масляный резер-
вуар; 5 – нагревательное устройство; 6 –  оснаст-
ка для крепления возбудителей; 7 – блоки форсу-

нок; 8 – форсунки 
 

Рис. 3. Система возбуждения колебаний генерато-
ром воздушных импульсов: 

1 – установочная плита; 2 – вспомогательная каме-
ра; 3 – воздушный резервуар; 4 – нагревательное 
устройство; 5 – оснастка для крепления возбудите-
лей; 6 – возбудители 
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В случае необходимости проведения 
испытаний при высокой температуре (до 
800ºС) предпочтительным является возбуж-
дение колебаний воздушными импульсами. 
Этот способ возбуждения колебаний реали-
зован, в частности, на стендах ЦИАМ и на 
ДРС фирмы TDI [3;5]. Генератор воздушных 
импульсов (рис. 3) обеспечивает возбужде-
ние при помощи аэродинамических сил, ко-
торые создаются в результате передачи ки-
нетической энергии от вызываемых 
вращающимися лопатками завихрений по-
тока. Периодический импульс возбуждаю-
щей силы генерируется при прохождении 
лопаткой возбудителя. Давление в камере 
поддерживается на достаточном для созда-
ния необходимого возбуждения уровне при 
помощи прецизионной системы контроля 
вакуума. Число возбудителей определяется 
в зависимости от выбранной гармоники. Ре-
зонансный отклик лопатки возникает тогда, 
когда произведение частоты вращения рото-
ра и количества возбудителей становится 
равным или кратным частоте колебаний по 
выбранной форме. Амплитуда возбуждения 
регулируется изменением давления в каме-
ре. Данный метод обеспечивает более низ-
кий уровень возбуждения, чем предыдущий, 
однако позволяет проводить испытания с 
температурой лопаток до ~800ºC. Таким об-
разом, целесообразно использовать данную 
систему при проведении испытаний с нагре-
вом, например, при испытаниях лопаток 
турбин. 

Для поддержания резонансных колеба-
ний лопаток в течение длительного времени 
необходимо иметь возможность регулиро-
вать частоту вращения исследуемого ротора 
с точностью порядка ±1 об/мин. Подобная 
точность регулирования может быть обес-
печена при использовании в качестве при-
вода воздушной турбины и специальной 
системы управления частотой вращения. 
Эта система должна также обеспечить воз-
можность изменения частоты вращения с 
заданной скоростью для точной настройки 
на резонанс, поскольку при высокой скоро-
сти изменения частоты вращения измери-
тельные системы могут не зафиксировать 
прохождение резонанса. При испытании ра-
бочих колес, обладающих низким демпфи-
рованием (в частности, блисков), точность 

регулирования имеет особое значение, по-
скольку резонансные колебания наблюдают-
ся в очень узком диапазоне изменения часто-
ты. Также в случае недостаточности 
имеющейся точности изменения частоты 
вращения может потребоваться введение до-
полнительного демпфирования. 

Для определения режима испытаний 
необходимо провести анализ собственных 
частот и форм колебаний лопаток, на осно-
вании которого строится резонансная диа-
грамма (диаграмма Кемпбелла). По данной 
диаграмме выбирается форма и гармоника 
колебаний, на которых будут проводиться 
испытания. Наибольший интерес представ-
ляет такое сочетание формы и гармоники, 
которое может наблюдаться в реальной экс-
плуатации и поэтому представляет наиболь-
шую опасность (гармоники, соответствую-
щие числу сопловых лопаток или 
направляющих аппаратов, стоек камеры сго-
рания и т.п.). 

Для определения места наклейки тен-
зодатчиков проводится расчетное определе-
ние распределения вибронапряжений в ло-
патке. Важно, чтобы крепление тензодат-
чиков и термопар не приводило к прежде-
временному разрушению лопаток. В то же 
время датчики должны быть размещены в 
зонах, где уровень вибронапряжений по ис-
следуемой форме колебаний составляет не 
менее 40% от максимального значения. Кро-
ме того, при возбуждении колебаний струя-
ми жидкости тензодатчики не должны рас-
полагаться в зоне действия масляных струй, 
т.е. вблизи периферии лопатки. 

Отрицательное влияние крепления тер-
мопар на вибропрочность лопаток может 
быть устранено предотвращением появления 
резонанса препарированной термопарой ло-
патки на режим испытаний (например, путем 
подрезки этой лопатки). Выбор типа тензо-
датчиков осуществлялся в соответствии с 
применяемой тензоусилительной и регист-
рирующей аппаратурой.  

Для передачи сигналов от тензодатчи-
ков и термопар, установленных на вращаю-
щемся роторе, могут использоваться кон-
тактные (щеточные или с ртутными 
кольцами) и бесконтактные (с телеметриче-
ской или оптической передачей сигнала) то-
косъемники. 
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Для получения информации по всем 
лопаткам, в том числе непрепарированным, 
а также в случае выхода тензодатчиков из 
строя может быть использована бесконтакт-
ная система измерения, которая регистриру-
ет время прохождения каждой лопаткой 
датчика на каждом обороте. Могут исполь-
зоваться оптические, вихретоковые или ин-
дукционные датчики. В сочетании с диа-
граммой Кемпбелла и информацией, полу-
ченной в ходе предварительных расчетов, 
данные от датчиков позволяют получить 
частоту и фазу колебаний, уровень вибро-
напряжений. 

Для чистых сред без масла рекоменду-
ется использовать более чувствительную и 
дорогую систему на базе оптических датчи-
ков. Для загрязненных (например, маслом) 
сред может быть использована система на 
базе вихретоковых датчиков, более дешевая 
и менее чувствительная к неблагоприятным 
внешним условиям, однако имеющая мень-
шую разрешающую способность, что может 
привести к снижению чувствительности при 
измерении высокочастотных колебаний ло-
патки. 

Испытания ротора на ДРС должно на-
чинаться с достаточно медленного прохода 
по частоте вращения с целью уточнения ре-
зонансных режимов и оценки демпфирова-
ния.  

При испытаниях лопаток на ДРС мо-
жет использоваться нагружение с нарас-
тающей амплитудой напряжений, в частно-
сти, метод ступенчатого повышения 
нагрузки или метод Локати. 

При испытании облопаченного рабоче-
го колеса уровень вибронапряжений в от-
дельных лопатках определяется их откликом 
при данных условиях возбуждения колеба-
ний. Испытание  проводится до появления 
трещины (о чем судят по существенному 
снижению частоты резонансных колебаний 
и (или) значительному повышению демпфи-
рования) в одной из лопаток или разруше-
ния одной из лопаток. При этом остальные 
лопатки комплекта имеют ту же цикличе-
скую наработку, но при специфическом для 
каждой лопатки уровне вибронапряжений. 
Наличие тензодатчиков на отдельных ло-
патках и одновременное использование бес-
контактной системы измерения колебаний 

позволяют оценить вибронапряженность ка-
ждой лопатки. 

После удаления разрушенной лопатки и 
восстановления балансировки (для чего мо-
жет потребоваться удаление лопатки, диа-
метрально противоположной разрушенной в 
испытании, или замена разрушенной лопат-
ки имитатором) испытание продолжается до 
разрушения следующей лопатки и т.д. Сле-
дует учитывать, что при повторных настрой-
ках на резонанс может несколько изменяться 
частота вращения на резонансном режиме, 
что приведет к соответствующему измене-
нию статических и вибрационных напряже-
ний. Ниже рассмотрены возможные подходы 
к обработке результатов испытаний [7]. 

Метод ступенчатого повышения на-
грузки (метод одного образца) применим для 
материалов, имеющих горизонтальный уча-
сток кривой усталости и не склонных к эф-
фекту тренировки. 

Порядок проведения испытаний и об-
работки результатов: 

1. При выбранных значениях k, f, n (k -
номер гармоники, f - резонансная частота, n - 
частота вращения ротора) возбуждаются 
колебания с амплитудой напряжений 

3/1−σ=σ  для произвольной лопатки, для 
каждой лопатки определяются значения 
напряжений i0σ , где i – порядковый номер 
лопатки, i = 1..z; z — общее число лопаток. 
За первую базовую для проведения 
испытаний выбирается лопатка l1 с 
напряжением }max{σ=σ i0l 01

. 

2. Возбуждают колебания установлен-
ных на ротор лопаток в течение 0N  циклов, 
принимаемых за базу для определения 
предела выносливости так, чтобы 

r0l
σ=σ ⋅0,811

, где r0σ  — ожидаемый предел 

выносливости при заданной асимметрии 
цикла. 

3. Если в результате лопатка разруши-
лась, испытание останавливают, удаляют 
лопатку, компенсируют дисбаланс, и 
продолжают испытание. Если разрушилась 
базовая лопатка, выбирают новую базовую 
лопатку li с максимальным напряжением. 
При этом если напряжение данной лопатки 
на момент остановки испытания r0il

σ<σ 0,8 , 
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принимают r0
il

σ=σ 0,81 , если r0l σσ 0,8
1
≥ , 

принимают 
ilil

σ=σ 1 . Если разрушилась 

лопатка, отличная от базовой, испытание 
продолжают с момента остановки. 

4. Если разрушение не произошло, 
уровень нагрузки увеличивают на 
Δσ = 30 …  50 МПа: ( ) Δσ+jσ=+jσ

ilil 1  и 

проводят испытание в течение базового 
числа циклов, где j – номер ступени 
нагружения. 

5. Повторяют пп. 3-4 до разрушения 
определенного программой испытаний 
количества лопаток. Разрушением считается 
невозможность поддержания заданного 
уровня вибронапряжений или изменение 
частоты колебаний на величину больше 
определенной. 

6. За предел выносливости i-й лопатки 
принимается напряжение, предшествующее 
тому, при котором возникла трещина. 

Метод позволяет получить значение 
среднего предела выносливости группы ло-
паток, а также, при достаточном количестве 
испытаний, функцию распределения преде-
ла выносливости. К недостаткам метода 
можно отнести возможное влияние для зна-
чительного числа материалов эффекта тре-
нировки при проведении испытаний на 
уровнях напряжений ниже предела вынос-
ливости со ступенями, длительность кото-
рых сопоставима с базой, на которой опре-
деляется предел выносливости, а также 
большую длительность. 

Метод Локати также предполагает ис-
пытание при ступенчатом повышении на-
грузки, однако основан на линейной гипоте-
зе накопления повреждений, исходящей из 
того, что усталостное повреждение материа-
ла пропорционально наработанному числу 
циклов. 

Порядок проведения испытаний по ме-
тоду Локати. 

1. При выбранных значениях k, f, n 
возбуждаются колебания с амплитудой 
напряжений 3/1−σ=σ  для произвольной 
лопатки, для каждой лопатки определяются 
значения напряжений i0σ , где i – номер 
лопатки, i = 1...z; z — общее число лопаток. 
Для определенности за первую базовую для 

проведения испытаний выбирается лопатка 
l1, амплитуда напряжений которой 

}max{σ=σ i0l 01
. 

2. Возбуждают в течение 4
1 105 ⋅=n  

циклов колебания установленных на ротор 
лопаток так, чтобы r0l

σ=σ ⋅1,111
, где r0σ  — 

ожидаемый предел выносливости при 
заданной асимметрии цикла. 

3. Переходят на следующий уровень 
напряжений 1

11 12 Δσ+σ=σ
ll

, на котором 

лопатки работают 2n  циклов. Напряжения 
последовательно повышают таким образом 
до разрушения какой-либо лопатки. 
Принимают r0j σ=Δσ ⋅0,1 , j+j n=n 1 , где j – 
номер ступени нагружения. 

4. При разрушении лопатки испытание 
останавливают, удаляют лопатку, 
компенсируют дисбаланс и продолжают 
испытание. Если разрушилась базовая 
лопатка li, за новую базовую лопатку li+1 
принимают лопатку с максимальным 
напряжением из оставшихся и переходят на 
следующий уровень. Если при этом переходе 

ril
σ<σ , увеличивают амплитуду 

напряжений либо изменяют режим 
испытаний таким образом, чтобы ril

σσ ≥ . 

Если разрушилась лопатка, отличная от 
базовой, испытания продолжают с момента 
разрушения. 

5. Испытания проводят до разрушения 
заданного числа лопаток. Разрушением 
считается невозможность поддержания 
заданного уровня вибронапряжений или 
изменение частоты колебаний на величину 
больше определенной. 

6. Для каждой лопатки заносят в протокол 
испытаний следующие данные: номер 
ступени нагружения j, наблюдаемый уровень 
напряжений на ступени для данной лопатки 

ijσ , длительность нагружения ijn  в циклах, 
частота колебаний лопатки ijf . 

Обработка результатов испытаний по 
методу Локати: 

1. Обработка всех результатов ведется 
независимо для каждой лопатки. Результаты 
испытаний сортируются в порядке возраста-
ния амплитуд напряжений. 
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2. Для материалов, кривая усталости ко-
торых имеет горизонтальный участок, выби-
рается минимальное учитываемое расчетное 
напряжение r0σ=σ'1 . В этом случае все 
ступени 1σ'<σ j  при дальнейшей обработке 
не учитываются. 

3. По взятым из литературы или 
полученным в результате предшествующих 
испытаний кривым усталости для материала 
строятся условные кривые усталости A, B, C 
(рис. 4), соответствующие 95%, 50% и 5% 
вероятности разрушения. 

4. По результатам испытаний строится 
график зависимости ( )Nσ  (рис. 4). 

5. По линейной гипотезе суммирования 
напряжений определяются параметры a1, a2, 
a3 для условных кривых усталости A, B, C. 
При наличии горизонтального участка 
кривой усталости расчет ведется по 
зависимости 

∑
p=i

=i i

i

N
n=a

1

, 

где in  – наработанное при напряжении iσ  
число циклов; iN  – долговечность до раз-
рушения при напряжении iσ , определяемая 
по зависимости 

k)σ
N=N ip(σ

pi

/
10

−
⋅ , 

где pσ  – разрушающее напряжение; pN  – 
долговечность на уровне pσ , найденная в 
опыте; p – число ступеней нагружения; 

| |
m

=tgβ=k 1  – тангенс угла наклона наклон-

ной части кривой усталости; m – параметр 
уравнения кривой усталости C=Nσ m . 

Если кривая усталости имеет 2 наклон-
ных участка, параметр a определяется по 
зависимости 

∑∑
p=i

+s=i i

i
s=i

=i i

i

N'
n

+
N
n

=a
11

, 

где s – число ступеней нагружения с ампли-
тудой ri σσ ≥ , iN'  – долговечность до раз-
рушения при напряжении iσ , определяемая 
по зависимости 

k')σ
N=N' ip(σ

pi
/

10
−

⋅ , 

где 
m'

=tg=k' 1
β  – тангенс угла наклона 

нижней части кривой усталости. 
6. По подсчитанным значениям 

параметров a1, a2, a3 строится кривая сумм 
накопленных повреждений (рис. 5). 
Искомым пределом выносливости считается 
значение, отвечающее условию a = 1. 

 

Метод позволяет получить значение 
среднего предела выносливости группы 
лопаток и функцию распределения предела 
выносливости. При этом испытания прово-
дятся одновременно для всех лопаток, в 
связи с чем повышается производитель-
ность, снижается стоимость испытаний и не 
наблюдается эффект тренировки. К недостат-
кам метода можно отнести необходимость 
использования условных кривых усталости, 
которые строятся по предварительной 
информации, что при некорректном их 
задании приводит к значительным ошибкам 
определения предела выносливости. 

 

 
Рис. 4. Условные кривые усталости для определе-

ния предела выносливости 

 
Рис. 5. Кривая сумм накопленных повреждений 
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Явление малоцикловой усталости хорошо изучено с экспериментальной точки зрения на примере одно-

осного деформирования плоских и цилиндрических образцов. Вместе с этим, при эксплуатации детали в усло-
виях повторно-статических нагрузок частицы материала могут деформироваться по законам, значительно отли-
чающихся от одноосного деформирования. Это требует формулировки условий пластичности и предельного 
состояния для пространственных процессов деформирования.  Эта формулировка должна учитывать особенно-
сти процессов малоцикловой усталости материалов: наличие эффекта Баушингера; оценки меры повреждаемо-
сти материала в виде работы внутренних сил на пластических деформациях, связанных с его упрочнением. С 
этой целью сформулирован и теоретически обоснован подход к построению  нового условия пластичности - 
поверхности нагружения, связанной с линиями уровня  поверхности деформационных состояний несжимаемого 
жесткопластического тела и условия предельного состояния частицы материала. Основным отличием предла-
гаемого подхода является использование в качестве меры деформаций тензоров конечных деформаций и опи-
сание с его помощью эффекта Баушингера. 

 
Прочность, пластичность, разрушение. 
 
1. Циклически упрочняющиеся мате-

риалы разрушаются от усталости, и их раз-
рушение хорошо описывается формулой 
Коффина-Мэнсона [1-3]: 

 m
плN Mε = ,            (1) 

где εпл- ширина петли гистерезиса; N - число 
циклов; m, M – константы материала. Энер-
гетическая интерпретация формулы (1) была 
дана Фелтнером и Морроу [4], согласно ко-
торой разрушение наступает тогда, когда 
суммарная энергия, рассеиваемая в единице 
объема материала, вследствие наличия не-
обратимых пластических деформаций дос-
тигает определенной критической величи-
ны: 

1

pN

N кр
N

W W
=

=∑ ,            (2) 

где  pN
 
- число циклов до разрушения; NW  -  

энергия, рассеиваемая в единицы объема 
материала при N-м цикле; крW -  критическая 
величина энергии, которая равна энергии 
разрушения при статическом разрыве. 

В дальнейшем Мартин [5] уточнил 
данную формулировку, предполагая, что 
мерой усталостных повреждений является 
только часть энергии, связанная с процесса-
ми упрочнения. В этой трактовке величины 

NW  и  крW
 
характеризуются заштрихован-

ными площадями на рис. 1. 

Заметим, что в соотношении (2)
 
вели-

чина крW  определяет предельное состояние 
материала, соответствующее точке B  на 
статической диаграмме σ− ε , и, собственно, 
разрушение материала (образование новых 
свободных поверхностей)  не рассматрива-
ется. Для разрушения частицы материала 
необходимо сообщить дополнительную 
энергию W∗  (совершить «долом» материала). 

Согласно соотношению (2) процесс до-
ведения материала до критического состоя-
ния при жёстком циклическом нагружении 
образца можно трактовать следующим обра-
зом: при каждом цикле нагружения критиче-
ская точка B  смещается по диаграмме σ− ε  
влево согласно энергии гистерезиса (точка 
B′ ) и при достижении деформированного 
состояния в цикле (точка A ) материал дос-
тигает предельного состояния (состояния 
предразрушения). 

В работе [1] отмечено, что разрушение 
материала после определённого числа цик-
лов связано с накоплениями деформаций и 
исчерпанием пластичности (т.е. с предель-
ным деформационным упрочнением). По-
этому естественно связать предельное со-
стояние с предельным упрочнением мате-
риала и с соответствующим ему положением 
поверхности нагружения. 
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Соотношение (2) не содержит упругих 

констант и, следовательно, при расчете крW  
можно ограничиться рассмотрением упроч-
няющегося жёсткопластического тела. При-
нято считать [6], что в интервале долговеч-
ности, меньше 31 10⋅ циклов упругую дефор-
мацию оправданно не учитывать, а её учёт 
обязателен при долговечностях больше 

51 10⋅ . Процессы деформирования и разру-
шения плоских и цилиндрических образцов в 
этой постановке изложены в [7,8]. 

Реальные процессы деформирования 
материала в элементах конструкций могут 
значительно отличаться от одноосного де-

формирования, и соотношение (2) должно 
быть обобщено на пространственные про-
цессы деформирования. Это обобщение 
должно учитывать следующие особенности 
малоцикловой усталости: 

−  повреждаемость материала осущест-
вляется за счет энергии гистерезиса на пла-
стических деформациях, связанных с упроч-
нением материала, что требует учёта эффек-
та Баушингера; 

−  диапазон пластического деформиро-
вания материала значительно превышает 
диапазон малых деформаций, что требует 
использования в качестве меры деформаций 
тензоров конечных деформаций.  

Рис. 1.  Энергия пластической деформации, связанная с процессами упрочнения 
(заштрихованные площади): а - в цикле; б - при монотонном нагружении 

а б 

 

Рис. 2. Поверхность деформационных состояний (а) и линии уровня (б) 

а б 
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2. В работах [9-12] рассмотрен вариант 
поверхности нагружения, связанной с ли-
ниями уровня поверхности ∑ деформацион-
ных состояний несжимаемого жёсткопласти-
ческого тела (см. рис. 2,а), задаваемой соот-
ношениями 

( )
1 2 3

1 2 3

1 2 3

0;
1, 0 1, 2,3 ;

(1 2 )(1 2 )(1 2 ) 1;
iC C C C i

E E E

ε + ε + ε =

= > =

− − − =

 

где , ,i i iC Eε  − главные значения тензоров 
скоростей деформаций ijε , Коши ijC   и Аль-
манси ijE :  

1
2

1 .
2

k k
ij ij

i j

ji k k

j i i j

X XE
x x

uu u u
x x x x

⎛ ⎞∂ ∂
= δ − =⎜ ⎟⎜ ⎟∂ ∂⎝ ⎠

⎛ ⎞∂∂ ∂ ∂
= + −⎜ ⎟⎜ ⎟∂ ∂ ∂ ∂⎝ ⎠

 

Здесь ,i iX x  − эйлеровы и лагранжевы пере-
менные, iu  - вектор перемещения, ijδ  − сим-
вол Кронекера.  

Проекции линий пересечения поверх-
ности ∑ с плоскостями, параллельными де-
виаторной плоскости, на девиаторную плос-
кость даны на рис. 2,б. Они называются в 
дальнейшем линиями уровня, так как они 
определяются их расстояниями h  от точки 
O  (точки недеформированного состояния). 
Эти линии связываются с поверхностью на-
гружения с помощью кривой деформирова-
ния в координатах σ− ε  для цилиндрических 
и плоских образцов. 

Уравнение поверхности нагружения в 
координатах главных значений тензора на-
пряжения имеет вид 

( )
( )

( )
( )

( )

2
1 2 2 3

23
1 2 2 3

3
1 2 2 3

2
2 3 1 2

2
2 3 1 2 1

6 6( )

4 6( ) 6 6

( ) 4 6

(2 2 2 2 ( )

2 2 ( ) )9 ,

H H

H h k

σ −σ σ −σ −

− σ −σ + σ −σ ×

× σ −σ − σ −σ −

− σ −σ − σ −σ ×

′× σ −σ + σ −σ =

  

где 3 3
1 ( 2 2 6 6)9k H h′= − + , 3

3 2
h

h
σ′ =
−

, 

1 2 3h E E E= + + , ( )1 2 3
1
3

H C C C= + + , 

1 2i iC E= − ⋅ , ( )1 2 3
1
3

σ = σ +σ +σ . 

Данная поверхность учитывает эффект 
Баушингера и конечность пластических де-
формаций. Параметром упрочнения здесь 
является первый инвариант тензора Альман-
си 1 2 3h E E E= + + . Изображая процессы де-
формирования линиями L на поверхности ∑ 
и их проекциями l на девиаторную плос-
кость, можно выделить ортогональные про-
цессы деформирования (ортогональные ли-
ниям уровня в девиаторной плоскости про-
странства iE ). Эти процессы обладают сле-
дующим свойством: удельная работа внут-
ренних сил при деформировании из точки O  
( 0h = ) до уровня h  равна одному и тому же 
значению W , которое равно h  (W h= ). При 
деформировании по ортогональным процес-
сам происходит упрочнение материала, а при 
деформировании по линиям уровня упроч-
нения не происходит. 

Если изображать произвольный цикли-
ческий процесс в девиаторной плоскости 
(рис. 3, замкнутая линия OABCO), то соглас-
но свойствам линий уровня поверхности ∑ 
(см. рис. 2) энергия пластической деформа-
ции, связанная с процессами упрочнения, 
точно будет равна энергии за цикл для соот-
ветствующего цикла одноосного деформи-
рования цилиндрического образца (см. рис. 
1,а), изображаемого прямым отрезком ODO, 
т.е. циклу при ортогональном одноосном де-
формировании. 

Построение этой поверхности для кон-
струкционных материалов связано с описа-
нием процессов одноосного деформирования 
плоских или цилиндрических образцов с ис-
пользованием инвариантов тензоров конеч-
ных деформаций, которые связаны с относи-
тельным удлинением образца δ  следующим 
образом [7,8]: 

- для цилиндрических образцов 
( )

( )1 2

21
2 1

E
δ + δ

=
+ δ

,  2
1
2

E = − δ , 

3
1
2

E = − δ ;
  

- для плоских образцов в условиях пло-
ской деформации  

( )1 2
1 1
2 2 1

E = −
δ+

,  2
2

1
2

E = − δ −δ , 
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3 0E = ;  
- для плоских образцов в условиях 

плоского напряженного состояния  

1

2

2

2

3

13 1 ln 1
2 3

1 1 14 ln 1 ln 1 ,
33

13 1 ln 1
2 3

1 1 14 ln 1 ln 1 ,
33

2 3 ln 1 .

E k
k

k
k

E k
k

k
k

E k

⎛ ⎞= − + δ +⎜ ⎟
⎝ ⎠

+ + δ − + δ

⎛ ⎞
= − + δ −⎜ ⎟

⎝ ⎠

− + δ − + δ

= − + + δ

 

Предельное состояние материала опре-
деляется линией M ∗  на поверхности ∑ и ли-
нией m∗  в девиаторной плоскости. Таким 
образом, устанавливается соответствие меж-
ду диаграммами деформирования образцов 
при одноосном нагружении в плоскости 
σ− ε  и поверхностью деформационных со-
стояний ∑: предельной точке B  (см. рис. 
1,б) соответствует предельная линия M∗   
или m∗  (см. рис. 2). При циклическом нагру-
жении материала линия M ∗ ( m∗ ) изменяет 
своё положение и стремится к текущему де-
формационному состоянию в цикле (анало-
гично движению точки B  в положение B′ ). 
Данное соответствие показывает, что сфор-

мулированный в работах [9-12] деформаци-
онно-энергетический подход является обоб-
щением классического подхода, используе-
мого при оценке малоцикловой усталости на 
общие пространственные процессы дефор-
мирования, в том числе с произвольной 
формой цикла. 
 

     -
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Low-cycle fatigue is well researched in terms of uniaxial test experiments of plane and cylindrical specimens. At 

the same time material particles can be deformed at product operation under laws that differ from uniaxial test. It re-
quires the definition of conditions of plasticity and limiting state for spatial deformation processes. This definition 
should consider singularities of low-cycle fatigue process: Bauschinger effect; estimations of material fault probability 
in a work of internal force. With this design the approach to construction of new plasticity condition is formulated and 
theoretically proved as loading surface which connected with level lines of surface of state of strain of incompressible 
rigid-plastic body. Use of tensors of finite strain as a measure of strain and description of Bauschinger effect with help 
of these tensors is main difference of suggested approach. 
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Рассматривается принципиально новая система управления расходованием топлива для криогенного 
разгонного блока. Задачей системы является минимизация остатков топлива в баках. Решение задачи обеспечи-
вается путём изменения соотношения секундных расходов компонентов топлива. Использование информации с 
дискретных датчиков уровня топлива в баках обеспечивает парирование погрешностей заправки, измерения 
секундных расходов компонентов топлива и исполнительных органов двигателя. Математическое моделирова-
ние подтвердило эффективность системы. 

Управление расходованием топлива, двигательная установка, математическое моделирование, изме-
рительный тракт.  

 
Кислородно-водородный разгонный 

блок тяжёлого класса 
 

В 2009 году в соответствии с Феде-
ральной космической программой в КБ «Са-
лют» ГКНПЦ им. М.В. Хруничева начата 
разработка кислородно-водородного раз-
гонного блока тяжёлого класса (КВТК) [1]. 
Разгонный блок КВТК позволит существен-
но повысить энергетические характеристики 
ракеты космического назначения (РКН) тя-
желого класса «Ангара-А5» и расширить её 
возможности по осуществлению запусков 
космических объектов на высокоэнергетиче-
ские орбиты и траектории.  

Разгонный блок КВТК представляет со-
бой одноступенчатый ускоритель, предна-
значенный для одиночных, групповых и по-
путных запусков космических аппаратов. В 
состав РБ КВТК входят несущий бак горю-
чего (водород), подвесной бак окислителя 
(кислород), межбаковый и приборный отсе-
ки, двигательная установка c двигателем без-
генераторной схемы РД-146Д, бортовая сис-
тема управления, осуществляющая, в част-
ности, функции управления ДУ и расходова-
нием топлива.  

Масса полезной нагрузки КВТК на гео-
стационарной орбите - 4600 кг, на геопере-
ходной орбите (vхар = 1500 м/с) – 7500 кг. За-
правляемая масса топлива КВТК – 19,6 тон-
ны. Двигательная установка РБ КВТК разра-
ботана с использованием опыта разработки и 
эксплуатации кислородно-водородного раз-
гонного блока 12КРБ. Тяга двигателя – 73,5 
кН (7500 кгс).  Существенными отличиями 
программы полета КВТК от прототипа 
12КРБ являются  длительный период выве-

дения полезной нагрузки (до 9 часов против 
6 минут) и многократный (до 5 раз) запуск 
маршевого двигателя в полёте. Усложнение 
программы полёта определяет конструктив-
ные особенности двигательной установки 
разгонного блока КВТК по сравнению с про-
тотипом  [1]. 

К новым системам и техническим ре-
шениям, применённым в двигательной уста-
новке разгонного блока КВТК, относится, в 
частности, комбинированная система кон-
троля уровня и расходования топлива 
(СКУРТ), обеспечивающая одновременное 
опорожнение топливных баков. Заданный 
алгоритмом СКУРТ коэффициент соотноше-
ния секундных расходов компонентов топ-
лива в паузах между срабатываниями датчи-
ков прохождения уровня в баках поддержи-
вается с использованием результатов изме-
рения секундных расходов кислорода и во-
дорода и температуры окислителя [2]. 

 
Задачи управления расходованием 

топлива разгонного блока 
Система контроля уровня и управления 

расходованием топлива (СКУРТ) разгонного 
блока предназначена для дистанционного 
контроля уровней топлива в баках и форми-
рования управляющих команд на средства 
регулирования секундного расхода компо-
нентов топлива в процессе полета разгонно-
го блока. Кроме того, её целью является оп-
ределение положения уровня топлива в ба-
ках в процессе стоянки заправленного изде-
лия при подготовке на стартовом комплексе. 

Существует 2 варианта дистанционного 
контроля СКУРТ уровней топлива в баках 
[3]: 
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1. Измерение секундного объемного 
расхода окислителя и горючего через двига-
тель (как правило, непрерывное). 

2. Измерение уровня топлива в баке 
(как правило, дискретное). 

В первом варианте целью является 
обеспечение номинального массового соот-
ношения секундных расходов компонентов 
топлива. Таким образом, обеспечиваются 
требуемые характеристики двигателя, а так-
же  повышение  его надежности. 

Во втором варианте основными задача-
ми управления расходованием топлива яв-
ляются синхронизация опорожнения баков 
окислителя и горючего и вычисление (про-
гноз) момента опорожнения топливных ба-
ков. 

Целью управления в обоих случаях яв-
ляется обеспечение минимальных остатков 
топлива, то есть конечной массы изделия. 
Вычисление управляющих команд на органы 
регулирования двигателя производится сис-
темой управления разгонного блока по спе-
циальному алгоритму. Алгоритм, кроме ре-
шения основной задачи СКУРТ, обеспечива-
ет диагностику нештатных ситуаций в сис-
теме и их парирование внутренними средст-
вами системы. 

Первый вариант СКУРТ характерен для 
разгонных блоков с многократным запуском 
маршевого двигателя в полёте. Для регули-
рования соотношения массовых секундных 
расходов компонентов топлива Km в системе 
РСК используются датчики объёмных се-
кундных расходов компонентов топлива, ус-
тановленные в магистралях подачи. Особен-
ностью кислородно-водородных двигателей 
([1], [4]) является существенное взаимовлия-
ние процессов изменения тяги (суммарного 
расхода топлива через двигатель) и коэффи-
циента соотношения массовых расходов 
компонентов топлива (параметра Km). Дина-
мическая модель водородного двигателя ха-
рактеризуется существенной нелинейностью 
зависимостей изменений расходов компо-
нентов через двигатель от управляющих воз-
действий по тяге и параметру Km и внешних 
факторов. Определение фактических значе-
ний коэффициентов этих зависимостей 
(уравнений влияния) для конкретного экзем-
пляра двигателя по результатам его испыта-
ний является достаточно сложной задачей. 
Значения таких коэффициентов существенно 
отличаются для различных экземпляров дви-
гателя и претерпевают существенное изме-

нение при изменении режимов работы дви-
гателей. Указанные особенности подтвер-
ждаются опытом эксплуатации прототипа 
КВТК - разгонного блока 12КРБ [1]. По-
скольку датчики расходов определяют объ-
емные расходы компонентов, то для оценки 
параметра Km должна производиться темпе-
ратурная коррекция показаний таких датчи-
ков. Проведение такой коррекции связано с 
введением в алгоритм управления расходо-
ванием топлива ряда констант, при опреде-
лении которых возникают дополнительные 
погрешности регулирования. Для уменьше-
ния таких погрешностей приходится учиты-
вать зависимость плотности компонентов не 
только от температуры, но и от давления.  

В системах управления расходованием 
топлива, оснащённых датчиками уровня то-
плива в баках, используется прямая инфор-
мация о запасе топлива в баках. Достаточно 
хорошо зарекомендовали себя датчики уров-
ней с чувствительными элементами индук-
тивного и емкостного типов. Имеется доста-
точно большой опыт эксплуатации датчиков 
уровней емкостного типа для измерения 
уровней в баках жидкого кислорода. Изме-
рения в жидком водороде емкостными дат-
чиками уровней производились на централь-
ном блоке ракеты-носителя «Энергия» [1]. 
Проведенные летные испытания подтверди-
ли нормальное функционирование указан-
ных датчиков. К недостаткам СКУРТ с непо-
средственным измерением уровня топлива в 
баках можно отнести наличие нерегулируе-
мого интервала, который может составлять 
от 10 до 20% полного времени работы сис-
темы, и невозможность контроля мгновен-
ных значений параметра Km. В подобных 
СКУРТ определяется дискретная производ-
ная запаса топлива по времени по измерени-
ям двух смежных пар измерительных точек 
датчиков уровней. Оценка производной про-
изводится с погрешностью тем большей, чем 
выше уровень погрешностей датчиков уров-
ней. Наличие слоя паровых включений у по-
верхности криогенной жидкости, особенно 
водорода, приводит к повышенным погреш-
ностям измерения и регулирования. 

Решение задач управления расходова-
нием топлива на криогенном разгонном бло-
ке должно выполняться с учётом особенно-
стей его функционирования. В частности, 
особенностью кислородно-водородных дви-
гателей является существенная зависимость 
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удельного импульса от соотношения массо-
вых секундных расходов компонентов топ-
лива -  параметра Km. В этом случае измене-
ние параметра Km в процессе регулирования 
опорожнения баков, потребное для обеспе-
чения одновременной выработки окислителя 
и горючего, может вызывать заметное сни-
жение удельного импульса двигательной ус-
тановки, что, в свою очередь, приведет к по-
терям в энергетических характеристиках из-
делия. В связи с указанной особенностью 
возникает задача выбора оптимальной про-
граммы изменения параметра Km при управ-
лении выработкой компонентов топлива, ис-
ходя из максимизации критерия, характери-
зующего энергетические характеристики из-
делия (например, конечного значения про-
дольной составляющей кажущейся скорости) 
[2].  

Объединение непрерывного и дискрет-
ного принципов измерения секундного рас-
хода компонентов топлива в единой комби-
нированной системе позволяет соединить 
преимущества рассмотренных выше типов 
систем и избавиться от их недостатков. Дан-
ный подход наиболее актуален при управле-
нии расходованием топлива в кислородно-
водородной двигательной установке. В этом 
случае при оценке производной запаса ком-
понентов топлива по времени можно значи-
тельно снизить влияние на результат регули-
рования погрешностей измерения датчиками 
уровней текущих запасов водорода, а также 
погрешностей расчётных зависимостей 
плотности водорода от температуры и дав-
ления. Положительный эффект достигается 
за счет комбинирования в алгоритме управ-
ления информации от двух независимых ис-
точников – датчиков уровня топлива и рас-
ходомера.  

Наличие датчиков уровня топлива по-
зволяет также исключить из гарантийного 
запаса топлива составляющую, предназна-
ченную для компенсации погрешности за-
правки рабочего запаса топлива в баки.  

Результатом использования комбини-
рованной системы управления расходом то-
плива является снижение гарантийных запа-
сов топлива, входящих в конечную массу 
разгонного блока.  

 
 

Состав комбинированной системы  
управления расходованием топлива КВТК 

Система контроля уровня и управления 
расходованием компонентов топлива 
(СКУРТ) разгонного блока КВТК включает в 
себя систему регулирования соотношения 
расходов компонентов топлива (РСК) непре-
рывного типа и дискретный канал измерения 
уровней топлива в баках [2]. Система состо-
ит из следующих функциональных блоков 
(рис. 1):  
1. Непрерывный измерительный тракт: 

1.1. датчики секундных расходов компо-
нентов топлива (ДРО и ДРГ), установленные 
в магистралях подачи; 

1.2. усилительно-преобразовательное уст-
ройство (УПДР) сигналов с ДРО и ДРГ, пре-
образующее сигналы с датчиков в цифровой 
код Nо и Nг, соответствующий измеренной 
величине объемных  расходов компонентов 
топлива; 

1.3. датчик температуры окислителя  ДТО 
с усилителем-преобразователем сигнала − 
УПДТО, формирующий температурную по-
правку к показаниям датчика расхода жидко-
го кислорода ΔRo. 
2. Дискретный измерительный тракт: 

2.1. дискретные датчики уровней компо-
нентов топлива (ДДУ-О и ДДУ-Г), установ-
ленные в баках изделия; 

2.2. усилительно-преобразовательное уст-
ройство (УПДД) сигналов с дискретных дат-
чиков, формирующее на своих выходах сиг-
нал логической «1» в момент фиксации про-
хождения уровнем жидкости чувствительно-
го элемента соответствующего датчика. 
3. Вычислительное устройство (бортовая 
цифровая вычислительная машина (БЦВМ)),  
реализующее алгоритмы контроля уровня и 
управления расходованием топлива и фор-
мирующее управляющий сигнал U на испол-
нительный орган СКУРТ. 
4. Устройство (блок) управления приводом 
регулятора соотношения секундных расхо-
дов окислителя и горючего. 
5. Исполнительный орган системы - регу-
лятор соотношения секундных расходов 
окислителя и горючего. 

Датчики секундных расходов компо-
нентов топлива ДРО и ДРГ представляют 
собой турбинные расходомеры. Частота 
вращения турбины расходомера пропорцио-
нальна объёмному секундному расходу жид-
кости.  
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Рис. 1. Блок-схема СКУРТ КВТК 

 
Геометрическая расстановка датчиков 

уровня дискретного измерительного тракта 
выбирается исходя из требований точности 
управления расходованием топлива с учетом 
ограничений, накладываемых конструкцией 
топливных баков изделия. Для определения 
уровня в каждой измерительной точке ис-
пользуются три независимых датчика кон-
троля уровня. 

Датчики уровня и секундных расходов 
компонентов топлива соединяются с соот-
ветствующими усилительно-преобразова-
тельными устройствами (УПДР и УПДД) с 
помощью троированных линий связи. Пере-
дача сигналов от УПДР и УПДД к БЦВМ 
осуществляется по интерфейсу RS 485 и по 
цепи типа «сухой контакт». 

Конструкция чувствительного элемента 
датчика уровня защищена патентом РФ № 
2342640 (приоритет от 18.05.2007г.) [5]. Чув-
ствительный элемент представляет собой 
печатную плату с четырьмя терморезистора-
ми, расположенными с двух сторон чувстви-
тельного элемента. Действие датчика осно-
вано на существенной разнице теплоёмкости 
жидкого топлива и парогазовой смеси в баке. 
Переход чувствительного элемента из жид-
кости в газовую полость сопровождается из-
менением его температуры и электрического 
сопротивления. Количество, расположение и 
схема соединения терморезисторов обеспе-
чивают повышение быстродействия и точно-
сти определения уровня жидкости.   

Использование инновационных техно-
логий обеспечило погрешность измерения 
уровня в контрольных точках в процессе за-
правки и выработки топлива из баков не ху-
же ±0,5 мм при инерционности измерения 
уровня не хуже 0,5 с. 

     

Алгоритм управления  
комбинированной  системы  

управления расходованием топлива 
 

В комбинированной системе СКУРТ, 
использующей расходомерную и уровнемер-
ную информации, имеются два контура 
управления [2]. Малый контур управления 
обеспечивает поддержание заданного соот-
ношения секундных расходов компонентов 
топлива из баков на основе расходомерной 
информации. Требуемое соотношение рас-
ходов компонентов формируется в другом, 
внешнем контуре управления, на основе ин-
формации о запасах компонентов топлива, 
поступающей от дискретных датчиков уров-
ней. 

Чувствительные элементы датчиков 
уровней устанавливаются в баках на заранее 
выбранных уровнях по высоте бака. В мо-
менты прохождения жидкостью в баках 
окислителя и горючего заданных уровней 
происходит срабатывание чувствительных 
элементов датчиков и в усилителе преобра-
зователе формируется соответствующий 
сигнал. Текущий запас компонента топлива в 
баке в момент срабатывания чувствительно-
го элемента датчика уровня (измерительной 
точки) определяется расстановкой чувстви-
тельных элементов датчиков уровней (изме-
рительных точек) по высоте баков.  

В алгоритме управления расходовани-
ем топлива [2] используются значения запа-
сов топлива, отнесенные к принятой началь-
ной величине рабочего запаса компонентов 
топлива: 

г
оm

г
 jмm

о
оm

о
 jмm

jмG == ,   
nom mKг

 оm

о
 оm

=
 , 

где  Gjм – относительный запас топлива под 
j-й измерительной точкой дискретного изме-
рительного тракта при номинальных услови-
ях работы двигательной установки; 

mjм
о, mjм

г  – запас окислителя и горюче-
го соответственно под j-й измерительной 
точкой дискретного измерительного тракта 
при номинальных условиях работы двига-
тельной установки; 

m0
о, m0

г – заправляемый запас окисли-
теля и горючего соответственно; 

Km nom – номинальное соотношение се-
кундных расходов окислителя и горючего. 
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В момент срабатывания измерительной 
точки в баке окислителя или горючего фик-
сируется значение о(г)

jG оценки текущего за-

паса топлива и формируется рассогласование 
фактического и номинального запасов топ-
лива, обусловленное наличием случайных 
возмущений и нештатных ситуаций в работе 
СКУРТ:  

 jмGо(г)
jGо(г)

jΔG −=                             

Разность рассогласований  
г
jGо

jGjΔG Δ−Δ=  

свидетельствует о несинхронности выработ-
ки компонентов топлива. Для синхронизации 
выработки компонентов топлива из баков 
необходимо изменить коэффициент соотно-
шения расходов компонентов топлива через 
двигатель (параметр Km) с помощью малого 
контура управления, задав ему новое тре-
буемое значение параметра Km

треб. 
Формирование величины параметра 

Km
треб должно производиться путем ком-

плексного использования измерительной 
информации с датчиков уровня и расходоме-
ров с учётом систематической ошибки изме-
рения расходомеров (δКош) и ее последую-
щей компенсации. 

Относительные отклонения требуемого 
коэффициента соотношения расходов ком-
понентов вычисляются в соответствии со 
следующим выражением: 

ошKδ
jм G

jGΔ
j требδK ˆ

ˆ
−=  ,  

требK (1 δK )mj требjKmnom= + . 

Так как измерения датчиков уровней 
могут иметь значительные погрешности слу-
чайного характера, то для обеспечения по-
мехозащищенности системы и повышения 
точности ее работы в алгоритмах формиро-
вания параметра Km

треб должны быть преду-
смотрены возможности фильтрации случай-
ных погрешностей измерения.  

Преимущество комбинированной сис-
темы управления расходованием топлива 
(СКУРТ) над традиционной для разгонных 
блоков системой регулирования соотноше-
ния секундных расходов компонентов топ-
лива (РСК) показано на рис. 2, 3. На рис.2 
показаны результаты математического моде-
лирования процесса управления в системе 

РСК – начальное рассогласование запасов 
компонентов топлива, обусловленное по-
грешностью заправки топливных баков, уве-
личивается из-за погрешности работы датчи-
ков расхода системы и исполнительных ор-
ганов двигателя. Величины параметров δKm 
(относительное отклонение параметра Km от 
номинала) и δKдросс (отклонение положения 
регулятора соотношения расходов компо-
нентов топлива от номинала) определяются 
только ошибками расходомеров и неточно-
стью введения температурной коррекции, в 
результате параметр Km мало отличается от 
номинального значения.   

 
Рис. 2. Изменение параметров регулирования расхо-

дованием топлива системой РСК   

 
Рис. 3. Изменение параметров регулирования расхо-

дованием топлива системой СКУРТ 
 

В комбинированный системе (рис. 3) 
после прохождения нескольких верхних то-
чек начинается формирование управления 
приводом регулятора соотношения секунд-
ных расходов компонентов топлива с ис-
пользованием показаний уровнемеров. В ре-
зультате обеспечивается практически полное 
устранение начального рассогласования за-
пасов компонентов топлива и компенсация 

ΔGj 

δKm 
δKдросс 

ΔGj 

δKm δKдросс 
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погрешности работы исполнительных орга-
нов двигателя.  

Недостатком комбинированной систе-
мы является увеличение отклонения пара-
метра Km от номинала, то есть дополнитель-
ный диапазон регулирования секундных рас-
ходов компонентов топлива. Как указано 
выше, это может оказать отрицательное 
влияние на удельные параметры двигателя. 

Низкочастотные колебания параметров 
δKm и δKдросс объясняются погрешностями 
оценки регулируемой величины относитель-
ного запаса топлива из-за случайных ошибок 
измерения датчиков уровней.  

Предварительные результаты статисти-
ческого моделирования показывают, что при 
переходе от автономной системы РСК к 
комбинированной системе СКУРТ показате-
ли точности по конечному рассогласованию 
(разности) относительных остатков компо-
нентов могут быть улучшены с величины 
1,8% до 0,2÷0,3% от номинальных рабочих 
запасов топлива. 

 
Проблемные вопросы разработки СКУРТ 

для криогенных разгонных блоков 
Комбинированная система контроля и 

управления расходованием топлива имеет 
ряд несомненных преимуществ по сравне-
нию с традиционными системами РСК и 
СУРТ. Однако создание СКУРТ требует ре-
шения ряда новых проектно-конструкторс-
ких задач. К ним следует отнести: 

1. Компенсация дополнительной погреш-
ности измерения уровня кипящего криоген-
ного компонента топлива, связанной с нали-
чием паровых включений. 

2. Восстановление уровня топлива в дат-
чике уровня после длительного периода пас-
сивного полёта разгонного блока. 

3. Исключение кипения криогенного топ-
лива в датчике уровня. 

4. Существенная зависимость удельного 
импульса кислородно-водородного двигате-
ля от соотношения массовых секундных рас-
ходов компонентов топлива. 

5. Выбор материалов чувствительных 
элементов датчиков уровня, работоспособ-
ных в среде жидкого водорода. 

 
 

Выводы 
1. Наилучшие характеристики управления 

расходованием топлива криогенного разгон-
ного блока достигаются в рамках комбини-
рованной системы управления расходовани-
ем топлива, сочетающей управление по по-
казаниям расходомеров с коррекцией пара-
метров процесса управления по измерениям 
датчиков уровней, установленных в баках. 

2.  Применение комбинированной систе-
мы управления расходованием топлива су-
щественно снижает уровень гарантийных 
запасов компонентов топлива, обусловлен-
ных погрешностями дискретного и непре-
рывного каналов измерения.  

3. Использование комбинированной 
СКУРТ увеличивает рабочие запасы топлива 
и повышает энергетические характеристики 
разгонного блока. 

4. Применение комбинированной СКУРТ 
для криогенного разгонного блока требует 
решения ряда принципиально новых научно-
исследовательских и конструкторских задач.  
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A totally new fuel draining control system for cryogenic upper stage is discussed at the article. The system func-
tion is tank fuel remains minimization. The task solution is provided by fuel components drain levels ratio changing. A 
using of information about fuel level in tanks from discrete sensors provides the parry infelicities of tank filling, fuel 
components consumption velocity measurement and the engine control devices. A mathematic simulation confirmed the 
system efficiency.         
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ВЛИЯНИЕ КОНСТРУКЦИИ ГОРЕЛОЧНОГО УСТРОЙСТВА  
НА ХАРАКТЕРИСТИКИ КАМЕРЫ СГОРАНИЯ ГТД,  
РАБОТАЮЩЕЙ НА ГАЗООБРАЗНОМ ТОПЛИВЕ 

 
© 2011  А. Н. Маркушин¹, А. В. Бакланов², Н. Е. Цыганов¹,  

¹ОАО «Казанское моторостроительное производственное объединение» 
 ²Казанский государственный технический университет им. А.Н.Туполева  

Исследуется влияние  конструкции горелочного устройства на основные характеристики камеры сгора-
ния. Данные мероприятия были проведены с целью улучшения экологических характеристик ГТУ, что позво-
лило значительно снизить уровень выбросов токсичных веществ по сравнению с серийной камерой сгорания. 

 
Камера сгорания, горелочное устройство, оксид азота, окислы углерода, токсичность,  эксперимент, эко-

логия. 
 

Важную роль в камере сгорания (КС) 
играет зона горения, определяющая интен-
сивность выгорания топливно-воздушной 
смеси, диапазон устойчивой работы, теп-
ловое состояние элементов жаровой трубы, 
эмиссионные и пусковые характеристики 
камеры. 

Процессы в этой части КС в значи-
тельной степени зависят от конструкции и 
режима работы базового элемента фронто-
вого устройства – вихревой газовой горел-
ки.  

В данной работе представлены техни-
ческие решения, реализованные в ходе мо-
дернизации конструкции камеры сгорания 
(КС) ГТУ НК-16СТ мощностью 16 МВт, 
созданной на базе авиационного газотур-
бинного двигателя НК-8-2У.  

Целью данной модернизации явилось 
снижение уровня эмиссии окиси углерода 
CO и окислов азота NOx в продуктах сго-
рания серийной КС, а элементом модерни-
зации - горелочное устройство. 

В конструкции фронтового устройст-
ва серийной кольцевой КС  вихревые газо-
вые горелки (рис.1) устанавливаются рав-
номерно по окружности между внутренней 
и наружной стенками жаровой трубы (ЖТ). 
Топливо, подаваемое газовыми форсунка-
ми 1 вдоль оси каждой из горелок, пере-
мешивается в камере смешения 3 с закру-
ченным в завихрителе 2 потоком воздуха. 
В результате в первичной зоне камеры сго-
рания за сопловым насадком 4 каждой из 
вихревых горелок формируются потоки 
топливовоздушной смеси, имеющие при-

осевые циркуляционные области. Наличие 
таких областей обеспечивает циркуляцию 
горячих продуктов сгорания и активных цен-
тров из зоны горения к корню факела свежей 
смеси, что создает условия для устойчивого 
воспламенения и стабилизации пламени. 

 
Рис.1. Схема горелочных устройств: 

1- струйная форсунка, 2- завихритель, 
3- камера смешения,  4- сопловой насадок 

 
В работе изучалось влияние формы на-

садка горелочного устройства (рис. 1 А, Б)  
на рабочий процесс КС при постоянном за-
коне подвода воздуха по длине ЖТ. Иссле-
довались две формы насадка: диффузорный 
и конфузорный. 

Исследования, проведенные на одного-
релочном отсеке, показали, что изменением 
конструкции горелочного устройства можно 
реализовать как приосевое, так и перифе-
рийное горение. В первом случае градиент 
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поперечной скорости топливовоздушной 
смеси на выходе из соплового насадка мак-
симален, что обеспечивает полное выгора-
ние топлива на малой длине. При перифе-
рийном горении поток имеет низкое значе-
ние градиента скорости в радиальном на-
правлении на всей длине зоны рециркуля-
ции топливовоздушной смеси в первичной 
зоне КС.  

 

 
В ходе испытаний полноразмерной 

камеры сгорания  проводилось измерение 
радиальной и окружной эпюр неравномер-
ности поля температуры газа. Для чего в 
выходном сечении ЖТ  была установлена 
подвижная в окружном направлении шес-
титочечная гребенка термопар (рис.2). 

Измерения показали, что на выходе из 
КС с конфузорным насадком в районе тер-
мопары №5 наблюдается увеличение тем-
пературы по сравнению с вариантом каме-
ры, имеющим диффузорный насадок 
(рис.3). Это позволяет считать, что конфу-
зорный насадок горелочного устройства 
формирует в зоне горения более горячее 
ядро потока.  Процесс объясняется смыка-
нием вихревого слоя и уменьшением попе-
речных размеров зоны рециркуляции, что 
привело к локализации высокотемператур-
ных масс газа в приосевой области горелки 
[2].   

Поэтому для эффективного уменьше-
ния поверхностей пламени со стехиометри-
ческим составом было реализовано техниче-
ское решение, основанное на локальном 
обеднении смеси  в горячей приосевой зоне 
(рис.1 вариант II). Данное решение заключа-
ется в доработке горелочного устройства пу-
тем организации между форсункой и завих-
рителем кольцевого канала. В результате че-
го была обеспечена на ~15% большая пло-
щадь проходного сечения горелочного уст-
ройства, чем в исходном серийном варианте. 
Это мероприятие позволило снизить темпе-
ратуру ядра потока и привести радиальную 
эпюру в соответствие с нормами ТУ. 

 

 
К тому же, несмотря на существенное 

уменьшение размеров зоны рециркуляции, 
камеры сгорания  с конфузорными горелка-
ми показали весьма высокую полноту сгора-
ния по сравнению с горелками, имеющими 
диффузорный насадок, что привело к суще-
ственному снижению выброса СО (рис.4). 
Здесь измерения концентрации токсичных 
веществ были проведены в составе полно-
размерного двигателя НК-16СТД на режиме 
максимальной мощности и приведены к  ус-
ловному содержанию кислорода в выхлоп-
ных газах, равному 15%, согласно  [1].  

 
Рис.2.   Внешний вид полноразмерной камеры сго-

рания ГТД НК-16СТ 
 
Рис.3.    Влияние конструкции горелки  на радиаль-
ную эпюру температурного поля в выходном сече-

нии КС: 
×-конфузор; □-диффузор; Δ-конфузор с кольцевым 

каналом;○-нормиТУ 
смСвх /115= ; 200* =КT 0С; Σα =5 



Авиационная и ракетно-космическая техника 
 

 37

Уменьшение уровня выбросов окси-
дов азота в камере сгорания с конфузор-
ным насадком (рис.5) связано с увеличени-
ем скорости истекающего из сопла горелки 
потока, что приводит к уменьшению вре-
мени пребывания продуктов сгорания в зо-
не горения. Вторая причина - это частичная 
подготовка топливовоздушной смеси в го-
релке с конфузорным насадком и, как 
следствие, реализация получения гомоген-
ной топливовоздушной смеси и введение 
ее в зону горения. В результате из времени 
пребывания в зоне высоких температур ис-
ключается время смесеобразования, что 
также уменьшает выход NOx.  

Что касается снижения выбросов СО, 
то согласно исследованиям [3] конфузор-
ная форма горелочного устройства повы-
шает интенсивность процессов в рецирку-
ляционной зоне, поэтому снижение кон-
центрации СО в таком варианте КС по 
сравнению с серийной объясняется  более 
интенсивным окислением СО в СО2, так 
как это превращение практически полно-
стью определяется элементарной реакцией: 
СО + ОН → СО2 + Н. 

В последнем варианте горелки, в ре-
зультате внедрения кольцевого канала, 
произошло перераспределение расхода 
воздуха между первичной и вторичной зо-
нами КС. Через фронтовое устройство в 
первичную зону поступило большее коли-
чество воздуха, что снизило в ней среднюю 
температуру и, как следствие, уменьшило 
выброс оксидов азота. Согласно [4], глав-
ным определяющим фактором η  является 
состав смеси в первичной зоне, где обедне-
ние последнего приводит к снижению пол-

ноты сгорания и, как следствие, к повыше-
нию СО, что подтверждается эксперимен-
тально (рис 4,5). 

 
Полученные данные позволили сделать 

вывод, что изменением конструкции горе-
лочного устройства при постоянном законе 
подвода воздуха по длине жаровой трубы и 
идентичных параметрах закрутки потока 
можно влиять на основные характеристики 
КС, такие как время пребывания продуктов 
сгорания, полнота сгорания топлива, нерав-
номерность температурного поля и концен-
трация выбросов токсичных веществ.  
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Рис.4  Характеристики полноты сгорания топли-

ва на выходе из КС: 
×-конфузор; □-диффузор; Δ-конфузор с кольцевым 

каналом;  
смСвх /115= ; 200* =КT ºС 

 
Рис.5.   Концентрации СО и NOx камер:  

1- с  диффузором (серийная); 2 – с конфузором;  
3- с конфузором и кольцевым каналом 
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Рассмотрен состав и методика разработки программно-аппаратного комплекса проектирования двига-
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отработки. Рассмотрены результаты «холодных» и огневых испытаний двигательной установки УРМ-2 РКН 
«Ангара-А5», их удовлетворительное совпадение с прогнозом. 
 

Ракета космического назначения, двигательная установка, математическое моделирование, программ-
но-аппаратный комплекс.  

 
Состав и назначение ракеты космическо-

го назначения (РКН) «Ангара» 
Семейство ракет космического назна-

чения (РКН) «Ангара» - новое поколение ра-
кет, создаваемых на основе универсальных 
ракетных модулей (УРМ) с мощными жид-
костными ракетными двигателями. В качест-
ве компонентов топлива в них используются 
жидкий кислород и керосин. В ГКНПЦ им. 
М.В. Хруничева разработаны универсальные 
ракетные модули нижней и верхней ступе-
ней РКН (УРМ-1 и УРМ-2 соответственно). 
Семейство ракет-носителей «Ангара» вклю-
чает носители легкого, среднего и тяжелого 
классов, имеющие грузоподъемность от 1,5 
до 24,5 т на низкой околоземной орбите [1]. 

Место старта РКН семейства «Ангара» 
– российский космодром Плесецк. Кроме то-
го, предусматривается использование ракеты 
космического назначения «Ангара-А5» в со-
ставе космического ракетного комплекса 
«Байтерек», создаваемого на космодроме 
Байконур в соответствии c cоглашением ме-
жду Правительством Российской Федерации 
и Правительством Республики Казахстан.  

Универсальный ракетный модуль пер-
вой ступени (УРМ-1) оснащается одним 
жидкостным ракетным двигателем РД-191. 
РД-191 создается на базе четырехкамерного 
двигателя, применявшегося на ракете-
носителе «Энергия», и ныне применяемого 
двигателя ракеты-носителя «Зенит» (РД-
171). Камеры двигателей РД-171 и РД-191 
унифицированы. Универсальный ракетный 
модуль третьей ступени (УРМ-2) оснащается 
одним жидкостным ракетным двигателем 

РД-0124А. Двигатель РД-0124А имеет коэф-
фициент унификации свыше 90% с двигате-
лем 14Д23, разрабатываемым для ракеты-
носителя «Союз-2-1б». 

В составе ракеты космического назна-
чения легкого класса «Ангара 1.2» использу-
ется один модуль УРМ-1, в составе ракеты-
носителя тяжелого класса (А5) применяется 
пять модулей УРМ-1 и один УРМ-2. Вторая 
ступень РН  легкого класса «Ангара 1.2», 
имея меньшие габаритные размеры и массу 
заправляемого запаса топлива, по схемным 
решениям систем двигательной установки 
унифицирована с УРМ-2 [1].  

Унификация ракетных модулей позво-
ляет ограничить объём отработки двигатель-
ных установок испытаниями стендовых из-
делий, разрабатываемых на базе универсаль-
ных модулей, и ограничить отработку собст-
венно ракет-носителей лётными испытания-
ми. 

Развитие ДУ сопровождается появле-
нием у двигательной установки функций 
встроенного автоматического управления и 
ужесточением требований к массовому со-
вершенству ДУ. Сложные алгоритмы управ-
ления двигательной установкой и снижение 
гарантийных запасов рабочих тел требует 
повышения точности расчетов внутрибако-
вых процессов. Точность расчета повышает-
ся при использовании математических моде-
лей, настраиваемых по результатам экспери-
ментальной отработки составных частей 
двигательной установки. Проектирование 
двигательных установок со встроенными 
функциями автоматического управления 
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требует включить в процесс проектирования 
статистическое моделирование процессов в 
двигательной установке, позволяющее учи-
тывать разброс определяющих параметров, а 
также нештатные ситуации в полете [2], [3]. 

Использование математических моде-
лей и результатов испытаний конструктивно 
подобных изделий позволяет существенно 
сократить количество стендовых изделий 
при создании двигательных установок. Из-
делия для автономной отработки заимство-
ванных составных частей исключены, а эта-
пы предварительных и приемочных испыта-
ний двигательной установки совмещены в 
одном стендовом изделии [3]. В этом случае 
необходим значительный объем вычисли-
тельной работы по моделированию функ-
ционирования ДУ в условиях разброса 
внешних условий её эксплуатации и нештат-
ных ситуаций. Такая организация наземной 
экспериментальной отработки требует, что-
бы структура комплекса математических мо-
делей была построена с учетом членения ДУ 
на составные части. 

 
Программно-аппаратный комплекс 

проектирования двигательных установок 
ракет космического назначения 
Основы создания программно-аппарат-

ных комплексов (ПАК) для проектирования  
двигательных установок и накопления ин-
формации о результатах наземных и лётных 
испытаний заложены в работах коллективов 
под руководством Э.В. Венгерского (НПО 
«Техномаш»), В.П. Иванова (Институт про-
блем управления РАН имени В.А. Трапезни-
кова) и В.П. Фирсова (МАИ имени С. Орд-
жоникидзе) [4], [5].    

Согласно работам упомянутых авторов 
программно-аппаратный комплекс является 
диалоговой системой автоматизированного 
расчета параметров двигательной установки, 
предназначенной для математического моде-
лирования пользователями параметров ДУ в 
целом, а также отдельных агрегатов и процес-
сов в них. В наиболее общем представле-
нии архитектура программно-аппаратного 
комплекса математического моделирования 
параметров ДУ включает в себя: 

• методы и алгоритмы математического 
моделирования гидродинамических и газоди-
намических процессов;  

• методики анализа и обработки результа-
тов испытаний, реализованные в виде при-
кладного программно-математического 
обеспечения (ПМО) в среде информаци-
онного обеспечения комплекса;  

• операционную среду разработки и 
функционирования ПМО ПАК (системное 
программное обеспечение и типовые паке-
ты прикладных программ);  

• средства вычислительной техники; 
• квалифицированного пользователя. 

Совместные работы ГКНПЦ им. М.В. 
Хруничева и упомянутых организаций при 
создании универсальных ракетных модулей 
РКН «Ангара» обеспечили развитие методо-
логии создания и расширение сферы приме-
нения программно-аппаратных комплексов. 

Первой составной частью программно-
аппаратного комплекса проектирования дви-
гательной установки является полная мате-
матическая модель двигательной установки.  
Она включает допущения (гипотезы), урав-
нения сохранения и связи, начальные и гра-
ничные условия, а также параметры рабочих 
жидкостей и газов и эмпирические коэффи-
циенты, определяющие особенности конст-
рукции ДУ. Параметры рабочих жидкостей и 
газов и эмпирические коэффициенты урав-
нений задаются по информации, содержа-
щейся в справочной литературе и базе дан-
ных, созданной при проектировании и экс-
плуатации изделий-прототипов и аналогов. В 
процессе наземной стендовой отработки ДУ 
эмпирические коэффициенты уравнений 
корректируются в результате анализа ре-
зультатов испытаний – происходит настрой-
ка математической модели. 

Полная математическая модель ДУ 
включает математические модели процессов, 
протекающих в ДУ, и математические моде-
ли составных частей ДУ. Математические 
модели процессов в ДУ определяют функ-
циональные зависимости от времени и коор-
динат параметров следующих процессов: 

• подготовка топливных баков и систем 
двигательной установки к заправке компо-
нентами ракетного топлива; 

• заправка топливных баков и других ём-
костей ДУ компонентами топлива, рабочими 
жидкостями и газами; 

• тепломассообмен топливных баков с 
окружающей средой в процессе стоянки за-
правленного изделия; 
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• запуск маршевого двигателя, выработ-
ка рабочих жидкостей и газов при старте и 
полёте ракеты космического назначения; 

• приведение отработавшей ступени ра-
кеты космического назначения (разгонного 
блока) в безопасное состояние. 

Рассмотренный перечень может быть 
дополнен математическим описанием про-
цессов в электронных системах управления 
расходованием топлива, контроля заправки, 
измерения параметров ПГСП и аварийной 
защиты. 

Результаты математического моделиро-
вания процессов в двигательной установке 
ракеты космического назначения позволяют 
разработать принципиальную пневмогидрав-
лическую схему ДУ и определить необходи-
мый состав систем. 

Математические модели систем и агре-
гатов двигательной установки позволяют оп-
ределить конструктивные параметры систем 
и агрегатов ДУ. 

Запись полной математической модели 
двигательной установки в безразмерной 
форме позволяет получить безразмерную 
математическую модель двигательной ус-
тановки. Полученные безразмерные пара-
метры процессов в ДУ определяют критерии 
подобия штатного и стендовых изделий и, 
соответственно, режимы испытаний экспе-
риментальных установок и стендовых изде-
лий. 

Математические модели процессов, 
протекающих в двигательной установке, и 
математические модели составных частей 
ДУ описывают, с точки зрения системного 
анализа, элементы системы (двигательной 
установки) и внутренние связи этих элемен-
тов друг с другом. Внешние связи двига-
тельной установки описываются граничны-
ми условиями уравнений математической 
модели.  

Однако связь ДУ с наземной и борто-
вой системами управления описать гранич-
ными условиями весьма сложно. Причиной 
этого является необходимость описать дос-
таточно большое количество решений, при-
нимаемых системами управления в нормаль-
ных и нештатных ситуациях, а также раз-
личные варианты последовательности дейст-
вий в этих ситуациях. В связи с этим матема-
тическое описание решений по управлению 
двигательной установкой – алгоритмы 

управления двигательной установкой – 
должно быть включено в программно-
аппаратный комплекс проектирования дви-
гательных установок. Алгоритмы строятся 
на базе формульных и логических соотно-
шений математических моделей процессов и 
систем ДУ. 

 Исследование работы двигательной 
установки при различном сочетании внеш-
них условий (возмущающих факторов), а 
также при возникновении нештатных ситуа-
ций требует расчёта достаточно большого 
количества вариантов исходных данных. Со-
ответствующее упрощение полной матема-
тической модели (приведение уравнений к 
одномерному виду, замена части соотноше-
ний эмпирическими параметрами и форму-
лами и т.п.) позволяет создать упрощённую 
статистическую модель двигательной ус-
тановки. Статистическая математическая 
модель должна использоваться в программ-
но-аппаратном комплексе совместно с моде-
лями смежных систем ракеты космического 
назначения и бортовым программным обес-
печением системы управления. Упрощения, 
вводимые в полную математическую модель, 
должны сохранить описание основных 
функциональных связей в ДУ и обеспечить 
сравнительно простую программную реали-
зацию статистической модели. Статистиче-
ское моделирование работы двигательной 
установки должно проводиться с учётом до-
пускаемых конструкторской документацией 
погрешностей в работе измерительного и ис-
полнительного трактов систем двигательной 
установки. Неизвестные точно эмпирические 
коэффициенты полной математической мо-
дели при статистическом моделировании мо-
гут быть заменены искусственным увеличе-
нием разбросов соответствующих парамет-
ров. 

В современной практике статистиче-
ские математические модели применяются 
для анализа работы систем управления рас-
ходованием топлива (СУРТ) и управления 
исполнительными элементами пневмогид-
равлической системы подачи (ПГСП). Зна-
чительный вклад в эти работы внесён Инсти-
тутом проблем управления Российской ака-
демии наук (ИПУ РАН) [2], [3]. 

Создание статистических математиче-
ских моделей следует рекомендовать для 
анализа функционирования в возмущённых 
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режимах системы аварийной защиты двига-
тельной установки. 

Статистическая математическая модель 
включает в себя: 

• математическое описание алгоритмов 
управления составными частями (системами) 
двигательной установки;  

• упрощённые (одномерные) математи-
ческие модели процессов в системах – объ-
ектах управления; 

• математическое описание измеритель-
ных трактов соответствующих составных 
частей (систем) двигательной установки; 

• математическое описание трактов ис-
полнения, выданных алгоритмами управле-
ния систем командных сигналов; 

• модели погрешностей измерительного 
тракта, в частности запаздывания выдачи и 
исполнения управляющих команд; 

• генератор нештатных ситуаций в объ-
ектах управления, измерительных и испол-
нительных трактах. 

В состав программно-аппаратного ком-
плекса проектирования двигательных уста-
новок также входит база данных, содержа-
щая [6]:  

• Справочные данные по универсальным 
физическим параметрам и величинам (элек-
тронная форма справочников по физике, хи-
мии и т.д.). Эти данные представляют собой 
элементы матрицы свойств рабочих жидко-
стей и газов двигательной установки и мат-
рицы конструктивных параметров ДУ. Спра-
вочные данные записываются для стандарти-
зованных компонентов топлива и газов, а 
также для типовых агрегатов и систем ДУ. 
Источником формирования этой части базы 
данных является справочная литература.  

• Эмпирические коэффициенты, полу-
ченные в результате наземных и лётных ис-
пытаний, характеризующие уникальные осо-
бенности двигательной установки. Они оп-
ределяются в результате физического моде-
лирования функционирования составных 
частей ДУ и двигательной установки в целом 
при испытаниях моделей систем ДУ и стен-
довых изделий. Уточнение базы эмпириче-
ских коэффициентов производится в процес-
се наземных и лётных испытаний и эксплуа-
тации ДУ.  

• Прогноз результатов наземных и лёт-
ных испытаний двигательной установки и 

лётной эксплуатации. Прогноз выполняется 
путём математического моделирования ра-
боты двигательной установки в соответст-
вующих условиях. Использование полной 
математической модели обеспечивает про-
гноз функционирования ДУ в номинальных 
(штатных) условиях. Статистическое моде-
лирование позволяет определить отклонения 
параметров от номинальных значений вслед-
ствие разбросов внешних условий эксплуа-
тации, а также оценить влияние нештатных 
ситуаций на работу двигательной установки. 

Программное обеспечение и аппарат-
ные средства ПАК должны обеспечивать 
решение следующих задач: 

1. Эксплуатация комплекса математиче-
ских моделей двигательной установки, на-
страиваемых по результатам эксперимен-
тальной отработки составных частей ДУ. 
Программные и аппаратные средства ПАК 
должны обеспечивать необходимые для экс-
плуатации полной математической модели 
объём памяти и быстродействие, возмож-
ность быстрых вычислений с использовани-
ем статистической математической модели и 
достаточный объём накопительных уст-
ройств, необходимых для хранения резуль-
татов испытаний и эксплуатации ДУ. База 
знаний ПАК должна включать известные 
стандартные методы решения систем диф-
ференциальных и интегральных уравнений.  

2. Статистическое моделирование про-
цессов в двигательной установке должно 
выполняться с учётом известных моделей 
случайных процессов. База знаний ПАК 
должна включать известные стандартные 
методы расчётов таких процессов. 

3. Обеспечение автономного проектиро-
вания и отработки каждой составной части 
двигательной установки и параллельный 
учет результатов  проектирования и отработ-
ки других составных частей через настраи-
ваемые параметры математических моделей. 
Необходимо обеспечить соответствующее 
количество рабочих мест и быстродейст-
вующую систему обмена информацией.  

Из сказанного выше следует, что ос-
новными составными частями программно-
аппаратного комплекса являются комплекс 
математических моделей двигательной ус-
тановки, операционная среда и база знаний. 
База данных из самостоятельной составной 
части ПАК становится составной частью 
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комплекса настраиваемых математических 
моделей. База знаний сводится к комплекту 
типовых методов решений (численных и 
аналитических) и комплекту математических 
моделей типовых процессов. 

 
Квалифицированный пользователь ПАК 

Квалифицированный пользователь – 
необходимое условие эффективной экс-
плуатации программно-аппаратного ком-
плекса. Понятие квалифицированного поль-
зователя подразумевает его подготовку как 
пользователя персонального компьютера, 
работающего в сети, и инженерную подго-
товку в области создания двигательных ус-
тановок ракет космического назначения. 
Квалифицированный пользователь должен 
уметь: 

1. Выполнять членение двигательной ус-
тановки на составные части и системы и со-
ставлять математические модели этих частей 
и систем на базе типовых моделей базы зна-
ний. 

2. Выделять в составных частях и систе-
мах ДУ типовые процессы и составлять ма-
тематические модели этих процессов на базе 
типовых моделей базы знаний. 

3. Задавать граничные условия для реше-
ния уравнений составных частей и процес-
сов. 

4. Вводить в персональный компьютер 
разработанный комплекс математических 
моделей ДУ. 

5. Осуществлять проектно-конструктор-
ские расчёты составных частей ДУ в парал-
лельном с другими пользователями, ответст-
венными за другие составные части ДУ, ре-
жиме. 

6.  Вводить в программно-аппаратный 
комплекс результаты испытаний агрегатов, 
систем, стендовых и лётных изделий. 

7. Настраивать комплекс математических 
моделей ДУ по результатам испытаний. 

8. Выполнять прогноз параметров стен-
довых и лётных испытаний в диалоговом 
режиме. 

Диалоговый интерфейс квалифициро-
ванного пользователя - основной инструмент, 
посредством которого пользователь выполняет 
взаимодействие с программно-аппаратным 
комплексом. Диалоговые средства разрабо-

таны на базе стандартного интерфейса опе-
рационной среды и используемого про-
граммного обеспечения базы знаний и базы 
данных, что обеспечивает пользователю 
хорошую преемственность при навигации 
по архитектуре программно-аппаратного 
комплекса. 

Типовые конструкторские решения, 
заимствованные узлы и составные части 
ДУ составляют базу знаний типовых мето-
дов конструкторских решений. Необходи-
мость принципиально новых технических 
решений определяет направления исследо-
ваний и опытно-конструкторских работ. 

При создании ПАК для снижения 
трудоёмкости проектно-конструкторских 
работ необходимо использование стан-
дартного программно-математического 
обеспечения. К стандартному ПМО отно-
сятся программы, реализующие численные 
методы решения уравнений, обеспечи-
вающие статистическую обработку резуль-
татов испытаний, статистическое модели-
рование и другие типовые вычислительные 
процедуры. Стандартное и типовое про-
граммно-математическое обеспечение со-
ставляет базу знаний типовых математи-
ческих моделей процессов и систем. 

Методики проектирования двигатель-
ных установок лабораторно-стендовой от-
работки (ЛСО), обработки и анализа ре-
зультатов ЛСО являются третьей состав-
ной частью базы знаний программно-
аппаратного комплекса. Методики проек-
тирования и ЛСО ДУ определяют необхо-
димые стадии опытно-конструкторских 
работ, объём работ на каждой стадии, по-
рядок выполнения ОКР и порядок сдачи 
изделия в эксплуатацию. Использование 
этих методик необходимо, так как они яв-
ляются формализованным опытом проек-
тирования, отработки и эксплуатации про-
тотипов разрабатываемой двигательной 
установки. Методики обработки и анализа 
результатов испытаний обеспечивают на-
стройку комплекса математических моде-
лей ДУ по результатам наземных и лётных 
испытаний и прогноз параметров эксплуа-
тации ДУ.  
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Результаты настройки 
математических моделей  

программно-аппаратного комплекса  
проектирования ДУ по результатам  
испытаний ДУ РКН «Союз-2-1б» 

в НИЦ РКП 
Принципиально новым решением при 

разработке двигательной установки унифи-
цированного ракетного модуля третьей сту-
пени (УРМ-2) ракеты космического назначе-
ния «Ангара-А5» является включение испы-
таний двигательной установки изделия-
прототипа в объём наземной стендовой от-
работки. В 2006г. на базе ФКП «Научно-
испытательный центр ракетно-космической 
промышленности» (НИЦ РКП) были прове-
дены холодные и огневые стендовые испы-
тания (ХСИ и ОСИ соответственно) ДУ 3-й 
ступени РКН «Союз-2-1б» разработки ФГУП 
«ЦСКБ «Прогресс»». ДУ 3-й ступени РКН 
«Союз-2-1б» и ДУ УРМ-2 имеют близкую 
размерность и создаются на базе унифици-
рованных жидкостных ракетных двигателей. 
В связи с этим КБ «Салют» ГКНПЦ им. М.В. 
Хруничева и МАИ им. С. Орджоникидзе бы-
ла выдвинута идея сокращения программы 
экспериментальной отработки ДУ УРМ-2 
РКН «Ангара» с использованием результа-
тов экспериментальной отработки ДУ 3-й 
ступени РКН «Союз-2-1б» и математиче-
ского моделирования. ГКНПЦ им. М.В. Хру-
ничева получено разрешение ЦСКБ «Про-
гресс» на использование результатов испы-
таний РКН «Союз-2-1б». 

Программно-аппаратный комплекс 
проектирования двигательных установок 
разработан КБ «Салют» ГКНПЦ им. М.В. 
Хруничева в кооперации с МАИ им. С. Орд-
жоникидзе и ФКП НИЦ РКП. В процессе 
создания ПАК проведен сравнительный ана-
лиз конструктивно-схемных решений ДУ 
РКН «Союз-2-1б» и УРМ-2, объема  теле-
метрической информации и диапазонов ра-
бочих параметров ДУ. В результате этой ра-
боты сформирован пакет исходных данных, 
состоящий из следующих комплектов: 

1. Сопоставление полученных результа-
тов холодных (ХСИ) и огневых (ОСИ) стен-
довых испытаний 3-й ступени РКН «Союз-2-
1б» с результатами расчетов. 

2. Анализ конструктивных особенностей 
ДУ и объема телеметрической информации 

(ТМИ) 3-й ступени РКН «Союз-2-1б» и 
УРМ-2.  

3. Массивы телеметрической информации 
для создания универсальных математиче-
ских моделей, программного обеспечения и 
отладочных тестов. 

На базе экспериментальных данных 
разработаны универсальные математические 
модели и программно-математическое обес-
печение (ПМО) для расчетов процессов в 
системах ДУ УРМ-2. Адекватность разрабо-
танного комплекта математических моделей 
физическим процессам в ДУ подтверждена 
сравнением с результатами огневых стендо-
вых испытаний ДУ 3-й ступени РКН «Союз-
2-1б». Также по результатам этих испытаний 
выполнена первичная настройка математи-
ческих моделей.  

Математические модели положены в 
основу программно-аппаратного комплекса 
(ПАК) моделирования процессов в двига-
тельной установке УРМ-2. В составе ПАК 
использованы математические модели раз-
ного уровня сложности - одномерные и 
трехмерные. База данных ПАК включает ре-
зультаты испытаний стендовых изделий. 
ПАК обеспечивает детальное исследование 
динамики газовой и жидкой сред в системах 
двигательной установки с учётом алгорит-
мов её функционирования. 

Программно-аппаратный комплекс мо-
делирования процессов в двигательной уста-
новке УРМ-2 успешно эксплуатируется в на-
стоящее время в КБ «Салют» ГКНПЦ им. 
М.В. Хруничева при выполнении опытно-
конструкторских работ. 

 
Сокращение объёма наземной стендовой 
отработки УРМ-2 РКН «Ангара-А5» 

благодаря применению ПАК 
Использование при разработке доку-

ментации и отработке унифицированного 
ракетного модуля третьей ступени ракеты-
носителя «Ангара-А5» УРМ-2 средств мате-
матического моделирования и результатов 
испытаний изделия-прототипа обеспечило 
сокращение объёма экспериментальной от-
работки двигательной установки. Новыми 
этапами проектирования двигательных уста-
новок УРМ РКН «Ангара-А5» являются ве-
рификация математических моделей процес-
сов и систем ДУ и прогноз параметров ДУ с 
использованием математических моделей. 
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Для проектирования ДУ УРМ-2 ис-
пользован программно-аппаратный ком-
плекс, настроенный по результатам «холод-
ных» и огневых испытаний ДУ 3-й ступени 
РКН «Союз-2-1б». Рассматриваемые ДУ 
имеют общий комплект математических мо-
делей, различия ограничиваются базами 
данных эмпирических коэффициентов мате-
матических моделей, конструктивных пара-
метров ДУ и прогнозом параметров ДУ. В 
связи с этим в комплексную программу экс-
периментальной отработки (КПЭО) УРМ-2 
РКН «Ангара-А5» включено единственное 
стендовое изделие для комплексных «холод-
ных» и огневых испытаний ДУ. 

 
Результаты «холодных» и огневых 
испытаний двигательной установки 

УРМ-2 РКН «Ангара-А5», 
их совпадение с прогнозом 

УРМ-2 и 3-я ступень РКН «Союз-2» су-
щественно отличаются геометрическими 
размерами баков, конструкцией газовводов 
системы наддува в баках, параметрами внут-
рибаковых процессов, системой управления 
наддувом. Поэтому необходимо было про-
вести обобщение результатов испытаний и 
корректировку замыкающих зависимостей 
разработанных ранее математических моде-
лей теплообмена на зеркале жидкости и на 
стенках баков с целью уточнения законов 
изменения температуры газа по высоте баков 
и изменения давления во времени. 

Задачей верификации математических 
моделей является расчёт параметров процес-
сов, происходящих в баках окислителя и го-
рючего, магистралях систем наддува, дрена-
жа и подачи и погруженных шаробаллонах 
на этапе работы двигателя РД-0124А при 
проведении ХСИ и ОСИ и сравнение резуль-
татов расчётов с результатами обработки те-
леметрической информации. Для верифика-
ции созданного комплекта математических 
моделей для расчета процессов теплообмена 
и гидродинамики в топливных баках окисли-
теля (жидкий кислород) и горючего (керо-
син) УРМ-2 РКН «Ангара-А5» было прове-
дено сопоставление результатов расчета и 
данных телеметрии, полученных при огне-
вых стендовых испытаниях (ОСИ).  

Расчет проводился с момента подачи 
команды на включение двигателя РД-0124А 

до завершения его работы. Получены сле-
дующие результаты: 

• Изменение давления в баке кислорода 
близко к результатам огневых стендовых ис-
пытаний (ОСИ). Темп нарастания давления, 
полученный по результатам численного мо-
делирования меньше, чем полученный по 
данным телеметрии. Однако максимальное 
различие в измеренных и вычисленных дав-
лениях не превышает 8%.  

• Изменение давления в баке керосина 
удовлетворительно совпадает с результатами 
расчёта. Погрешность расчёта не превышает 
15%. 

• Среднемассовая температура парогазо-
вой смеси в газовой полости бака окислителя 
стендового варианта УРМ-2 в течение пер-
вых 50 секунд работы двигателя возрастает и 
в дальнейшем практически не изменяется. 
Это подтверждает нормальную работоспо-
собность газовводного устройства, обеспе-
чивающего необходимое перемешивание га-
за наддува и паров кислорода. 

• Расчётные значения секундного массо-
вого расхода газа наддува примерно на 
20…25% превышают фактические, получен-
ные в эксперименте. В совокупности с пре-
вышением измеренных значений давления 
над расчётными значениями это говорит о 
превышении фактической среднемассовой 
температуры в газовой полости бака относи-
тельно расчётной величины.  

Надёжное прогнозирование параметров 
работы штатных и дополнительных (стендо-
вых) систем двигательной установки обеспе-
чило безопасность проведения «холодных» и 
огневых стендовых испытаний стендового ва-
рианта УРМ-2. Созданный комплект матема-
тических моделей позволит прогнозировать 
параметры ДУ при лётных испытаниях, а 
также повысить точность расчетов ДУ для 
ракет космического назначения аналогично-
го класса. 

Выводы 
1. Опытно-конструкторские работы по 

созданию современных ракет космического 
назначения сопровождаются превращением 
компьютерной математической модели из 
вспомогательного расчетного средства в ма-
кет двигательной установки, который требу-
ет отработки и настройки при испытаниях 
ДУ. 
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2. Существенное сходство конструктив-
но-схемных решений современных двига-
тельных установок ракет космического на-
значения позволяет сделать вывод о возмож-
ности единого методологического подхода к 
проектированию ДУ. 

3. Использование средств математическо-
го моделирования обеспечило сокращение 
объёма экспериментальной отработки двига-
тельной установки при отработке унифици-
рованного ракетного модуля третьей ступени 
ракеты-носителя «Ангара-А5». 
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Предложен метод моделирования флаттера лопаток компрессоров ГТД в 3-D постановке на основе энер-

гетического метода. Получены результаты расчетов на флаттер рабочих колес (РК) 1-й и 2-й ступеней вентиля-
тора по низшим формам колебаний на различных режимах и при разных условиях опирания лопаток по бан-
дажным полкам. Результаты верифицированы экспериментальными данными. Предлагаемый метод применим 
для отстройки РК компрессоров от флаттера при проектировании новых конструкций ГТД.  

 
Флаттер, устойчивость, нестационарные аэродинамические силы, лопатка, узловой диаметр. 
 
Введение 
В настоящее время в практике россий-

ского авиадвигателестроения расчетное про-
гнозирование флаттера лопаток ГТД базиру-
ется преимущественно на вероятностно-
статистическом подходе, суть которого за-
ключается в обобщении экспериментальных 
данных методами математической статисти-
ки и построении областей флаттера и устой-
чивости в многомерном пространстве диаг-
ностических факторов [1]. Такой подход 
достаточно хорошо себя зарекомендовал 
главным образом для схем компрессоров с 
рабочими лопатками, имеющими антивиб-
рационные полки, для которых накоплен 
большой объем экспериментальных данных. 
Однако в случае его использования приме-
нительно к лопаткам широкохордных высо-
конапорных вентиляторов без бандажных 
связей между лопатками, т.е. проведения  
экстраполяции за пределы области парамет-
ров, не охватываемой имеющимися сегодня 
экспериментальными данными, результат 
представляется далеко не очевидным. 

В работе [2] показано, что с помощью 
экспериментального стенда для исследова-
ния нестационарных явлений в аэродинами-
ческих решетках турбомашин, определив 
для переферийного сечения лопатки коэф-
фициенты нестационарных аэродинамиче-
ских характеристик, перекрестных аэроди-
намических характеристик, взаимных аэро-
динамических связей, возможно осущест-
вить подход к численному прогнозированию 
решетчатого флаттера лопаток как в услови-

ях их безотрывного, так и срывного обтека-
ния. 

В работе [3] предложено выполнять 
оценку коэффициента аэродинамического 
демпфирования лопатки путем численного 
решения уравнений Навье-Стокса для плос-
кого сечения, соответствующего 90% высо-
ты лопатки. Такой подход, однако, сущест-
венно упрощает расчетную модель, т.к. ис-
пользуются 2D расчеты и, как нам кажется, 
не может быть в полной мере применим для 
лопаток компрессоров ввиду различной за-
крутки сечений и кривизны профиля. 

Также следует отметить, что это пери-
ферийное сечение в работах [2, 3] выбрано 
преимущественно на основе статистических 
данных для эксплуатируемых компрессоров 
с рабочими лопатками, имеющими антивиб-
рационные полки. 

В настоящей работе для прогнозирова-
ния флаттера используется метод 3D расчета 
работы нестационарных аэродинамических 
сил, действующих на колеблющиеся в пото-
ке лопатки, позволяющий напрямую оцени-
вать количество подводимой энергии к ра-
бочей лопатке компрессора и её знак (т.е. 
направление подвода — от потока к лопатке 
или от лопатки к потоку) и прогнозировать 
области её неустойчивости к флаттеру. 

 
1. Методика проведения расчётов 
 
В настоящей работе будем исходить из 

предположения о том, что влияние потока на 
собственные формы и частоты колебаний 



Вестник Самарского государственного аэрокосмического университета,  №3(27), 2011 
 

48 

лопатки невелико. Это предположение спра-
ведливо в случае, когда лопатки жёсткие и 
возмущения, вызываемые в потоке колеба-
ниями лопаток, не оказывают существенного 
обратного действия на лопатки. Таким обра-
зом, поток воздуха приводит лишь к малому 
дополнительному демпфированию колеба-
ний (в случае устойчивости) или, наоборот, 
к дополнительной подкачке энергии из по-
тока (в случае флаттера), но не к изменению 
форм и частот колебаний. 

Запишем уравнение изменения кине-
тической энергии лопатки в системе коор-
динат, связанной с вращающимся диском: 

                   )()( tA
dt

tdE
= ,                        (1) 

где E(t) — суммарная кинетическая энергия, 
A(t) — работа всех внутренних и внешних 
сил. Пренебрегая конструкционным демп-
фированием лопатки, работа совершается 
лишь силами давления, распределёнными по 
её поверхности. Тогда изменение кинетиче-
ской энергии за период колебаний определя-
ется так: 

    ∫ ∫
+

υ⋅==Δ
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dsdttzyxtzyxpWE
0

0

),,,(),,,(
rr

,     (2) 

где T=1/ω - период колебаний лопатки (ω - 
частота колебаний), S - поверхность лопатки, 
р - вектор давления в потоке, υ - скорость 
движения точек лопатки.  

Далее, поскольку влияние потока на 
колебания мало, то работа, совершаемая на 
истинных (усиливающихся или затухающих) 
колебаниях лопатки в потоке мала: 

1|W| << .                      (3) 
Работа, совершаемая на гармонических 

колебаниях, отличается от истинной работы 
лишь на величину второго порядка малости, 
которой будем пренебрегать. Гармонические 
колебания — собственные колебания лопат-
ки в пустоте — рассчитываются в стандарт-
ных прочностных пакетах и считаются из-
вестными. Работа стационарной составляю-
щей давления на гармоническом колебании 
равна нулю, поэтому под давлением р в (2) 
будем подразумевать его нестационарную 
часть.  

Таким образом, предлагаемый подход 
состоит в определении интегральной вели-
чины работы, совершаемой нестационарным 
давлением на заданных перемещениях ло-

патки за один цикл колебаний. Критерием 
неустойчивости к флаттеру является нера-
венство 

W > 0,                            (4) 
что соответствует положительной работе, 
совершаемой силами давления на периоде 
собственных колебаний лопатки.  

Процедура вычисления работы неста-
ционарных сил давления базируется на газо-
динамическом расчете всего компрессора 
(вентилятора) на этапе аэродинамического 
проекта. Рассматривается конечно-объёмная 
модель газодинамического тракта одного, 
трех или пяти подряд стоящих профилей ра-
бочих лопаток одной ступени (рис. 1). Для 
проведения нестационарного расчета обте-
кания профилей используются граничные 
условия на входе и выходе в данную ступень 
из стационарного газодинамического расче-
та всего компрессора (вентилятора) с осред-
нёнными по окружности параметрами. Ос-
реднение параметров проводится для ис-
ключения влияния аэродинамических следов 
направляющих аппаратов (резонансных ко-
лебаний). При этом каждому профилю зада-
ются перемещения для соответствующей 
расчетной формы колебаний с определен-
ным значением узловых диаметров: 

))z,x(L(tsinA)t,z,y,x(u n⋅⋅= ωr ,    (5) 
где A и ω — амплитуда и частота колебаний 
лопатки, Ln(x, z) — интерполяционный мно-
гочлен Лагранжа 10-й степени, построенный 
для собственной формы колебаний (с помо-
щью этого многочлена происходит передача 
рассчитанной формы колебаний в CFD-
расчёт). 

Для задания впередбегущей волны де-
формаций, присущей решетчатому флаттеру 
[4], для соседних с центральной лопаткой 
профилей учитываются соответственно за-
паздывания sinωt-α и опережения sinωt+α по 
времени изменения амплитуд колебаний в 
соответствии с характерным для данного уз-
лового диаметра сдвигом фаз. 

В соответствии с изложенной методи-
кой процедура расчёта на флаттер разбива-
ется на следующие этапы: 

1. Расчёт собственных частот и форм 
колебаний и построение интерполя-
ционных многочленов для каждой 
формы. 
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Рис. 1.  Модели одной (а), трёх (б) и пяти (в) подряд стоящих лопаток 
 

2. Расчёт стационарного течения в ком-
прессоре. 

3. Нестационарный расчёт течения при 
колебаниях лопаток (поверхности га-
зодинамической сетки) по заданному 
закону.  

4. Вычисление работы нестационарных 
сил давления (2) и проверка критерия 
(4). 

Пункты 3 и 4 выполняются для каждой 
формы колебаний, потенциально неустойчи-
вой к флаттеру. Для получения чисто гармо-
нического отклика потока на колебание ло-
патки работа вычислялась на последнем из 
нескольких просчитанных периодов колеба-
ний. Как правило, трёх периодов колебаний 
достаточно для получения гармонического 
отклика (см. п. 2.4). 

Расчёты собственных частот и форм 
выполняются в пакете Ansys Mechanical, га-
зодинамические расчёты — в Ansys CFX. 
Решаются уравнения Навье-Стокса, осред-
нённые по Рейнольдсу, с моделью турбу-
лентности k-ε. Для построения интерполяци-
онных многочленов и вычисления работы 
сил давления было создано специализиро-
ванное программное обеспечение. 

В настоящей работе представлены ре-
зультаты, полученные на моделях РК первой 
и второй ступеней эксплуатируемого венти-
лятора. Каждое из РК исследовано в двух 
модификациях: 
• РК 2-й ступени — в бандажированном и 

небандажированном (без опирания по 
бандажным полкам) вариантах. При ис-
пытаниях бандажированное колесо пока-
зало устойчивость к флаттеру, на небан-

дажированном колесе наблюдался флат-
тер лопаток в широком диапазоне частот 
вращения ротора. Моделирование прово-
дилось на одной частоте вращения рото-
ра — 80%. 

• РК 1-й ступени — бандажированное. Ис-
следование проводилось на приведенных 
частотах вращения 77 и 100%. При на-
турных испытаниях на 77 % (94 % физи-
ческой частоты вращения) зафиксирован 
флаттер лопаток, на 100% — устойчи-
вость. 
На моделях РК 2-й ступени проводи-

лось исследование сходимости метода и 
особенности его реализации (число модели-
руемых лопаток, амплитуды колебаний и 
др.). Также проведено сравнение с экспери-
ментальными данными. Эти результаты, 
представленные в настоящей работе, в це-
лом являются законченными.  

На моделях РК 1-й ступени проводи-
лось исследование влияния физических фак-
торов: формы колебаний лопаток, влияние 
монтажного натяга в бандажных полках, 
торцевого зазора, угла атаки входного пото-
ка и др.  

 
2. Исследование сходимости и влия-

ния параметров расчёта 
 
Исследование сходимости и влияния 

параметров численного решения проводи-
лось на модели одной лопатки консольной 
ступени. На границах расчётной области, 
сопрягаемых с соседними лопатками, зада-
валось условие циклической симметрии.  

В качестве “базовых” параметров рас-
чёта были приняты следующие. Вычисления 
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проводились с обычной точностью (все ве-
личины хранятся в переменных типа float). 
Шаг по времени задавался так, чтобы на 
один период колебаний приходилось 100 
шагов. Рассчитывались три периода, на по-
следнем из которых (т.е. на шаге 200…300) 
вычислялась работа. Среднеквадратичная 
невязка (RMS) при решении системы урав-
нений на каждом шаге по времени равна 
5·10-5 (максимальная невязка при этом была 
порядка 10-3). Число внутренних итераций 
на каждом шаге по времени было не менее 
10 и не более 100. Размер сетки – около 
200000 контрольных объёмов.  

Работа, вычисленная при указанных 
параметрах для первой формы колебаний 
(рис. 2), показана на рис. 3 под номером 1. В 
процессе исследования сходимости прово-
дились вычисления с одним из параметров, 
взятым с более высокой точностью. Работа, 
вычисленная на последнем периоде колеба-
ний при разных параметрах расчёта, приве-
дена на рис. 3 под номерами 2…8. 

 
Рис. 2.  Первая собственная форма колебаний кон-

сольного РК 2-й ступени вентилятора 

 
Рис. 3.  Влияние численных эффектов на работу не-

стационарных аэродинамических сил 

2.1. Точность решения нестационарной 
аэродинамической задачи. Проведе-
ны вычисления с двойной точностью 
(все переменные в процессе расчёта 
имеют тип double). Результаты показа-
ны на рис. 3 под номером 2. 

2.2. Сходимость по временным шагам. 
Проведены вычисления с уменьшен-
ным в 4 раза шагом по времени. Таким 
образом, на один период приходится 
400 итераций, на полное время расчёта 
(3 периода) — 1200 итераций. Резуль-
таты показаны на рис. 3 под номером 3. 

2.3. Невязка. Достижение сходимости по 
невязке проверялось одновременно с 
уменьшением шага по времени. Под 
номером 4 на рис. 3 показан результат 
расчёта при вдвое уменьшенном шаге 
по времени (600 итераций за полное 
время расчёта) и максимальной невязке 
(MAX) 10-4 (среднеквадратичная не-
вязка при этом была порядка   10-6).  

2.4. Число периодов колебаний. Для про-
верки достаточности трёх периодов 
колебаний при установлении работы 
сил давления был проведен расчёт с 
трёмя дополнительными периодами. 
Таким образом, работа вычислялась на 
шестом периоде колебаний. Результа-
ты показаны на рис. 3 под номером 5. 

2.5. Сходимость по сетке. Были проведены 
расчёты на сетке, состоящей из 215000, 
430000 и 800000 контрольных объёмов. 
Для сохранения условия устойчивости 
на сетке с 800000 объёмами шаг по 
времени уменьшен в 2 раза, соответст-
венно, на полное время расчёта прихо-
дится 600 итераций. Результаты пока-
заны на рис. 3 под номерами 6, 7 и 8.  
Как видно на рис. 3, работа сил давле-

ния, вычисленная для последнего периода 
колебаний, при увеличении точности всех 
параметров расчёта, кроме размерности сет-
ки, меняется незначительно, что говорит о 
достаточности принятых базовых парамет-
ров расчёта. Размерность сетки влияет более 
существенно.  

Кроме того, были проведены расчеты 
на 3- лопаточной модели РК 2-й ступени 
вентилятора по влиянию следующих пара-
метров моделирования: амплитуды колеба-
ний, числа моделируемых лопаток (сравне-
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ние с 5- и 1- лопаточными моделями), уров-
ня турбулентности на входе, монтажного 
натяга по бандажным полкам, угла атаки, 
изменения формы колебаний, бегущей вол-
ны деформаций, а также моделирования 
торцевого зазора и бандажных полок. Как 
показали расчетные исследования, сущест-
венный вклад в величину подводимой рабо-
ты нестационарных аэродинамических сил 
оказывают лишь соседние с исследуемой 
лопаткой лопатки. Этот факт был получен 
ранее при исследовании аэродинамических 
коэффициентов влияния при эксперимен-
тальном исследовании флаттера на плоских 
решетках  [5]. 

Далее, при анализе физических пара-
метров моделирования используются ука-
занные выше базовые параметры на моделях 
из 3 лопаток с воспроизведением впередбе-
гущей волны деформаций с определенным 
числом узловых диаметров. 

3. Результаты расчётов и сравнение 
с экспериментами 

 
3.1. РК 2-й ступени. Для РК 2-й ступе-

ни по четырём низшим формам колебаний 
вычислены работы сил давления при коле-
баниях колеса по собственным формам. При 
этом каждая форма исследовалась в полном 
диапазоне возможных реализаций чисел уз-
ловых диаметров. Колебания задавались в 
виде бегущей в направлении вращения коле-
са волны деформаций. Амплитуда колеба-
ний задавалась 0,1 от  принятого максималь-
ного напряжения в лопатке, равного 10 
кгс/мм2. На рис. 4 показаны частоты и ха-
рактер перемещений по низшим формам 
собственных колебаний РК 2-й ступени вен-
тилятора в условиях различного опирания по 
бандажным полкам.  

На рис. 5 показана работа, вычислен-
ная для рассчитанных форм колебаний не-
бандажированного колеса второй ступени. 

 
 

Рис. 4. Собственные низшие формы колебаний небандажированной и бандажированной модификации РК 2-й 
ступени вентилятора 

 
Работа на первой и четвёртой формах 

отрицательна, на второй и третьей — поло-
жительна с 5-11 и 5-16 узловыми диаметра-
ми соответственно. Таким образом, на этом 
РК должны возбуждаться флаттерные коле-
бания лопаток по второй и третьей формам. 

На рис. 6 показана работа, вычислен-
ная для той же ступени, но с бандажирован-
ными лопатками. По четырём низшим фор-
мам колебаний работа отрицательна. Таким 
образом, прогнозируется устойчивость РК 
рассматриваемой ступени. 
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Рис. 5. Зависимость работы нестационарных аэродинамических сил от числа узловых диаметров для небан-
дажированной модификации РК 2-й ступени вентилятора 

  

 
 

Рис. 6. Зависимость работы нестационарных аэродинамических сил от числа узловых диаметров для банда-
жированной модификации РК 2-й ступени вентилятора 

  
При тензометрировании бандажиро-

ванной модификации рабочей лопатки 2-й 
ступени в составе двигателя при атмосфер-
ных условиях на входе во всем диапазоне 
частот вращения ротора низкого давления 
флаттер не проявлялся. На расчетном режи-
ме nф=80% реализовались резонансные ко-
лебания лопаток по четырем низшим фор-
мам с невысоким уровнем амплитуд вибро-
напряжений (рис. 7). 

При тензометрировании небандажиро-
ванной модификации рабочей лопатки 2-й 

ступени в составе двигателя при атмосфер-
ных условиях на входе, начиная с частот 
вращения ротора nф=55%, проявлялись нере-
зонансные колебания по 2, 3, 4-й формам 
колебаний с высоким суммарным уровнем 
вибронапряжений (рис. 8,а). Взаимный спек-
тральный анализ сигналов как с «соседних», 
так и с «дальних» лопаток показал реализа-
цию механизма флаттера по 2-й и 3-й фор-
мам колебаний (рис. 8,б). Данное обстоя-
тельство свидетельствует о совпадении экс-
периментальных и расчетных данных.
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Рис. 7. Результаты тензометрирования бандажированной модификации РК 2-й ступени вентилятора  

 
а                                                                                                  б          

Рис. 8. Результаты тензометрирования небандажированной модификации РК 2-й ступени вентилятора: а - 
график изменения относительной частоты вращения и осциллограмма сигнала с лопатки; б - осциллограмма, 

спектрограмма, функция когерентности и сдвиг фаз по сигналам с соседних лопаток 
  

3.2. РК 1-й ступени. Для первого и 
второго семейства собственных форм коле-
баний бандажированного РК 1-й ступени 
были проведены расчеты на устойчивость к 
флаттеру для двух режимов работы вентиля-
тора: nпр=77% (pвх=2,6 кг/см2, Твх=150°С) и 
nпр=100% (Н0 М0). 

Оценка необходимости учета монтаж-
ного натяга по бандажным полкам при рас-
чете собственных частот и форм колебаний 
показала влияние данного фактора на знак 
подводимой работы нестационарных аэро-
динамических сил, что обусловлено измене-
нием положения узловой линии (рис. 9). 

Расчет перемещений по собственным фор-
мам колебаний и оценка работы для модели 
колеса без натяга по бандажным полкам 
проводились для каждого узлового диамет-
ра. Для форм колебаний с учетом натяга по 
бандажным полкам учитывался только соот-
ветствующий сдвиг фаз между соседними 
лопатками. 

Также была проведена оценка необхо-
димости моделирования бандажной полки в 
газодинамической модели, при этом она в 
любом случае учитывалась при расчете соб-
ственных форм колебаний. Результаты про-
веденных расчетов приведены на рис. 10.
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Рис. 9. Влияние монтажного натяга по бандажным полкам РК 1-й ступени вентилятора на реализуемые фор-
мы колебаний 2-го семейства собственных форм: а - без учета натяга (m=9); б - с учетом натяга; в - и на за-

висимость работы нестационарных аэродинамических сил от числа узловых диаметров 
 

 
    

Рис. 10. Зависимость работы нестационарных аэродинамических сил от числа узловых диаметров для различ-
ных семейств форм собственных колебаний (а - семейство изгибных форм, б - семейство изгибно-крутильных 
форм) бандажированного РК 1-й ступени вентилятора и влияние моделирования бандажных полок в газоди-

намическом пакете 
 
На рис. 10 видно, что моделирование 

бандажной полки в газодинамическом паке-
те не сказалось на знаке работы для обоих 
семейств собственных форм. В области 
флаттера оказалась форма 2-го семейства 
при расчете на режиме nпр=77%. Проведен-
ные испытания на автоколебания в ТБК 
ЦИАМ на режиме nпр=77% (pвх=2,6 кг/см2, 
Твх=150°С) показали склонность РК 1-й сту-
пени вентилятора к флаттеру по 2-му семей-

ству собственных форм. На рис. 11 приведе-
ны диагностические признаки флаттера, реа-
лизовавшиеся в виде связанных колебаний 
системы "лопатки-бандаж-диск-поток" с 
впередбегущей волной вибродеформаций. 
Понижение линии рабочих режимов с необ-
ходимым запасом позволило отстроиться от 
данного вида флаттера.  
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а                                                                                                     б 

Рис. 11. Результаты тензометрирования бандажированного РК 1-й ступени вентилятора: а - осциллограмма, 
спектрограмма, функция когерентности и сдвиг фаз по сигналам с соседних лопаток; б - осциллограммы, ха-

рактеризующие впередбегущую волну вибродеформаций  
 
Выводы 
 
В работе разработан и апробирован ме-

тод прогнозирования флаттера лопаток ком-
прессоров ГТД. На примере РК двух ступе-
ней эксплуатируемого вентилятора проведе-
ны расчёты нескольких низших форм коле-
баний на устойчивость к флаттеру на раз-
личных режимах и при разных условиях 
опирания лопаток по бандажным полкам. 
Результаты совпадают с имеющимися экс-
периментальными данными. Предлагаемый 
метод применим к проектированию новых 
конструкций компрессоров, для которых по 
результатам расчетов можно определить се-
чения лопатки, ответственные за подвод 
энергии, перепрофилировать их и таким об-
разом устранить предпосылки для возникно-
вения флаттера. 

Работа частично поддержана грантами 
РФФИ 10-01-00256 и НШ-4810.2010.1. 
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3D MODELING OF BLADE FLUTTER IN MODERN GAS TURBINE ENGINES 
 

© 2011    V. V. Vedeneev1, M. E. Kolotnikov2, P. V. Makarov2, V. V. Firsanov3 

 
1Faculty of Mechanics and Mathematics Lomonosov Moscow State University  

2Federal State Unitary Enterprise "Gas-Turbine Engineering Research and Production Center  
"Salut",  Мoscow 

3Moscow Aviation Institute (State University of Aerospace Technologies) 
 

Flutter of jet engine compressor blades is modeled using a new approach based on energy method. Flutter calcu-
lations of 1st and 2nd compressor stages are conducted for different engine regimes and different boundary conditions 
at mid-span shroud. Results are verified by experimental data. This method can be applied for blade flutter modeling 
and suppression of novel engine designs. 
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ЗАГОТОВОК ИЗ ТРУДНООБРАБАТЫВАЕМЫХ МАТЕРИАЛОВ 

 
© 2011  В. Н. Трусов, Д. Л. Скуратов, О. И. Законов, В. В. Шикин  

 
Самарский государственный технический университет 

 
Проведен анализ тепловых процессов в зоне резания при фрезеровании методом конечных элементов, 

получены картины распределения тепловых потоков и значения температуры обработанной поверхности для 
различных материалов и режимов резания. 
 

Температура резания, фрезерование, высокоскоростная обработка, распределение тепловых потоков, 
аналитический расчет, метод конечных элементов. 
 

В современном авиадвигателестрое-
нии при производстве деталей предъяв-
ляются повышенные требования как к 
производительности, так и к точности и 
качеству сформированных поверхностей. 
При фрезеровании в наибольшей степени 
этим требованиям удовлетворяет высо-
коскоростное резание. Этот процесс благода-
ря высоким скоростям относительного 
перемещения инструмента и заготовки, а 
также малым силовым нагрузкам в зоне их 
контакта, позволяет перераспределить тепло-
вые потоки между заготовкой, стружкой и 
инструментом. Снижение силовой и тепло-
вой напряженности процесса скоростного 
фрезерования позволяет использовать его 
даже на окончательных операциях обработ-
ки. Наиболее важным при анализе тепловых 
процессов является определение количества 
тепла, поступающего в режущий инструмент 
и деталь, поскольку это влияет на стойкость 
инструмента и качество поверхностного слоя 
детали. 

Значительное влияние на относитель-
ное распределение тепла между стружкой, 
инструментом и заготовкой при обработке 
оказывают физико-механические свойства 
материала детали и режимы резания.  

При традиционной обработке в 
заготовку может поступать до 47% теплоты, 
а в инструмент до – 4,5%. В процессе ВСО 
через инструмент отводится до 20% тепла, а 
в заготовку поступает только 5% [1,2]. При 
решении поставленной задачи руководст-
вовались схемой распределения тепловых 
потоков в соответствии с  рис.1 [3]. 

 

 
 
Рис. 1. Источники образования тепла в зоне резания 

 
Аналитические методы расчета 

тепловых потоков и температур, разработан-
ные А.Н. Резниковым [4], дают удовлетвори-
тельное совпадение с практикой в диапазоне 
скоростей резания до 200 м/мин для различ-
ных методов обработки, в том числе и 
фрезерования. Но для распределения темпе-
ратур при высокоскоростном резании они не 
получили распространения. 

В связи с этим для определения 
температуры при более высоких скоростях 
обработки в работе использовался метод 
конечных элементов, позволяющий получить 
картину распределения температур в зоне 
резания. При этом в качестве программного 
обеспечения метода конечных элементов 
был выбран комплекс ANSYS [5].  

Рассмотрено фрезерование заготовок 
специальной дисковой трехсторонней фре-
зой со сменными многогранными пластина-
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ми квадратной формы из твердого сплава 
ВК8, диаметр фрезы 300 мм, число зубьев 
z=10. 

 
Рис. 2. Конечно-элементная модель  

с приложенными нагрузками 
 
При решении были рассмотрены 

представители групп наиболее широко 
используемых в авиастроении обрабатывае-
мых материалов, такие как сталь 30ХГСА, 

титановый сплав ВТ9 и алюминиевый сплав 
Д16Т. В качестве инструментального 
материала рассмотрен твердый сплав ВК8 и 
Т15К6. Начальная температура полагалась 
равной нормальной температуре окружаю-
щей среды 20ºС. В качестве нагрузок к 
модели прикладывались тепловые потоки, 
рассчитанные по формулам А.Н. Резникова 
[4] для поверхностей контакта стружки и 
инструмента, заготовки и инструмента, а 
также по линии сдвига. Время решения 
рассчитывалось в зависимости от режимов 
обработки. На рис. 2. представлена конечно-
элементная модель с приложенными 
тепловыми потоками и конвекцией. 

Было проанализировано распределение 
температур в зоне обработки для диапазонов 
скорости резания v = 50 – 500 м/мин, при 
этом подача составляла Sz = 0,1 мм/зуб и 
глубина t = 1 мм. 

 
Рис.3. Распределение температур при обработке титанового сплава ВТ9 пластинами из твердого сплава ВК8:  

a – v=50 м/мин; б – v= 400 м/мин 

 
Рис.4. Распределение температур при обработке стали 30ХГСА пластинами из твердого сплава Т15К6:  

a – v=50 м/мин; б – v= 400 м/мин 
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Рис.5. Распределение температур при обработке алюминиевого сплава Д16Т пластинами из твердого сплава 

Т15К6: a – v=50 м/мин; б – v= 400 м/мин 
 

Расчеты показывают, что при скорости 
50 м/мин деталь прогрелась на большую 
глубину, а на площадке контакта режущего 
клина с заготовкой имеется область 
максимального нагрева. При скорости 400 
м/мин область максимального нагрева 
значительно меньше, при этом за счет 
высокой скорости тепло не успевает 
распространиться на большую глубину в 
заготовку. Тем не менее увеличение 
скорости резания приводит к росту 
температуры на поверхности детали, не-
смотря на то, что интенсивность тепловых 
потоков в деталь резко снижается (см. рис. 3-
5). Это соответствует теоретическим 
предположениям, выдвинутым ранее.   

На рис. 6 приведены графики 
зависимости температуры на поверхности 
заготовок из различных обрабатываемых 
материалов. 

 
 

Рис.6.  Зависимость температуры на поверхности 
заготовок от скорости резания: 

 1- ВТ9, 2- 30ХГСА, 3-Д16Т 
 

Как видно из графиков, при 
увеличении скорости максимальная 
температура в зоне резания увеличивается, 
температура растет практически линейно – 
это связано с быстротечностью процессов 
срезания материала и невозможностью 
материала нагреться до точки насыщения.  

При увеличении скорости резания  до 
500 м/мин и выше температура резания 
продолжает расти до высоких значений, не 
нашедших подтверждения в литературе. 
Скорее всего это связано с тем, что методика 
расчета, предложенная Резниковым А.Н., не 
учитывает всех процессов и явлений 
происходящих при высокоскоростном 
фрезеровании материалов, хотя 
представленная методика дает хорошее 
сходство результатов (до скорости 300 
м/мин) экспериментальных исследований с 
результатами, полученными при теорети-
ческих расчетах, так например при фрезеро-
вании титанового сплава ВТ9 расхождение 
расчетов составляет до 8% при принятой 
скорости резания до 300 м/мин и более 10-
15% – при более высоких скоростях. 
Аналогичная картина наблюдается при 
обработке стали 30ХГСА. Расхождение 
расчетных значений при обработке алюми-
ниевого сплава Д16Т не столь велико – 
порядка 5-10%, что связано с меньшим 
уровнем температур при обработке данного 
материала. Это связано с высокой 
теплопроводностью алюминия. Тепло, 
возникающее в зонах теплообразования, 
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достаточно быстро проникает вглубь заго-
товки, тем самым равномерно распределяясь 
по объему металла. 

Исследования температуры были 
проведены также при изменении глубины 
резания от 0,25 мм до 1 мм и подачи от 0,05 

мм/зуб до 0,1 мм/зуб. На рис. 7-9 приведены 
графики изменения температуры резания в 
зависимости от  глубины резания и подачи 
для различных материалов. 
 

 
Рис. 7. Зависимости температуры резания от: а – подачи на зуб, б- глубины резания при обработке 

титанового сплава ВТ9 с различными скоростями резания 
 

 
Рис. 8. Зависимости температуры резания от: а – подачи на зуб, б- глубины резания при обработке стали 

30ХГСА с различными скоростями резания 
 

 
Рис. 9. Зависимости температуры резания от: а – подачи на зуб, б- глубины резания при обработке 

алюминиевого сплава Д16Т с различными скоростями резания 
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Из графиков рис. 7-9 видно, что при 

увеличении глубины резания температура 
растет, так как растут силы резания. Силы 
резания, в свою очередь, увеличиваются из-
за увеличения толщины срезаемого 
материала. Так же увеличивается время 
контакта инструмента с заготовкой, что 
приводит к повышению температуры в зоне 
резания. 

При увеличении подачи температура в 
зоне резания незначительно, но растет. Это 
связано с тем, что, с одной стороны 
повышение подачи ведет к увеличению 
сечения срезаемого слоя, а следовательно к 
повышению сил резания и интенсивности 
тепловых потоков. С другой стороны, 
увеличение подачи ведет к сокращению 
времени контакта инструмента и детали, а 
следовательно, к сокращению времени 
действия источников теплоты и снижению 
температуры. 

При этом максимальные температуры 
на поверхности заготовок могут достигать 
значительных величин, превышающих тем-
пературы структурно-фазовых превращений. 

На рис. 6 приведены графики зависи-
мости температуры на поверхности загото-
вок из различных обрабатываемых материа-
лов. При помощи данного графика можно 
определить температуру при обработке с 
различными скоростями резания, это необхо-
димо при назначении режимов резания для 
учета теплового воздействия на заготовку и 

предотвращения структурно-фазовых пре-
вращений материала.  

Данные исследования проведены 
методом конечных элементов с использо-
ванием литературных данных. При наличии 
параметров процесса (силы резания, усадка 
стружки, угол сдвига и т.п.), полученных 
экспериментальным путем, точность расче-
тов должна повыситься, а конечный резуль-
тат более точно отражать сущность процесс-
сов, происходящих в зоне резания при 
высокоскоростном фрезеровании. 
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The analysis of thermal processes is conducted in the area of cutting at milling of eventual elements a method, 

the pictures of distributing of thermal streams and value of temperature of the treated surface are got, for different 
materials. 
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ПОВЫШЕНИЕ РАБОТОСПОСОБНОСТИ МЕТЧИКОВ ПРИ НАРЕЗАНИИ РЕЗЬБЫ 

В ГЛУХИХ ОТВЕРСТИЯХ С НАЛОЖЕНИЕМ ВЫНУЖДЕННЫХ 
УЛЬТРАЗВУКОВЫХ КОЛЕБАНИЙ 

 
©2011   В. В. Головкин, М. В. Дружинина, В. Н. Трусов  

 
Самарский государственный технический университет 

 
В статье проведен анализ особенностей процесса нарезания внутренних резьб метчиком в глухих 

отверстиях. На основании данного анализа проведены исследования влияния вынужденных ультразвуковых 
колебаний на крутящий момент, возникающий в начальный момент вывинчивания метчика из отверстия. 
Установлено, что в случае обработки с ультразвуковыми колебаниями крутящий момент при вывинчивании 
метчика значительно меньше, чем при обычном резьбонарезании. По результатам проделанных исследований 
предложен способ нарезания резьбы с ультразвуком, позволяющий повысить работоспособность метчиков. 
 

Резьба внутренняя, резание, метчик, ультразвук, колебания. 
 

Нарезание резьб малого диаметра мет-
чиком в деталях из труднообрабатываемых 
материалов вызывает большие сложности 
вследствие высокой прочности и вязкости 
материалов, ограниченной прочности и же-
сткости метчика. Еще большие сложности 
вызывает нарезание резьбы в глухих отвер-
стиях деталей из указанных материалов. 

Особенностью нарезания резьбы в 
глухих отверстиях является то, что по за-
вершении процесса на глубине, соответст-
вующей положению режущей части в тот 
момент, на стенках отверстия остаются не-
отделившиеся элементы стружки (рис. 1,а). 
При этом в стружечных канавках метчика 
также может задерживаться отделенная 
стружка. 

Всё это вместе взятое способствует 
защемлению указанных элементов стружек 
между задней поверхностью режущего зуба 
и обработанной поверхностью детали при 
обратном ходе метчика (рис. 1,б,в). Прохо-
ждение вершины режущего зуба через за-
щемленные элементы стружки вызывает до-
полнительные силы (Рсм), способствующие 
как увеличению момента трения, так и на-
грузки на эту вершину. Указанные обстоя-
тельства приводят к выкрашиванию (разру-
шению) вершины режущего зуба или к 
разрушению самого метчика. Результаты 
измерения крутящего момента как в процес-
се резания, так и на обратном ходе метчика, 
подтверждают высказанные соображения 
(рис. 2).  

 

  
а 

  
б 

   
в 

Рис. 1. Схема нарезания резьбы метчиком: 
а – схема отделения стружки режущими зубьями 

метчика; б – взаимодействие зуба метчика 
 с обрабатываемой поверхностью при его повороте 
на один угловой шаг зубьев; в – схема заклинивания 

зуба оторвавшимся элементом стружки 
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Величина крутящего момента в на-

чальный момент обратного хода метчика (т. 
С) по существу соизмерима с величиной 
крутящего момента при врезании на вели-
чину заборного конуса (т. А). При этом при 
прямом вращении метчика крутящий мо-
мент определяется в основном суммой мо-
мента резания и момента трения по рабочим 
поверхностям профиля режущего зуба мет-
чика, при обратном – это по существу толь-
ко момент трения, который обусловлен си-
лами по задней поверхности зуба метчика. 
Эти силы, в отличие от сил резания, направ-
лены на отрыв (растяжение) привершинной 
зоны режущего зуба, что в конечном итоге и 
приводит при соответствующих Рсм к раз-
рушению привершинного объема зуба мет-
чика, а в худшем случае – и к разрушению 
самого метчика. 

Естественно, возникает необходимость 
в исключении этого явления или снижении 
общей нагрузки на режущий зуб. 

Одним из способов, снижающих силы 
резания, является резьбонарезание с исполь-
зованием вынужденных ультразвуковых 
колебаний [1]. 

 
Рис. 2. Изменение крутящего момента при нарезании 

резьбы метчиком в глухом отверстии до дна:  
ОА – врезание режущей части; АВ – нарезание 
резьбы; ВС – остановка и начало вывинчивания 
метчика; CD, DE и  EF –  вывинчивание  метчика 

 из отверстия 
 

Наложение на метчик осевых 
ультразвуковых колебаний при нарезании 
резьбы в глухих отверстиях позволяет 
уменьшить значение крутящего момента как 
при нарезании резьбы, так и при обратном 
ходе метчика. Особенно важно то, что 
значительно уменьшается скачок крутящего 
момента в результате срезания корней 

стружек, образовавшихся в момент 
остановки метчика (рис. 3, 4). При обработке 
титанового сплава ВТ9 (рис. 3) наложение 
на метчик ультразвуковых колебаний 
приводит к уменьшении момента резания на 
60…70 % и к снижению крутящего момента 
в начальный момент вывинчивания метчика 
в 3,5…4 раза. 

При нарезании резьбы в сплаве 
Х12Н22Т3МР (рис. 4) значения крутящего 
момента несколько меньше, однако в случае 
обработки с ультразвуком также имеет 
место уменьшение как крутящего момента 
резания, так и крутящего момента 
вывинчивания метчика (до 3…4 раз).         

 
 

Рис. 3. Осциллограмма Мкр при нарезании резьбы М8 
в титановом сплаве ВТ9, V=1,2 м/мин: 
ξ – амплитуда ультразвуковых колебаний 

 

 
 
Рис. 4. Осциллограмма Мкр при нарезании резьбы М8 
при обработке сплава Х12Н22Т3МР, V=1,2 м/мин:  

 ξ  –  амплитуда  ультразвуковых  колебаний 
 

Защемление корней стружек на 
обратном ходе метчика в значительной 
степени зависит от величины заднего угла на 
режущих зубьях (в заборном конусе). 

Экспериментальные исследования как 
по результатам нарезания резьбы в 
заготовках из титанового сплава ВТ9 (рис. 
5), так и из легированной стали 
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Х12Н22Т3МР (рис. 6) показывают, что с 
увеличением 2 крутящий момент увеличи-
вается как при обычном резании, так и при 
ультразвуковом. При обработке титанового 
сплава это увеличение составляет порядка 
30% и 45% соответственно, а при обработке 
легированной стали – порядка 25% и 55 % 
соответственно. 

 
Рис. 5. Влияние заднего угла α на Мкр.выв.  

при обработке титанового сплава ВТ9  метчиком 
М8 (ТС-сульфофрезол), V=1,2 м/мин 

 
То есть уменьшение заднего угла при 

обработке с ультразвуком дает больший 
положительный эффект по снижению 
крутящего момента. А общий эффект при 
уменьшении заднего угла обусловлен, по 
всей видимости, меньшими возможностями 
размещения стружки между задней 
поверхностью метчика и сформированной 
поверхностью заготовки. 

Вторым по значимости фактором, 
влияющим на процесс вывинчивания 
метчика, является угол заборного конуса φ. 
Как показали исследования  (рис. 7, 8), 
крутящий момент при вывинчивании 
несколько уменьшается как при обратном, 
так и при ультразвуковом резании. Однако 
зависимость Рсм  от величины угла φ (рис. 7, 
8) показывает на достаточно большое 
увеличение силы, действующей на заднюю 
поверхность режущего зуба метчика при 
вывинчивании. Такой эффект обусловлен, 
по всей видимости, значительным 
увеличением толщины корня снимаемой 
стружки.  

Значения Рсм определялись по формуле 
[1] 

Zd
Mtg

P
⋅

⋅
=

ср.

выв. кр.

см 7,3
ϕ ,  

 
Рис. 6. Влияние заднего угла α на Мкр.выв. при 

обработке сплава   Х12Н22Т3МР   метчиком   М8 
(ТС-сульфофрезол), V=1,2 м/мин 

 
где φ - угол заборного конуса; 

Мкр.выв- значения крутящего момента 
при вывинчивании; 

dср - средний диаметр метчика; 
Z - число перьев метчика. 

 
Рис. 7. Влияние угла режущей части метчика φ на 

Мкр.выв.  и  силу Рсм   при обработке титанового сплава 
ВТ9  метчиком М8, V=1,2 м/мин: 1 – Мкр.выв.; 2 – Рсм 

 
Рис. 8. Влияние угла режущей части метчика φ на 

Мкр.выв.  и  силу Рсм при обработке сплава 
Х12Н22Т3МР метчиком М8, V=1,2 м/мин: 

1 – Мкр.выв.; 2 – Рсм 
 
Таким образом, при увеличении угла φ 

несколько уменьшается Мкр.выв., однако 
одновременно значительно увеличивается 
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сила Рсм и возрастает вероятность скола 
зубьев. Наложение на метчик ультразвуковых 
колебаний приводит к уменьшению Мкр.выв. и 
соответственно Рсм. 

Обычно нарезание резьбы с наложением 
на метчик ультразвуковых колебаний 
осуществляют двумя способами. В первом 
случае в процессе обработки ультразвуковые 
колебания не отключаются при обратном ходе 
метчика. Это приводит к лишним энергети-
ческим затратам, нагреванию ультразвукового 
преобразователя и, кроме того, при 
вывинчивании метчика, колеблющегося с 
ультразвуковой частотой, может ухудшаться 
шероховатость рабочего профиля резьбы, 
особенно первых трех витков, так как по 
времени они больше всего подвержены 
воздействию ультразвуком колебаний метчи-
ка. Во втором, наиболее часто используемом 
случае, ультразвуковые колебания отключают 
после рабочего хода метчика, т.е. при 
вывинчивании из отверстия. 

При обработке сквозных отверстий дан-
ный способ дает хорошие результаты. Однако 
при обработке глухих отверстий происходят 
сколы зубьев метчика. Преждевременный 
выход метчика из строя связан со срезанием 
зубьями метчика корней стружек, образован-
ных последующими зубьями при рабочем 
ходе. Разрушение зубьев метчика также 
приводит к снижению качества резьбы.  

Для исключения преждевременного 
выхода метчиков из строя и повышения 
качества резьбы при нарезании ее в глухих 
отверстиях предлагается новый способ. 

Для этого при ультразвуковом нареза-
нии резьбы метчиком при его реверсировании 
колебания отключают после поворота 
метчика на угол 360°/z < α < 360°, где  z – 
число перьев метчика. 

На представленной схеме (рис. 9) 
изображен блок управления 1, связанный с 
ультразвуковым генератором (УЗГ) 2 и 
пьезокерамическим преобразователем элект-
рической энергии ультразвуковых колебаний 
в механическую 3.  

Способ реализуется следующим 
образом. Метчику сообщают ультразвуковые 
колебания от ультразвукового генератора 2. 
При достижении метчиком заданной глубины 
обработки срабатывает выключатель S1. В 
этот момент включается реверс станка и 

метчику задают обратное вращение. При 
срабатывании выключателя S1 включается 
реле К1, которое включает реле времени КТ. 

 
Рис. 9. Схема установки для реализации 
предложенного способа нарезания резьбы  

в глухих отверстиях 
 

Через заданный интервал времени, установ-
ленный в цепи высокого напряжения ультра-
звукового генератора 2, реле времени КТ1 
отключает высокое напряжение, подаваемое 
на пьезокерамический преобразователь 3. 
Далее холостой ход - вывинчивание метчика 
осуществляют без наложения на него 
ультразвуковых колебаний. Зная количество 
оборотов метчика можно определить время, 
необходимое для поворота метчика на угол 
α. Например, для метчика с числом перьев 
z=3 при n = 45 об/мин для поворота метчика 
на угол α = 360°/z потребуется 0,44 секунды. 

Важно, чтобы ультразвуковые колеба-
ния не отключились до момента срезания 
корней стружек метчиком, поэтому время 
отключения можно увеличить до поворота 
метчика на угол α = 360°, т.е. на один 
оборот.  

Таким образом, применение предло-
женного способа нарезания резьбы с 
вынужденными ультразвуковыми колеба-
ниями в глухих отверстиях позволяет 
практически исключить выкрашивание 
режущих кромок метчика и повысить его 
стойкость.  
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INCREASE OF WORKING CAPACITY OF TAPS AT НАРЕЗАНИИ CARVINGS IN 
DEAF APERTURES WITH IMPOSING OF THE COMPELLED ULTRASONIC 

FLUCTUATIONS 
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Samara State Technical University 
 
In article the analysis of features of process of cutting of female threads by a tap in deaf apertures is carried out. 

On the basis of the given analysis researches of influence of the compelled ultrasonic fluctuations on a twisting 
moment, arising in the initial moment of an exit of a tap from an aperture are conducted. It is established that in case of 
processing with ultrasonic fluctuations of Mkr at an exit of a tap it is much less, than at usual cutting of a carving. By 
results of the done researches the way нарезания carvings with the ultrasound is offered, allowing to raise working 
capacity. 

 
Cutting of female threads, the tap, the compelled ultrasonic fluctuations. 
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ОБЕСПЕЧЕНИЕ ЭКОЛОГИЧЕСКИХ И ЭКОНОМИЧЕСКИХ ПОКАЗАТЕЛЕЙ  ДВС 
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Представлен анализ факторов, определяющих значение экологических и экономических показателей 
двигателей внутреннего сгорания. Предложены технические решения, направленные на достижение требуемых 
показателей качества функционирования, как то дискретное изменение мощности ДВС, позволяющее примерно 
в 2-3 раза снизить количество вредных выбросов, с одновременным улучшением экономических показателей. 

Двигатель внутреннего сгорания, интегрированный мотор-генератор, мощность, крутящий момент, 
удельный расход топлива, экологические показатели. 

 
С ростом транспортного парка специа-

листы связывают рост загрязнения окру-
жающей среды. Основным источником за-
грязнения является двигатель внутреннего 
сгорания (ДВС). По оценкам специалистов 
вредные выбросы, приходящиеся на долю 
транспорта, составляют 1/3 от общего объё-
ма.  

Анализ многочисленных исследований 
по режимам работы транспортных ДВС в 
эксплуатации показывает, что для них харак-
терны, во-первых, частая смена режимов, во-
вторых, значительная доля времени работы 
на режимах холостого хода и малых нагруз-
ках. Так, для двигателей грузовых автомоби-
лей средней грузоподъемности при эксплуа-
тации в городе холостой ход составляет око-
ло 20 % времени, а при нагрузке, соответст-
вующей 80 % от максимальной, на данном 
скоростном режиме – около 40 % времени. 

Режим активного холостого хода для 
двигателей автобусов в городских условиях 
составляет 30 % от общего времени работы. 
Загрузка двигателей тракторов типа Т-150К 
по мощности колеблется в широких преде-
лах: при нагрузке до 50 % двигатель работа-
ет примерно 40% времени, столько же при 
нагрузке 50-65 % и только 20 % времени при 
нагрузке 70 % и выше. 

Все эти данные говорят о значимости 
работ, направленных на повышение топлив-
ной эффективности двигателей при работе на 
малом газе (холостом ходу), переходных ре-
жимах и режимах частичных нагрузок. Они в 
основном определяют эксплуатационный 
расход топлива и являются наиболее весо-

мыми с точки зрения расхода топлива и 
вредных выбросов. 

Увеличение удельного расхода топлива 
при работе ДВС на режимах холостого хода, 
малых нагрузок и переходных процессах в 
основном определяется ухудшением смесе-
образования, увеличением относительных 
потерь теплоты в охлаждающую жидкость и 
масло, температура которых на частичных 
режимах, как правило, понижается. Также 
при работе двигателей на малых нагрузках 
увеличивается относительная доля затрат 
полезной мощности на преодоление механи-
ческих сопротивлений, а при работе на холо-
стом ходу вся развиваемая двигателем мощ-
ность (15…25 % от расхода по номинальной 
мощности) расходуется на преодоление тре-
ния, газообмен и на привод вспомогательных 
механизмов. Все отмеченные причины при-
водят к тому, что удельный расход топлива 
при работе двигателя на малых нагрузках и 
холостом ходу в 1,5…5 раз выше, чем при 
работе на номинальной мощности. Все эти 
факторы напрямую определяют значения 
экологических показателей. 

Проблема охраны окружающей среды 
является одной из глобальных общечелове-
ческих  проблем, от решения которой  зави-
сит жизнь на Земле, здоровье человечества. 
Уменьшение загрязнения атмосферного воз-
духа токсичными веществами, выделяемыми 
автотранспортом, является большой частью 
проблемы защиты окружающей среды. В 
табл. 1 приведены данные по содержанию 
токсических веществ в атмосфере.  
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Таблица 1.  Характеристики режима работы двигателя и показатели токсичности  
в цикле городского движения (данные автополигона НАМИ) 

Режим работы  
двигателя 

Доля режимов, % 

По вре-
мени 

По 
объему 
ОГ 

По выбросам По расхо-
ду топли-

ва СО CН NO 
Холостой ход 39,5 10 13…25 15…18 0 15 
Разгон 18,5 45 29…32 27…30 75…86 35 
Установившийся ре-
жим 29,5 40 32…43 19…35 13…23 37 

Замедление 12,8 5 10…13 23…32 0…15 13 
 
По данным  специалистов  выбросы ав-

томобильного транспорта в атмосферу со-
ставляют до 90 %  по окиси углерода и  70 % 
по окиси азота. В некоторых крупных горо-
дах, имеющих наибольшее количество авто-
мобилей на единицу площади, содержание 
вредных веществ в атмосфере достигло или 
приближается к опасной для здоровья чело-
века концентрации. 

Специалисты и ученые пытаются найти 
компромисс между снижением токсичности 
отработавших газов и расходом топлива. До-
роговизна конструкторских решений по дан-
ным вопросам и присущие им недостатки 
препятствуют их всеобщему распростране-
нию. 

Наиболее неблагоприятными с позиции 
токсичности являются режимы разгона, за-
медления и холостого хода. Поэтому нали-
чие средств регулирования дорожного дви-
жения на городских улицах, решая проблему 
обеспечения безопасности движения, приво-
дит к увеличению выбросов вредных ве-
ществ. Остановки на перекрестках на запре-
щающий сигнал светофора не только вызы-
вают повышение расхода топлива, но из-за 
большого скопления автомобилей увеличи-
вают загазованность территорий, прибли-
женных к перекресткам. При этом примене-
ние «зеленой улицы»  при светофорном ре-
гулировании далеко не является спасением.  

Вместе с тем существуют и другие спо-
собы снижения остроты проблемы. Так, если 
на время остановки на светофоре автомати-
зированная  система управления (АСУ) на 1-
2 мин выключала бы двигатель, расход топ-
лива мог бы уменьшиться на 10 - 15 %, а вы-
бросы вредных веществ – на 10 - 20 %. Кро-
ме того, произошло бы снижение шумового 
действия. При этом необходимо учитывать, 
что за две минуты температура ДВС снижа-
ется на 5-7°. 

Второй способ – это переход на газо-
моторные топлива (ГМТ). Утверждения спе-
циалистов об экологической чистоте газовых 
ДВС, как правило, основаны на чисто теоре-
тических умозаключениях. На практике ре-
зультат несколько иной. Бесспорно значи-
тельное снижение объёма вредных выбросов 
ДВС, работающих на ГМТ. Это весомый ар-
гумент в пользу газификации наземных 
транспортных средств (НТС). Но это дости-
гается на ДВС с высокими степенями сжатия 
(порядка 9-10 и выше), газоинжекторными 
(инъекционными) системами питания и сис-
темами зажигания с соответствующими 
энергетическими характеристиками пара-
метров. Газоэжекторные системы питания не 
в состоянии обеспечить требуемую экологи-
ческую чистоту, и такие ДВС являются не 
менее «грязными», чем бензиновые или ди-
зельные. 

Анализ различных способов снижения 
расхода топлива на этих режимах показал, 
что наиболее эффективным оказывается спо-
соб отключения части цилиндров. Для четы-
рехтактных двигателей он позволяет снизить 
расход топлива на 20…30% на указанных 
режимах, что выразится в снижении средне-
эксплуатационного потребления топлива на 
1…5 %. При этом количество вредных вы-
бросов уменьшится в среднем на 50 %.  

На сегодняшний день  наиболее пер-
спективными и реальными источниками 
энергии для наземных транспортных 
средств, отвечающими все более ужесто-
чающимся экологическим требованиям, яв-
ляются комбинированные и гибридные си-
ловые агрегаты на основе ДВС с оригиналь-
ными конструктивными решениями, с от-
ключающимися цилиндрами в зависимости 
от нагрузки и режима функционирования.  
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Реализация ДИМ ДВС и оценка  
экологических параметров 

Реализация дискретного изменения 
мощности (ДИМ) заключается в поочеред-
ном отключении цилиндров с соблюдением 
установленного порядка работы (срабатыва-
ние всех цилиндров за два оборота), т. е. 
реализация «растянутого» порядка работы 
(срабатывание всех цилиндров за четыре, 
шесть или двенадцать оборотов) [1, 2]. При 
эксплуатации транспортного средства на 
частичных и средних нагрузках, например, в 
городском цикле, при движении по просё-
лочным дорогам и движении с постоянной 
скоростью по среднескоростной автомагист-
рали или при работе двигателя на малом газе 
(холостом ходу) обеспечивается прекраще-
ние подачи топлива в отключаемые цилинд-
ры посредством отключения форсунок, на-
пример, с электромагнитным управлением. 
Это достигается за счет пропуска микропро-
цессорной системой управления двигателем 
управляющих импульсов с соблюдением 
значений фаз газообмена, поочередно, с 
формированием "растянутого" порядка  ра-
боты цилиндров ДВС. Шаг пропуска управ-
ляющих импульсов между рабочими ходами 
выражается в соответствующем значении 
угла поворота коленчатого вала φ, равном 
(2πm–πi)/i, где m – число (количество) оборо-
тов коленчатого вала двигателя, соответст-
вующее полному циклу срабатывания всех 
цилиндров двигателя, i - число цилиндров.  

Для расширения параметров дискрети-
зации из общего числа цилиндров двигателя 
формируют основную группу активных ци-
линдров и одну – две вспомогательные груп-
пы с соблюдением вышеуказанной последо-
вательности срабатывания цилиндров в каж-
дой из групп со сдвигом первого условного 
цилиндра последующей группы относитель-
но первого цилиндра основной группы на 
угол α. Значение угла  α выражается в граду-
сах поворота коленчатого вала между нача-
лами одноименных тактов в обычном режи-
ме функционирования двигателя или αk, где 
k – коэффициент кратности. При этом в каж-
дой группе обеспечивается "растянутый" по-
рядок  работы цилиндров ДВС с шагом про-
пуска между началами рабочих ходов, выра-
жающимся в соответствующем значении уг-
ла поворота коленчатого вала φ΄, равном 
(2πm–πi)/i+π.  

Пояснить сущность предлагаемого спо-
соба дискретного изменения мощности ДВС 
можно на примере четырехтактного пятици-
линдрового двигателя, реализация «растяну-
того» порядка работы которого (рис. 1) за-
ключается в обеспечении поочередного про-
пуска срабатывания цилиндров. Это обеспе-
чивается путем прекращения подачи топлива 
в отключаемые цилиндры двигателя посред-
ством управления соответствующими фор-
сунками  в зависимости от требуемой мощ-
ности на каждом обороте коленчатого вала, 
т. е. для пятицилиндрового, четырехтактного 
ДВС с порядком работы 1 – 2 – 4 – 5 - 3 при 
переходе на 50 %-е значение мощности или 
работе ДВС в буферном режиме с интегри-
рованным мотор–генератором (ИМГ) в гиб-
ридных или комбинированных силовых ус-
тановках формируют три группы цилиндров: 

1-я группа - 1-0-0-0-0-0-2-0-0-0-0-0-4-0-
0-0-0-0-5-0-0-0-0-0-3-0-0-0-0-0; 

2-я группа - 4-0-0-0-0-0-5-0-0-0-0-0-3-0-
0-0-0-0-1-0-0-0-0-0-2-0-0-0-0-0; 

3-я группа - 3-0-0-0-0-0-1-0-0-0-0-0-2-0-
0-0-0-0-4-0-0-0-0-0-5-0-0-0-0-0,  
со смещением первого цилиндра второй 
группы относительно первого цилиндра пер-
вой группы по углу поворота коленчатого 
вала на угол αk, равный 288° при значении  
α, равном 144°, и k, равном 2, и смещением 
первого цилиндра третьей группы на угол 
576° при том же значении α и k, равном 4. 
Тогда общий порядок работы станет 1-0-4-0-
3-0-2-0-5-0 с периодом повторения, равным  
четырем оборотам коленчатого вала.  

При переходе на  33%-е значение мощ-
ности или работе ДВС в буферном режиме с 
ИМГ в гибридных или комбинированных 
силовых установках формируют две группы 
цилиндров: 

1-я группа 1-0-0-0-0-0-2-0-0-0-0-0-4-0-
0-0-0-0-5-0-0-0-0-0-3-0-0-0-0-0;  

2-я группа 5-0-0-0-0-0-3-0-0-0-0-0-1-0-
0-0-0-0-2-0-0-0-0-0-4-0-0-0-0-0,  
со смещением первого цилиндра второй 
группы относительно первого цилиндра пер-
вой группы по углу поворота коленчатого 
вала на угол αk, равный 432°, при значении  
α, равном 144°, и k, равном 3. В этом случае 
общий порядок работы станет 1-0-0-5-0-0-2-
0-0-3-0-0-4-0-0 с периодом повторения, рав-
ным шести оборотам коленчатого вала. 
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1-я группа             - 1-0-0-0-0-0-2-0-0-0-0-0-4-0-0-0-0-0-5-0-0-0-0-0-3-0-0-0-0-0 
2-я группа             - 4-0-0-0-0-0-5-0-0-0-0-0-3-0-0-0-0-0-1-0-0-0-0-0-2-0-0-0-0-0 
3-я группа             - 3-0-0-0-0-0-1-0-0-0-0-0-2-0-0-0-0-0-4-0-0-0-0-0-5-0-0-0-0-0  
ДИМ 50 %             - 1-0-4-0-3-0-2-0-5-0 

а 
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1-я группа             - 1-0-0-0-0-0-2-0-0-0-0-0-4-0-0-0-0-0-5-0-0-0-0-0-3-0-0-0-0-0 
2-я группа             - 5-0-0-0-0-0-3-0-0-0-0-0-1-0-0-0-0-0-2-0-0-0-0-0-4-0-0-0-0-0 
ДИМ  33%             - 1-0-0-5-0-0-2-0-0-3-0-0-4-0-0 

б 
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ДИМ  15%               - 1-0-0-0-0-0-2-0-0-0-0-0-4-0-0-0-0-0-5-0-0-0-0-0-3-0-0-0-0-0 

в 
Рис. 1. Схемы формирования порядка работы цилиндров пятицилиндрового четырехтактного ДВС при ДИМ: 

а -  при 50 % мощности (средние нагрузки и частичные нагрузки, холостой ход); 
б -  при 33% мощности (частичные нагрузки и холостой ход); 
в -- при 15% мощности (холостой ход) 

(на рисунках цифрами обозначены номера цилиндров, стробы соответствуют оборотам коленчатого вала, а 
затененные и светлые фигуры обозначают активные и пассивные цилиндры соответственно при нормальном 
и растянутом порядках работы)  

 
На малом газе (режим холостого хода) 

при переходе на 15 %-е значение мощности 
порядок работы станет - 1-0-0-0-0-0-2-0-0-0-
0-0-4-0-0-0-0-0-5-0-0-0-0-0-3-0-0-0-0-0,  где 0 
– шаг пропуска рабочих ходов, а угол φ΄ в 
группе для любого из вариантов будет равен  

φ΄ = (2πm–πi)/i+π. 

Так, для нормального режима  
(2×3,14×2-3,14×5)÷5+3,14=5,024π = 144° = 
0,4 об. к.в. 

Для ДИМ при 15 %-м значении мощно-
сти 
(2×3,14×12-3,14×5)÷5+3,14=15,072π = 864° 
=2,4 об. к.в. 



Авиационная и ракетно-космическая техника 
 

72 

Аналогичные схемы могут быть при-
менены для многоцилиндровых ДВС  с пар-
ным или непарным количеством цилиндров, 
работающих по двухтактному и четырех-
тактному циклам, а именно для рядных и V - 
образных 4-, 5-, 6-, 8-, 10- и 12- цилиндровых 
ДВС, а также для W - образных двигателей, 
работающих как отдельно, так и в составе 
модульных силовых установок (МСУ).  

Для подтверждения теоретических по-
ложений и результатов по дискретному из-
менению мощности проведены натурные ис-
пытания дизельного двигателя дизельгенера-
тора 1-ПДГ4Д в режиме дискретного изме-
нения мощности.  

В ходе проведения эксперимента уста-
новлено, что обороты коленчатого вала в 
режиме холостого хода при переходе на 
«растянутый» порядок работы соответству-
ют установленной величине  n = 300 мин-1 и 
их отклонение не превышает величину, ус-
тановленную для нормального порядка рабо-
ты. 

Рабочая температура  двигателя снизи-
лась на два градуса (tож = 68ºС, tм = 68ºС). 

Двигатель работает устойчиво, более 
«мягкая» его работа  отмечалась при реали-
зации «пилотного» впрыска топлива и более 

«жесткая» его работа соответствовала оди-
нарному впрыску на средних значениях уг-
лов опережения впрыска. 

Экономичность работы двигателя на 
режиме ДИМ 15% ухудшилась на 7 – 17 %, 
что объясняется значительными насосными 
потерями и потерями на сжатие в пассивных 
цилиндрах (на один «активный» шесть «пас-
сивных»). 

Экологические показатели по СО и NO 
в сравнении со штатными режимами в 2-3 
раза выше.  

При переходе в режиме ДИМ 30% на 
холостой ход несколько улучшился часовой 
расход (превышение 5 – 10 %) при тех же 
экологических показателях. 

При переходе в режиме ДИМ 50% на 
холостой ход улучшился часовой расход 
(экономия 3 %) при тех же экологических 
показателях. 

В режиме частичных нагрузок в обоих 
случаях наблюдается превышение удельного 
расхода топлива 37 % и 21 % для первого и 
третьего положений контроллера соответст-
венно. Однако экологические показатели в 
обоих случаях выше. Результаты испытаний 
приведены в табл. 2.  

 

 

Таблица 2.  Варианты испытаний и результаты исследования 

а) холостой ход: 

Режим функционирова-
ния ДВС 

Вариант подачи топ-
лива 

 и угол опережения 
впрыска, º 

Часовой рас-
ход топлива, 

кг/ч 

Количество вредных веществ, 
ppm 

СО NO C3 H8 

1 2 3 4 5 6 
1-й вариант испытаний 

Нормальный порядок 
работы двигателя  

Одинарный 
10º 7,59 3 2 6 

«Растянутый» порядок 
работы двигателя 

Пилотный 
10º 8,92 0 0 11 

«Растянутый» порядок 
работы двигателя 

Одинарный 
10º 8,54 0 0 1 

«Растянутый» порядок 
работы двигателя 

Одинарный 
16º 8,25 1 1 0 

«Растянутый» порядок 
работы двигателя 

Одинарный 
18º 8,15 1 1 0 
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Продолжение табл. 2
1 2 3 4 5 6 

2-й вариант испытаний 
Нормальный порядок 
работы двигателя (хх) 
(24.9.10) 

Одинарный 
16º 6,27 3 2 6 

«Растянутый» порядок 
работы двигателя (ДИМ 
30%) (хх) 

Одинарный 
26º 6,9 0 1 8 

«Растянутый» порядок 
работы двигателя (ДИМ 
50%) (хх) 

Одинарный 
26º 6,6 0 0 6 

«Растянутый» порядок 
работы двигателя (ДИМ 
50%) (хх) 

Одинарный 
18º 6,10 0 0 6 

«Растянутый» порядок 
работы двигателя (ДИМ 
50%) (хх) 

Одинарный 
24º 

6.42 
 0 0 8 

 
б) частичные нагрузки: 

Режим функционирова-
ния ДВС 

Вариант подачи топ-
лива 

 и угол опережения 
впрыска  

Удельный 
расход топли-

ва, 
кг/л.с.·ч; 

Количество вредных веществ,
ppm 

СО NO C3 H8 

Нормальный порядок ра-
боты двигателя 
(75л.с., 300 мин-1) 

Одинарный 
 193,2 3 2 6 

«Растянутый» порядок 
работы двигателя (ДИМ 
50%) 
(75л.с., 300 мин-1) 

Одинарный 
18º 265,1 0-1 0-1 1-3 

Нормальный порядок ра-
боты двигателя 
(240л.с., 330 мин-1) 

Одинарный 
 157,2 1 9 2 

«Растянутый» порядок 
работы двигателя (ДИМ 
50 %) 
(240 л.с., 400 мин-1) 

Одинарный 
16º 190,8 1 0 9 

*- ppm (part per million, т. е. частей на миллион) 

Эффект от использования данного тех-
нического решения состоит в том, что уве-
личивается производительность двигателя за 
счет уменьшения времени выхода на режим 
при переходе на полную мощность, повы-
шаются экономические и экологические по-
казатели, а также в том, что повышается на-
дежность двигателя за счет исключения до-
полнительных механизмов.  

Уменьшение времени выхода на режим 
при переходе на полную мощность происхо-

дит за счет того, что тепловой режим про-
цесса функционирования стабилизирован, 
это же обусловливает высокие  экономиче-
ские и экологические показатели.  

Заключение 
Представленное техническое решение 

направлено на улучшение экономических и 
экологических параметров. При этом его 
разработка велась с учетом использования 
возможности его реализации в перспектив-
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ных ДВС, используемых в составе гибрид-
ных и комбинированных силовых агрегатов. 

Дискретное изменение мощности ДВС 
даже без изменения режима функционирова-
ния ГРМ позволяет примерно в 2-3 раза сни-
зить количество вредных выбросов, а совме-
стная реализация ДИМ с ГРМ с управляе-
мыми фазами газораспределения (ФГР) 
обеспечит снижение насосных потерь и по-
терь на сжатие в пассивных цилиндрах и по-
зволит получить расчетные (требуемые) зна-
чения по экономичности. 
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ПРОГРЕССИВНЫЙ ТЕРМОДИНАМИЧЕСКИЙ ЦИКЛ ДВС 
НА ОСНОВЕ КШМ СО СДВОЕННЫМИ КИНЕМАТИЧЕСКИМИ СВЯЗЯМИ 

 
© 2011  А. А. Грабовский 

Пензенский государственный университет 
Представлен анализ факторов, определяющих значение экологических и экономических показателей 

двигателей внутреннего сгорания. Предложены технические решения, направленные на достижение требуемых 
показателей качества функционирования, как то ДВС на основе КШМ со сдвоенными кинематическими связя-
ми, обладающий улучшенными экологическими характеристиками, высоким механическим КПД, а также   
улучшенными кинематическими и динамическими параметрами, основанными на реализации прогрессивного 
термодинамического цикла с высокой степенью расширения и с «внутренним охлаждением». 

Двигатель внутреннего сгорания, интегрированный мотор-генератор, мощность, крутящий момент, 
удельный расход топлива, экологические показатели, термодинамический цикл. 

 
Экономические и экологические пара-

метры функционирования ДВС напрямую 
определяются качеством реализации термо-
динамического цикла, включающего процес-
сы газообмена, сжатия и подвода теплоты. 
Работа ДВС, основанная на классических 
термодинамических циклах Отто, Сабатэ-
Тринклира, Дизеля, сопровождается рядом 
взаимосвязанных положительных и отрица-
тельных свойств как экономического, так и 
экологического характера. 

При этом улучшение одного параметра, 
как правило, ведет к ухудшению другого 
(других). Так, например, повышение степени 
сжатия улучшает процессы горения, следо-
вательно, улучшается экономичность двига-
теля. При этом несколько снижается выброс 
окиси углерода. В то же время резко увели-
чивается выброс окиси азота, что в несколь-
ко раз опаснее для окружающей среды. Не 
следует также игнорировать повышенные 
требования к октановому числу бензина, 
увеличение которого зачастую достигается 
не менее вредными присадками. 

Установка в систему отвода отрабо-
тавших газов каталитических нейтрализато-
ров, оптимизация параметров функциониро-
вания систем питания и зажигания посредст-
вом микропроцессорной системы управле-
ния современным ДВС несколько снижает 
остроту проблемы, и работа ДВС даже удов-
летворяет европейским нормам токсичности. 
Однако в этом случае неоправданно возрас-
тают стоимостные показатели транспортных 
средств.   

В 1886 г. английский инженер Джеймс 
Аткинсон, анализируя индикаторную диа-
грамму цикла Отто, пришел к выводу о не-

обходимости изменения соотношения вре-
мен тактов цикла Николауса Отто [1]. В дви-
гателе Аткинсона (рис. 1) рабочий ход  (3-й 
такт цикла Отто) был увеличен за счёт  

 

 
Рис. 1. Модель двигателя Д. Аткинсона и круговая 

диаграмма 
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увеличения пути перемещения поршня на 
такте расширения относительно такта сжа-
тия и закрытия впускного клапана с задерж-
кой по углу поворота коленчатого вала на 
такте сжатия, которое достигалось путем из-
менения геометрического радиуса кривоши-
па посредством применения дополнительно-
го кинематического звена в кривошипно-
шатунном механизме. 

Это, в свою очередь, определяло резкое 
снижение температуры цикла, а следова-
тельно, и величину вредных выбросов. Но 
ввиду сложности технического  решения Д. 
Аткинсону не удалось реализовать предло-
женный им термодинамический цикл. 

В 1947 году американский инженер 
Ральф Миллер, экспериментируя с газовым 
двигателем, предложил способ совмещения 
достоинств двигателя Аткинсона с более 
простым поршневым механизмом двигателя 
Отто [2]. Вместо того чтобы сделать такт 
сжатия механически более коротким, чем 
такт рабочего хода (как в классическом дви-
гателе Аткинсона, где поршень движется 
вверх быстрее, чем вниз), Миллер придумал 
сократить такт сжатия за счет такта впуска, 
сохраняя движение поршня вверх и вниз 
одинаковым по скорости (как в классиче-
ском двигателе Отто). 

Для этого Миллер предложил два раз-
ных подхода: либо закрывать впускной кла-
пан существенно раньше окончания такта 
впуска (или открывать позже начала этого 
такта), либо закрывать его существенно поз-
же окончания этого такта. Первый подход 
носит условное название «укороченного 
впуска», а второй — «укороченного сжатия». 
В конечном счёте оба этих подхода дают од-
но и то же: снижение фактической степени 
сжатия рабочей смеси относительно геомет-
рической при сохранении неизменной степе-
ни расширения, то есть такт рабочего хода 
остается таким же, как в двигателе Отто, а 
такт сжатия как бы сокращается — как у Ат-
кинсона, только сокращается не по времени, 
а по степени сжатия смеси (рис. 2). 

В таком моторе впускной клапан не за-
крывается с окончанием такта впуска, а ос-
тается открытым в течение первой части так-
та сжатия. Хотя на такте впуска топливовоз-
душной смесью был заполнен весь объем 
цилиндра, часть смеси вытесняется обратно 

во впускной коллектор через открытый впу-
скной клапан, когда поршень двигается 
вверх на такте сжатия. 

Сжатие смеси фактически начинается 
позже, когда впускной клапан наконец за-
крывается и смесь оказывается запертой в 
цилиндре. 

 

 
Рис. 2. Индикаторные диаграммы 

циклов Отто и Миллера 
 

Таким образом, смесь в двигателе 
Миллера сжимается меньше, чем должна 
была бы сжиматься в двигателе Отто такой 
же механической геометрии. Это позволяет 
увеличить геометрическую степень сжатия 
(и, соответственно, степень расширения) 
выше пределов, обусловленных детонацион-
ными свойствами топлива, приведя фактиче-
ское сжатие к допустимым значениям за счет 
вышеописанного «укорочения цикла сжа-
тия». Другими словами, при той же фактиче-
ской степени сжатия (ограниченной топли-
вом) мотор Миллера имеет значительно 
большую степень расширения, чем мотор 
Отто. Это дает возможность более полно ис-
пользовать энергию расширяющихся в ци-
линдре газов, что, собственно, и повышает 
тепловую эффективность мотора, обеспечи-
вает высокую экономичность двигателя. 

Выгода от повышения тепловой эффек-
тивности цикла Миллера относительно цик-
ла Отто, к сожалению, сопровождается поте-
рей пиковой выходной мощности для данно-
го размера (и массы) двигателя из-за ухуд-
шения наполнения цилиндра. Так, для полу-
чения такой же выходной мощности потре-
бовался бы двигатель Миллера большего 



Авиационная и ракетно-космическая техника 
 

77 

размера, чем двигатель Отто, а выигрыш от 
повышения тепловой эффективности цикла 
будет частично потрачен на увеличившиеся 
вместе с размерами двигателя механические 
потери (трение, вибрации и т. д.). 

Устранить указанный недостаток воз-
можно за счет использования нагнетателя, 
что, в свою очередь, определяет увеличение 
потерь на его привод, или за счет управления 
фазами ГРМ и повышенной сложности реа-
лизации. Эти технические решения выпол-
нены инженерами фирмы «Mazda» на мото-
рах Mazda V6 «Miller Cycle», а также на ряд-
ном 4-цилиндровом ДВС объемом 1.3 литра 
с новой системой последовательного изме-
нения времени открытия клапанов Sequential 
Valve Timing System, позволяющей частично 
компенсировать свойственное циклу Милле-
ра падение максимальной мощности. 

В литературе циклы Аткинсона-
Миллера называют циклами с высокой сте-
пенью расширения или циклами с внутрен-
ним охлаждением. Несмотря на недостатки у 
них есть одно весомое преимущество – это 
низкий процент выброса вредных веществ, 
особенно окиси азота.  

Как показывают исследования, устра-
нить недостатки цикла Аткинсона-Миллера с 
сохранением их преимуществ возможно при 
реализации ДВС с КШМ со сдвоенными ки-
нематическими связями [3,4]. Макет ДВС и 
кинематическая и расчетная схемы предла-
гаемого КШМ представлены на рис. 3. Кри-
вошипно-шатунный механизм со сдвоенны-
ми кинематическими связями, выполненный 
с использованием  двух  шатунов  и  двух 
коленчатых  валов  со значением дезаксиала 
е ≥ R имеет ряд преимуществ по сравнению с 
известными схемами кривошипных меха-
низмов, а именно: 

- увеличение объема цилиндра при неиз-
менном радиусе кривошипов R; 

- отсутствие нормальной боковой состав-
ляющей N∑, а следовательно, снижение по-
терь на трение в деталях цилиндропоршне-
вой группы; 

- практически полное уравновешивание 
сил инерции первого и второго порядков; 

- значительное снижение скорости пере-
мещения поршня при его нахождении в об-
ласти верхней и нижней мертвых точек, что 
способствует улучшению процесса сгорания 

рабочей смеси, наполняемости цилиндра, его 
очистке, а также уменьшению потерь объема 
цилиндра на такте сжатия. 

Результаты расчетов кинематических 
параметров дезаксиальных КШМ со 

 
1 – цилиндр; 2 – картер; 3- головка; 4 – поддон;  
5 – поршень;   6 – поршневой палец;  7 – шатун; 
8 – коленчатый вал; 9 – маховик; 10 – венец 

 Рис. 3. Общий вид макета ДВС и расчетная схема 
КШМ со сдвоенными кинематическими связями с 

шатунами серповидной формы 
 

значением дезаксиала е ≥ R и сдвоенными 
кинематическими связями показали значи-
тельную разницу в кинематике поршня в 
первом и втором полупериоде. Так, угол по-
ворота коленчатых валов при перемещении 
поршня от верхней мертвой точки к нижней 
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составляет 185 … 200°, а при движении от 
нижней мертвой точки к верхней – 160 … 
175°. Также скорость поршня в первом по-
лупериоде ниже, чем во втором, что способ-
ствует лучшей наполняемости цилиндра на 
такте впуска и лучшей очистке цилиндра на 
такте выпуска (рис. 4). 

а

 б 

 
в 

Рис. 4. Графики перемещения поршня Sd, скорости его 
перемещения Vd и ускорения Jd для случая классиче-
ского центрального (z) и дезаксиального (k) КШМ и 
КШМ со сдвоенными кинематическими связями 

 
Учитывая полученные результаты ки-

нематических расчетов, проведем сравни-
тельный анализ существующей классической 

диаграммы ДВС и диаграммы КШМ со сдво-
енными кинематическими связями.  

Для доказательства воспользуемся рас-
четной схемой КШМ со сдвоенными кине-
матическими связями, представленной на 
рис. 3. Результаты решения прямой кинема-
тической задачи КШМ, а именно определе-
ния кинематических параметров поршня в 
зависимости от угла поворота кривошипа, 
представлены (рис. 4) в виде графиков пере-
мещения поршня SД, скорости его переме-
щения VД и ускорения JД для КШМ со сдво-
енными кинематическими связями в сравне-
нии с  центральным z и классическим дезак-
сиальным d КШМ. Из графиков однозначно 
определяется величина перемещения поршня 
и значения максимальных скоростей и уско-
рений его перемещения в первом и втором 
полупериодах. 

Для достоверного определения величин 
поворота кривошипа коленчатого вала при 
движении поршня от верхней мертвой точки 
(ВМТ) к нижней (НМТ) и наоборот необхо-
димо решить обратную кинематическую за-
дачу определения угла поворота φ(а), где ве-
личина перемещения поршня  а = S =A’A. 

Графическое решение этой задачи 
представлено на рис. 5. 

 
Рис. 5. График перемещения поршня 

в зависимости от угла поворота кривошипа 
коленчатого вала 

Из графика следует, что перемещение 
поршня от ВМТ к НМТ соответствует углу 
поворота коленчатого вала 197,2°. При этом 
перемещение поршня в районе НМТ ± 32 мм 
соответствует углу поворота коленчатого 
вала 80,6°, что при частоте вращения колен-
чатого вала, например, n = 1395 об/мин, со-
ставляет 0,0096 с. Такое состояние поршня 
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обеспечивает коэффициент наполнения ци-
линдра равным единице, а учитывая скоро-
стной напор во впускном трубопроводе, 
можно предположить увеличение коэффици-
ента наполнения больше единицы. 

Перемещение поршня в районе ВМТ ± 
9 мм соответствует углу поворота коленча-
того вала 34 °, что при частоте вращения ко-
ленчатого вала, например n = 1395 об/мин, 
составляет 0,0041 с. Учитывая время процес-
са сгорания рабочей смеси в пределах 0,001 - 
0,002 с, можно предположить о процессе 
сгорания при постоянном объеме. 

Для аналитического решения задачи 
воспользуемся расчетной схемой  (рис. 3), на 
которой представлены  L – длина шатуна, R – 
радиус кривошипа, e – дезаксиал (дезаксаж), 
A’A”= SД – путь поршня от одной мертвой 
точки к другой, A’A = a – текущее положе-
ние поршня. Проведем расчет угла поворота 
кривошипа  коленчатого вала для величины 
а = 175 мм. 

Искомый   угол  поворота  кривошипа 
φ = φ(a) представляет собой сумму двух уг-
лов φ1 и φ2, т. е.  

      < A’OB = < A’OA + <AOB. 
Рассмотрим Δ A’OA. Т.к. OY || A’A” и 

OA’ секущая, то 
<YOA’=<OA’A = α1 =arcsin e/(R+L). 

По теореме косинусов определим  

1
22 2 α⋅⋅−+= cosA'AO'AA'AO'AOA . 

Подставив данные, получим 
( ) ( ) 1

22 2 α⋅⋅+−++= cosaLRaLROA . 
При а = 175 мм, R = 150 мм, L = 577 мм 

и α1 = 17,12° определим OA=562,05 мм. 
Тогда  

,,
OA'OA

A'AOA'OAcos 99570
2

222

1 =
⋅
−+

=ϕ  

φ1 = arccos 0,9958 +2kπ. 
При k = 0 угол  φ1 = 5,25°. Угол φ2 оп-

ределим из Δ AOB при OB = R = 150 мм, AB 
= L =577 мм и OA=562,05 мм: 

.,
OBOA

ABOBOAcos 0320
2

222

2 =
⋅

−+
=ϕ  

В этом случае  φ2 = arccos 0,032 +2kπ. 
При k = 0 угол φ2 = 88,17°. Тогда φ = φ1+ φ2 = 
= 5,25 + 88,17 = 93,4°, что соответствует по-
ложению точки полученного значения угла φ 
для данного пути а поршня на графике, 
представленном на рис. 4,а. 

При перемещении поршня в нижнюю 
мертвую точку угол также будет равен 

φ = φ1+ φ2. 
Из Δ A’OA” при OA’=R+L=727мм, 

а=325,3мм и α1 = 17,12° определим сторону 
.cos"A'AO'A"A'AO'AOA"

1
22 2 α⋅⋅−+=  

Перейдем к виду 

( ) ( ) 1
22 2 α⋅⋅+−++= cosaLRaLROA"

и, подставив значения, получим 
OA”=426,82 мм. 

Тогда из A’OA” 

.
"OA'OA

"A'A"OA'OAcos
⋅
−+

=ϕ
2

222

1  

Подставив данные, получим 
( ) ( )

( ) ( )
.,

cosRaaRLRL

acosRaaLRRLcos 97470
22

2

1
22

2
1

222

1 =
α−+++

−α−++++
=ϕ . 

В этом случае  φ1 = arccos 0,9747 +2kπ. 
При k = 0 угол φ1 = 12,92°. 

Угол φ2 – внешний угол ΔBOA”, опре-
делим  его  как  360° - < BOA”.  Угол   В   в  
Δ BOA” определим как 

.
"OABO

"OA"BABOBcos
⋅

−+=
2

222

 

Подставив данные, получим 
( ) ( ) .,

LR
cosaLRaLRRLBcos 9980

2
2 1

2222
=

⋅
α⋅+−++++

=

Угол В=arccos 0,998+2kπ = 3,6°+2kπ. При 
k=0 угол B=3,6°. 

Аналогично для угла А в Δ BOA” 

.
"OAB"A

BOO"AB"AAcos
⋅

−+
=

2

222
 

Подставив данные, получим 
( ) ( )

( ) ( )
.,

cosaLRaLRL

RcosaLRaLRLAcos 99980
22

2

1
22

2
1

222
=

α⋅+−++⋅

−α⋅+−+++
=

Угол A = arccos 0,9998 + 2kπ = 1,28° + 2kπ. 
При k=0 угол A=1,28°. 

Тогда <BOA”= 180 - 3,6 - 1,28 =    
= 175,12°, а <φ” = 360 - 175,12 = 184,88°. 

Тогда φ = φ1+ φ2= 12,92+184,88= 197,8°. 
Сравним данные результаты вычисле-

ний со значениями, полученными в процессе 
графического решения задачи для обоих 
случаев перемещения поршня, представлен-
ных на рис. 6. 
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Рис. 6. Графические варианты решения задачи 

 
Сравнение результатов вычисления уг-

ла φ аналитическим и графическим способа-
ми для  пути поршня, равного 175 мм, пока-
зывает  их равенство (93,4° и 93,39°). Для 
пути в 325,3 мм, т.е. поршень находится в 
нижней мертвой точке (197,88° и 197,29°), 
расхождение результатов вычислений со-
ставляет 0,3%. Графики поворота кривошипа 
коленчатого вала в зависимости от положе-
ния поршня φ(а) при движении поршня от 
ВМТ к НМТ (рис. 7,б) и от НМТ к ВМТ (рис. 
7,а), полученные при решение обратной ки-
нематической задачи в программной среде 
Mathcad, представлены на рис. 7. 

Пояснить сущность предлагаемого спо-
соба можно на основе сравнительного анали-
за существующей классической диаграммы 
ДВС и диаграммы ДВС с КШМ со сдвоен-
ными кинематическими связями (рис. 8). 

Для упрощения задачи углы перекры-
тия клапанов оставлены без изменения. Углы 
поворота коленчатого вала в классическом 
ДВС для каждого такта составляют 180°, а 
для КШМ со сдвоенными кинематическими 
связями величины углов поворота коленча-
того вала для тактов впуска и расширения, 
сжатия и выпуска определяются величинами 
кинематических коэффициентов и для дан-
ного случая составляют для тактов впуска и 
расширения – 197°, а для тактов сжатия и 
выпуска – 163°.  
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Рис. 7. Графики поворота кривошипа коленчатого 
вала в зависимости от положения поршня φ(а) при 
движении поршня от ВМТ к НМТ (б) и от НМТ к 

ВМТ (а) 
 

В отношении скорости поршня следует 
уточнить, что скорость его перемещения при 
движении от ВМТ к НМТ ниже, чем при 
движении от НМТ к ВМТ. И при нахожде-
нии поршня вблизи мертвых точек время его 
пребывания на 2-3 мс больше, чем в класси-
ческих ДВС. 

 
Рис. 8. Диаграммы классического ДВС и ДВС на осно-
ве КШМ со сдвоенными кинематическими связями 
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Это позволяет сделать заключение о 
значительном увеличении коэффициента на-
полнения цилиндра за счет значительного 
увеличения временного параметра такта 
впуска при сохранении углового положения 
начала такта сжатия. 

Процессы сжатия в обоих случаях 
можно приравнять между собой по углу по-
ворота коленчатого вала, конечно, учитывая 
разницу в количестве свежего заряда.  

Степень сжатия при этом будет опре-
деляться как εс = Vc+0,72Vh / Vc для случая 
классического ДВС и εс = Vc+0,80Vh / Vc для 
случая ДВС со сдвоенными кинематически-
ми связями. Учитывая приращение объема 
цилиндра Vh на 8-12 %, можно утверждать о 
некотором увеличении степени сжатия при 
прочих равных условиях. 

В отношении процесса горения можно 
предположить, что в предлагаемом варианте 
КШМ с учетом увеличения времени пребы-
вания поршня в районе ВМТ (4-6 мс) про-
цесс будет приближаться к процессу горения 
при постоянном объеме. Это в значительной 
степени может увеличить термический КПД 
цикла. 

Сравнение тактов расширения показы-
вает, что даже при сохранении величины уг-
ла свободного выпуска отработавших газов 
угол расширения с формированием крутяще-
го момента увеличивается на 7…21% (в дан-
ном конкретном случае – на 12,3 %).  

Степень расширения при этом будет 
определяться как εр = Vc+0,78Vh / Vc для слу-
чая классического ДВС и εр = Vc+0,87Vh / Vc 
для случая ДВС со сдвоенными кинематиче-
скими связями. 

Кроме того, степень геометрического 
расширения в случае ДВС с КШМ со сдво-
енными кинематическими связями значи-
тельно превышает геометрическую степень 
сжатия: 

εр > εс. 
Это однозначно ведет к снижению тем-

пературы цикла, а следовательно, и к сниже-
нию количества вредных выбросов.  

Такт выпуска также будет несколько 
отличаться снижением потерь за счет увели-
чения количества ОГ, выходящего из цилин-
дра в период свободного выпуска и сниже-
ния давления ОГ, а следовательно, и потерь в 
период принудительного выпуска.  

Индикаторная диаграмма термодина-
мического цикла предлагаемого КШМ пред-
ставлена на рис. 9.  

 
Рис. 9. Индикаторная диаграмма ДВС 

на основе КШМ со сдвоенными кинематическими 
связями: 

r – a’ – такт впуска; а - а’ – кинематический угол 
«дозарядки» цилиндра; 
а’- а” – угол «дозарядки» цилиндра на такте сжа-
тия; 
а’ – с – такт сжатия рабочей смеси;  
с – z – процесс горения; 
z – b – рабочий ход (такт расширения);  
b - b’- b” – угол свободного выпуска ОГ; 
b”- r – такт выпуска 

 
Участки кривой a - a’- а” и b - b’- b” 

представляют собой дополнительное прира-
щение угла дозарядки цилиндра и угла сво-
бодного выпуска ОГ при сохранении значе-
ний углов сжатия и выпуска и увеличения 
угла периода расширения z – b’. 

Эффект от использования изобретения 
состоит в том, что увеличивается КПД дви-
гателя за счет увеличения коэффициента на-
полнения цилиндров двигателя и улучшения 
процесса горения.  

Имеет место выигрыш от повышения 
тепловой эффективности цикла, а следова-
тельно, повышение экономических и эколо-
гических показателей при низком проценте 
выброса вредных веществ, особенно окиси 
азота. Кроме этого, значительно увеличива-
ется величина крутящего момента. 

Представленное техническое решение 
направлено на улучшение экономических и 
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экологических параметров. При этом его 
разработка велась с учетом использования 
возможности реализации в перспективных 
ДВС, используемых в составе гибридных и 
комбинированных силовых агрегатов. 

Двигатели внутреннего сгорания на ос-
нове КШМ со сдвоенными кинематическими 
связями обладают улучшенными экономиче-
скими и экологическими характеристиками, 
высоким механическим КПД, а также   
улучшенными кинематическими и динами-
ческими параметрами, реализованными на 
основе прогрессивного термодинамического 
цикла с высокой степенью расширения и с 
«внутренним охлаждением». 
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The Penza state university 
The analysis of the factors defining value of ecological and economic indicators of internal combustion engines 

is presented. The technical decisions directed on achievement of demanded indicators of quality of functioning, as that 
an internal combustion engine on a basis сrank a rod the mechanism with the dual kinematic communications, possess-
ing the improved ecological characteristics, in high mechanical efficiency, and also  in the improved kinematic and dy-
namic parameters based on realization of a progressive thermodynamic cycle with high degree of expansion and with 
«internal cooling» are offered. 
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sumption, ecological indicators, a thermodynamic cycle. 
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ТРЕБОВАНИЯ К СВОЙСТВАМ ПОВЕРХНОСТНОГО СЛОЯ ДЕТАЛЕЙ ГТД И ЭУ 

© 2011  А. Н. Петухов  
Центральный институт авиационного моторостроения им. П.И. Баранова, г. Москва 
 
На основе понятия о технологической наследственности и анализа сложной природы физико-химических 

процессов, протекающих в процессе формообразования детали из современных конструкционных материалов, 
формулируются требования к свойствам поверхностного слоя с учётом критериев, лимитирующих сопротивле-
ние многоцикловой усталости (МнЦУ) и несущую способность основных деталей ГТД и ЭУ. 

Сопротивление многоцикловой усталости (МнЦУ), технологическая наследственность, свойства по-
верхностного слоя. 

 
Анализ опыта создания отечественных 

и зарубежных ДЛА и ЭУ показывает, что на 
этапе освоения изделий (при стендовых ис-
пытаниях и опытной эксплуатации) прочно-
стные дефекты и разрушения могут дости-
гать 60% от общего числа выявляемых не-
достатков, из них около 70% приходится на 
долю разрушений от МнЦУ [1,2]. Тем не ме-
нее наибольшее внимание ресурса на этапе 
проектирования уделяется проблемам про-
гнозирования статической прочности и 
МЦУ. Это объясняется тем, что разрушения 
основных деталей ротора, например от МЦУ 
(дисков компрессоров и турбин, лопаток 
вентиляторов, валов и т. п.), часто не  лока-
лизируются и последствия их разрушений 
весьма тяжёлые. При этом силовые, цикли-
ческие, температурные и технологические 
факторы, определяющие долговечность де-
талей при МЦУ, с высокой достоверностью 
могут быть получены ещё на этапе проекти-
рования. Кроме того, в процессе доводки они 
уточняются по результатам стендовых, лабо-
раторных и эксплуатационных испытаний 
двигателя в целом или его узлов. Разруше-
ния, связанные с длительной прочностью и 
МЦУ, скорее являются следствием сущест-
венных отклонений расчётных условий от 
реализуемых в эксплуатации, либо грубых 
отступлений в процессе изготовления дета-
лей и узлов. Разработка технологического 
процесса требует не только гарантированно-
го обеспечения заданных чертежом геомет-
рических параметров, но и специальных 
свойств материала деталей, без которых не-
возможно обеспечить им необходимые 
прочностные эксплуатационные свойства и 
ресурс. 

Под долговечностью понимается спо-
собность объекта сохранять работоспособ-
ность до наступления предельного состояния 
при установленной системе технического 
обслуживания и ремонта. Большое значение 
при прогнозировании долговечности имеет 
точность определения температурного поля 
на стационарных и переходных режимах ра-
боты, а для МЦУ необходим расчёт напря-
жённо - деформированного состояния (НДС) 
в зонах концентрации напряжений (отвер-
стиях, галтелях, фланцах, пазах и т.п.). Для 
этого, кроме применения численных мето-
дов, может потребоваться решение про-
странственных задач теории упругости с 
учётом пластичности. 

Преобладание разрушений деталей от 
МнЦУ на всех этапах «жизненного цикла» 
ДЛА связано как с многообразием факторов, 
влияющих на сопротивление усталости (тех-
нологических, конструктивных, эксплуата-
ционных, физической природы материала и 
др.), так и сложностью прогнозирования 
опасных амплитуд переменных во времени 
напряжений даже резонансных колебаний, 
вызываемых неравномерностью воздушного 
или газового потоков, автоколебаний, срыв-
ных или совместных колебаний лопаток и 
диска, диска и вала, флаттера и т. п.  

Проблема предупреждения усталост-
ных разрушений деталей ДЛА очень сложна. 
Она может быть решена несколькими мето-
дами [1,2] на разных этапах жизненного цик-
ла ГТД: 
- при проектировании - обеспечением мак-
симального сопротивления МЦУ и МнЦУ 
детали за счёт минимизации роли концен-
траторов напряжений и регламентации 
свойств поверхностного слоя; 
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- при изготовлении - выполнением ТУ чер-
тежа, минимизацией или нейтрализацией по-
следствий отрицательной технологической 
наследственности при выполнении операций 
повышенного риска; 
-  в эксплуатации - за счёт снижения ампли-
туды эксплуатационных напряжений, реги-
страции забросов температуры, фактическо-
го числа циклов, а также внедрения меро-
приятий (конструктивных и технологиче-
ских), снижающих влияние эксплуатацион-
ных повреждений; 
-  при ремонте (на крыле и в заводских усло-
виях) - тщательностью выполнения дефекта-
ции и строгим соблюдением технологии ре-
монта, применением объективных диагно-
стических средств, накоплением, анализом и 
обобщением банка данных по выявленным и 
устранённым дефектам. 

На основе понятия о технологической 
наследственности, анализа сложной природы 
физико-химических процессов, протекаю-
щих в процессе формообразования детали из 
современных конструкционных материалов, 
и с учётом критериев, лимитирующих несу-
щую способность основных деталей ГТД, 
необходимы требования:  
-  к технологическим процессам изготовле-
ния основных деталей ГТД и ЭУ в зависимо-
сти от видов напряженного состояния дета-
лей и особенностей эксплуатации;  
-  к параметрам свойств поверхностного  
слоя, ответственных за формирование проч-
ностных характеристик, включая статиче-
скую, циклическую долговечность МЦУ и 
сопротивление МнЦУ; 
-  к методам и области эффективного при-
менения поверхностного упрочнения. 

Технологическая наследственность 
Под технологической наследственно-

стью понимается влияние производственных 
процессов и отдельных операций на несу-
щую способность детали. Как уже отмечено, 
наиболее распространённым разрушением 
деталей ГТД является МнЦУ [1;2], которая, в 
первую очередь, определяется свойствами 
поверхностного слоя. 

Абсолютное большинство методов об-
работки деталей сопровождается локальным 
силовым воздействием на деталь. К ним от-
носятся не только черновая обработка, где 

наиболее резко выражено деформационно-
силовое воздействие, но и чистовая, размер-
но-чистовая, а тем более упрочняющая обра-
ботка поверхностей деталей – поверхностная 
пластическая деформация (ППД). При этом 
разновидности ППД и арсенал физико-
химических воздействий на поверхность и 
поверхностные слои при обработке постоян-
но увеличиваются, возрастает также роль 
комбинированных технологических воздей-
ствий на финишных операциях. ППД неред-
ко cчитаются гарантией обеспечения задан-
ного ресурса и надёжности основных дета-
лей ГТД. 

Как правило, основной формообразу-
щей операцией для большинства деталей яв-
ляется механическая обработка резанием 
(черновая, получистовая и чистовая), кото-
рая обычно завершается отделочными опе-
рациями шлифованием и полировкой, в ос-
нове которых лежит разновидность процесса 
резания с помощью абразивного инструмен-
та. 

Элементарный акт резания включает 
поверхностное пластическое воздействие, 
представляющее собой результат локального 
действия нормальных и касательных сил за 
пределами упругости в условиях статическо-
го или динамического характера нагружения. 
Это связано с тем, что в процессе формооб-
разования детали её поверхностный слой при 
взаимодействии с режущим и отделочным 
инструментами в условиях «жесткого» и 
«мягкого» нагружения при высоком гради-
енте температуры в зоне резания многократ-
но воспринимает интенсивные по степени и 
глубине циклические деформации. 

Важно отметить, что при изготовлении 
ответственных деталей ГТД (дисков, валов и 
др.) операции резания оказываются оконча-
тельными. Это относится к операции протя-
гивания пазов и шлицев в дисках или валах, 
сверлению отверстий, обработке лабиринтов 
(уплотнений) в дисках. Такие операции 
трудно контролируются по параметрам по-
верхностного слоя и относятся к операциям 
повышенного риска. 

В качестве альтернативы механическим 
методам обработки следует осваивать и вне-
дрять современные методы электроэрозион-
ной и электрохимической обработок, позво-
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ляющих получать поверхностные слои прак-
тически без пластической деформации. 

Вследствие этого свойства поверхност-
ного слоя существенно отличаются от 
свойств сердцевины детали по физическим 
параметрам, структурному и химическому 
составу и по механическим свойствам [1-5]. 
Поэтому понятие технологической наследст-
венности обычно характеризуется парамет-
рами, характеризующими состояние и свой-
ства поверхностного слоя. 

В целом технологическую наследст-
венность принято определять физическими, 
химическими, структурными, деформацион-
ными и геометрическими параметрами, 
сформировавшимися в поверхностном слое и 
в объёме детали после основных технологи-
ческих процессов или после специальных 
окончательных операций. 

Физические параметры [2] определя-
ются размерами зёрен, фаз, блоков D, плот-
ностью дислокаций ρ, концентрацией вакан-
сий c, параметрами кристаллической решёт-
ки a, активационным объёмом γ  накоплен-
ной энергии кристаллической решётки мате-
риала W, углом разориентировки блоков a бл. 

Химические параметры характеризу-
ются составом фаз (объёмной долью, разме-
ром и формой, распределением по объёму и 
т. д.), концентрацией химических элементов 
в объёме сплава, концентрацией элементов в 
фазе, микрообъёме и т. д.  

Деформационные параметры характе-
ризуют: пластическую деформацию ε, её 
глубину h и степень наклёпа Nн; остаточные 
напряжения σост (макронапряжения, напря-
жения первого рода и микронапряжения вто-
рого и третьего рода).  

Геометрические параметры характе-
ризуются шероховатостью поверхности (Ra , 
Rz , Rax, Sm, S, Rck , dn), которая определяется 
совокупностью микронеровностей, обра-
зующих профиль поверхности, а по сущест-
ву - играющих роль концентраторов напря-
жений; волнистостью, направлением неров-
ностей и т. п. 

Технологическая наследственность 
проявляется: 
- в структурном состоянии материала, фор-
мирующемся при термопластической обра-
ботке (особенно у титановых сплавов) или 

при термической обработке у сталей и нике-
левых сплавов; 
- размере зёрен, текстуре материала, форми-
рующихся при горячем (холодном) дефор-
мировании, а при литье дополнительно в на-
правлении кристаллической ориентации; 
- образовании технологических остаточных 
напряжений в штамповках, прокате, литье, 
при механической обработке, сборке, при 
нанесении покрытий, химическом травлении 
и т. д. 

В результате взаимодействия перечис-
ленных факторов формируются основные 
характеристики прочности и эксплуатацион-
ные свойства конструкционного материала 
(хотя влияние отдельных операций неравно-
значно), определяющие несущую способ-
ность деталей. 

Отсюда вытекает представление об 
операциях «повышенного риска», которые 
присутствуют на различных этапах техноло-
гического цикла производства деталей. При 
этом важно знать основные признаки «опас-
ной» технологической наследственности, 
которые должны контролироваться в про-
цессе производства: 
 -структурная и фазовая однородность; 
- размер зёрен или кристаллической ориен-
тации; 
- соответствие техническим условиям (ТУ) 
характеристик σ B; σ т ; σ дл; σ-1; σ N; HB;δ;  
ψ  и т.д.; 
- изменение химического состава (локальное 
или в объёме); 
- шероховатость поверхности; 
- степень и глубина наклёпа; 
- величина и знак остаточных напряжений, 
глубина их залегания и т. д. 

Следствием отклонений от заданных 
параметров является уменьшение долговеч-
ности деталей [1-5,], проявляющееся в виде: 
- разрушения (растрескивания) поверхност-
ного слоя с последующей МнЦУ;  
- снижения статической прочности (длитель-
ной, циклической долговечности – малоцик-
ловая усталость – МЦУ, или термопрочно-
сти); 
- снижения коррозионной стойкости мате-
риала и т. п. 

Тщательные комплексные исследова-
ния процесса резания показывают, что он 
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представляет собой как сложный деформа-
ционный, так и физико-химический процесс, 
протекающий в зоне образования стружки и 
на поверхностях взаимодействия инструмен-
та с деталью, включая окружающую среду. 

Процесс резания как взаимодействие 
инструмента с деталью с деформационной 
точки зрения (рис. 1) состоит из отдельных 
циклов нагружения материала в локальной 
зоне. Его можно представить следующим 
образом. В первом полуцикле 1 при взаимо-
действии  передней  кромки резца с метал-
лом реализуется «жёсткое» сжатие металла 
(εсж= сonst при σсж max> σпл , где εсж -
деформации сжатия, εпл – пластические де-
формации), а в следующем полуцикле 2, ко-
гда задняя кромка резца взаимодействует с 
металлом – разгрузка и «мягкий» полуцикл 3 
растяжения за счёт сил трения (σр = const, 
σр< σпл при наличии смазки).  

Следует отметить, что основное де-
формационное повреждение поверхностный 
слой получает в первом полуцикле нагруже-
ния, а глубина пластически деформирован-
ного слоя, где формируются растягивающие 
остаточные напряжения, может превышать 
100-150 мкм, последствия которых не могут 
быть полностью устранены последующими 
отделочными обработками. 

 
Рис.1. Схема деформирования материала в зоне пе-
редней режущей кромки резца при обработке дета-
ли:  
1– полуцикл нагружения при постоянной деформации 
ε =const; 2; 3 и 4- полуциклы нагружения при посто-
янном напряжении σ = const 
 

Вследствие интенсивности силового и 
термического (термопластического) воздей-
ствия в поверхностном слое механические 
характеристики материала изменяются как 
локально, так и по глубине слоя: уменьшает-
ся его пластичность, повышается твёрдость и 
т.д. Кроме того, при взаимодействии мате-
риала инструмента с деталью проявляются 
адгезионные и диффузионные процессы, 
приводящие к изменению химического и 
структурно-фазового состава поверхностно-
го слоя, которые отрицательно влияют на его 
прочностные свойства. 

Исследования состояния тонких слоёв 
обрабатываемого материала и режущего ин-
струмента [2] методами металлографии, ме-
таллофизики, на растровом электронном 
микроскопе и микроспектральным анализом 
химического состава и позволили выявить 
ряд дополнительных особенностей процесса 
резания. Показано, что с ростом скорости 
резания увеличивается средняя температура 
резания θср.. В частности, при лезвийной об-
работке никелевого сплава ХН51ВМТЮКФР 
инструментом с режущей пластинкой из 
твёрдого сплава ВК6М при скоростях реза-
ния от V=10 м/мин до V=45 м/мин и глубине 
резания около t = 1,0 мм и подаче s = 0,1 
мм/об значение температуры θср повысилось 
с 560°С до 950°С. На задней поверхности 
резца при низкой скорости резания наблю-
дался полный пластический контакт по пло-
щадке износа, а минимальная толщина обра-
батываемого материала, удеживаемого сила-
ми адгезии, составила 2 мкм. 

Рост скорости резания до 30 м/мин при 
θср =830°С сопровождается снижением ин-
тенсивности адгезионных явлений. При вы-
соких скоростях (45 м/мин) значение θср мо-
жет достигать 950°С, а пластический контакт 
до 30% площадки. 

Установлено, что независимо от схемы 
нагружения и скорости резания в определён-
ном диапазоне θср наблюдается зона сниже-
ния пластичности сплава. Эта зона для спла-
ва ХН51ВТЮКФР, где меняется механизм 
разрушения сплава, проявляется в интервале 
θср = 800…850°С. При θср= 500…600°С, ко-
гда материал обладает высокими характери-
стиками пластичности, деформация протека-
ет внутри зерна, составляя 68,5% общей де-
формации по сравнению с 8,5 % доли в де-
формации границ зёрен (табл. 1).  
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Таблица 1. Влияние θср на соотношение меха-
низмов деформации в деформированном жаро-
прочном никелевом сплаве ХН51ВТЮКФР [2] 

θср , 

°С 

Внутри-
зёренное 
скольже-

ние 

Межзё-
ренное 
сколь-
жение 

Вклад 
тела 

 зерна в 
общую 
дефор-
мацию 

Вклад 
границ 
зерна в 
общую 
дефор-
мацию 

% 
650 3,7 0,46 68,5 8,5 
850 0,85 5,3 12,5 78 
950 8, 2 4,7 40 57 

 
При относительно низких температу-

рах деформации в процессе обработки реза-
нием этого сплава, упрочнённого γ -фазами 
твёрдого раствора и γ′ –фазой, интерметал-
лидные фазы не являются барьерами, блоки-
рующими движение дислокаций, и интен-
сивно деформируются совместно с матрицей 
сплава. 

При температурах θср, когда материал 
имеет минимальные пластические свойства, 
основной вклад в общую деформацию вно-
сит механизм межзёренного скольжения. 
Границы зёрен оказываются менее прочны-
ми, чем матрица, которая вместе с упроч-
няющими интерметаллидными фазами более 
эффективно сопротивляется пластическому 
деформированию. Об этом свидетельствует 
невысокое искажение вида γ′ -фазы. 

При повышении скорости резания до 
V=20м/мин, когда в зоне резания температу-
ра достигает θср=750°С, возникают благо-
приятные условия в зоне контакта: высокая 
степень пластической деформации, вызван-
ная высоким уровнем контактных напряже-
ний (условия «жёсткого» нагружения при 
сжатии), способствующих росту диффузион-
ной подвижности атомов при наличии ато-
марного контакта ювенально чистых по-
верхностей, наблюдается взаимное проник-
новение легирующих элементов инструмен-
та и материала детали на глубину до 10 мкм. 

Активное влияние при этом имеют 
также градиенты химических потенциалов 
элементов, температуры, электрического по-
тенциала, давления и др. Дальнейшее повы-
шение скорости резания сопровождается 
ростом температуры и интенсификацией 
диффузионных процессов, дополнительной 
активизацией новых химических элементов. 

Глубина взаимного проникновения элемен-
тов при скорости 45 м/мин достигла 10 мкм, 
а диффузионные процессы сопровождались 
образованием новых фаз.  

Подобные процессы имеют место и при 
обработке других конструкционных мате-
риалов. Так, при обработке титанового спла-
ва ВТ9, наряду с диффузионными процесса-
ми наблюдались химические реакции с обра-
зованием интерметаллидов типа Ti2 Co, TiCo, 
TiCo2 , Co2 Al9 , Co14 Al13. 

Таким образом, приведенные данные 
показывают, что при механической обработ-
ке резанием в поверхностном слое деталей 
(особенно из жаропрочных титановых и ни-
келевых сплавов, теплопрочных коррозион-
но-стойких сталей) термопластические де-
формации сопровождаются сложными меха-
нохимическими, физико-химическими про-
цессами и полиморфными превращениями, 
которые в итоге оказывают влияние на не-
сущую способность.  

Деформационный фактор, характери-
зуемый степенью и глубиной наклёпанного 
слоя, вносит значительный вклад в формиро-
вание поверхностного слоя, который в зави-
симости от исходных свойств материала и 
режимов обработки может достигать десятки 
и сотни мкм. Отмечено, что по мере повы-
шения жаропрочности сплавов снижаются 
пластичность и коэффициент упрочнения, а 
также прочностные параметры поверхност-
ного слоя. У жаропрочных никелевых спла-
вов при высоких скоростях резания из-за 
большего процента содержания упрочняю-
щей γ'-фазы, ответственной за повышение 
температуры разупрочнения, отсутствуют 
конкурирующие процессы разупрочнения. 
При механической обработке резанием, как 
следствие силового и термического воздей-
ствия на металл в зоне резания [2;4], пласти-
ческая деформация неоднородна по поверх-
ности и затухает по глубине слоя.  

Кроме того, наблюдаются:  
- изменение размеров блоков < a >;  
- повышение плотности дислокаций ρ;  
- увеличение накопленной энергии кристалла 
< |W| >; 
- снижение пластичности δ;  
- повышение микротвёрдости H μ ;  
- изменение σдл , σ-1 и  т.д. 
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Таблица 2. Характеристики параметров поверх-
ностного  слоя сплава ВТЗ-1 и стали 15Х16К5Н2 
после протягивания и влияние их на пределы 
выносливости после протягивания [2] 

Мате-
риал 

V, 
мм/ 
мин 

Подъём 
на зуб Z,  
мм/зуб 

Ra, 
мкм 

<a>, 
Å 

<|W|> 
σ- 1, МПа 
N=107ц, 

Тисп =20оС 

ВТЗ-1 23,7 
27,3 

0,05 
0,11 

0,36 
0,36 

765 
780 

1,47 
1,48 

330 
290 

Сталь  
9,6 

17,4 
17,4 

0,02 
0,05 
0,11 

0,80 
0,72 
0,65 

624 
550 
520 

1,20 
1,20 
1,37 

210 
250 
230 

 
В качестве примера в табл. 2 приведены 

некоторые характеристики параметров по-
верхностного слоя после протягивания спла-
ва ВТЗ-1 и стали 15Х16К5Н2 и влияние их 
на пределы выносливости после протягива-
ния. Можно отметить, что изменение режи-
мов протягивания по-разному влияет на ха-
рактеристики поверхностного слоя и предел 
выносливости.  

Существенно влияние на сопротивле-
ние усталости высокопрочных конструкци-
онных материалов при умеренных и нор-
мальных температурах шероховатости по-
верхности (табл. 3), особенно при кручении.  

 
Таблица 3.  Влияние на предел выносливости σ-1 
и τ-1 различных видов механической обработки. 

Сталь 13Х11Н2В2МФ, Тисп = 20ºС  [2] 
Вид образ-

ца 

Вид  меха-
нической обра-

ботки 
Kσ Kτ 

σ-1 τ-1 

МПа 

Круглые 
стандарт-

ные 
(симметрич-
ные изгиб  
с вращени-
ем или 

кручение) 

Точение + шли-
фование + поли-
ровка, Ra = 0,63 

мкм 

1,0 1,0 520 380 

Точение Ra = 5 
мкм, Rz = 40 мкм 1,93 2,1 270 180 

Точение + шли-
фование Ra 
=1,25мкм 

Rz = 40 мкм 

1,73 1,8 300 210 

Образцы, 
вырезанные 
из вала с 
сохранени-
ем поверх-
ности и 

концентра-
тора на-
пряжений 
(симмет-
ричн. пл. 
изгиб или 
симмет-
ричное 

кручение) 

Точение + шли-
фование + поли-
ровка, Ra = 0,63 

мкм 

1,53 1,5 340 255 

Точение + 
шлифование + 
полировка + 
ППД микро-

шариками, Ra= 
= 0,63 мкм 

1,16 1,19 450 320 

Кроме того, при одних и тех же пара-
метрах обработки поверхности у образцов, 
вырезанных из детали, значения пределов 
выносливости (σ-1  и τ-1) ниже, чем для стан-
дартных образцов. 

Поверхностный слой детали, являясь 
носителем технологической наследственно-
сти, характеризуется рассмотренными выше 
параметрами, а их влияние на несущую спо-
собность взаимосвязано. Поэтому задача 
технолога состоит в том, чтобы уменьшить 
отрицательные последствия такого воздейст-
вия на материал детали, т.е. нейтрализовать 
влияние отрицательной технологической на-
следственности на эксплуатационные харак-
теристики материала.  

Показано, что сжимающие остаточные 
напряжения всегда способствуют повыше-
нию предела выносливости, но положитель-
ное их влияние значительно меньше, чем от-
рицательное влияние растягивающих оста-
точных напряжений (рис. 2).  

 
Рис.2. Зависимость относительной величины предела 
выносливости от отношения величины остаточных 

напряжений к условному пределу текучести 
σотн = σост / σ0,2 

 
Связь между относительной величиной 

предела выносливости и относительной ве-
личиной остаточных напряжений можно 
представить в виде функции [2] 

(σ-1)отн n + (σост)отн n = 1, 
где σ а - относительная величина предела 
выносливости (σ-1)отн; 

(σост)отн -относительная величина оста-
точных напряжений.  
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Интенсивность процессов разупрочне-
ния и перераспределения остаточных напря-
жений зависит от температуры, уровня дей-
ствующих напряжений и от исходного со-
стояния поверхностного слоя. С повышени-
ем температуры эксплуатации роль остаточ-
ных напряжений уменьшается вследствие их 
релаксации, а роль шероховатости поверхно-
сти увеличивается. 

При рабочих температурах Tэ, состав-
ляющих Tэ< 0,7Tст, т. е. температуры старе-
ния, влиянием пластического деформирова-
ния на длительную прочность можно пре-
небречь. Однако при температурах T э>0,7 Tст 
в сплавах наблюдаются процессы возврата и 
рекристаллизации, сопровождающиеся ин-
тенсивным окислением поверхности, вы-
званным повышением диффузионной актив-
ности атомов легирующих элементов. В ре-
зультате ослабляются границы зерен, по ко-
торым развиваются микротрещины, перехо-
дящие в очаги усталостных разрушений. 

Особые требования к технологии  
изготовления деталей  
из титановых сплавов 

Опыт применения титановых сплавов 
показывает, что конструкционная прочность 
деталей из титановых сплавов определяется 
рядом технологических факторов: 
− термические и деформационные режимы 
термопластической обработки, формирую-
щие макро- и микроструктуру сплава, а так-
же основные характеристики прочности и 
пластичности материала заготовок или по-
луфабрикатов;- наличие металлургических 
дефектов и вредных газовых примесей; 
- механическая обработка, формирующая 
свойства поверхностного слоя детали и 
влияющая на прочность при статическом, 
циклическом и вибрационном нагружениях; 
- электронно-лучевая сварка при изготовле-
нии, например, роторов с последующей их 
термообработкой и др. 

Титановые сплавы чувствительны к 
особенностям конструктивных решений при 
проектировании деталей из них, а также к 
условиям эксплуатации деталей. Кроме того, 
для них большую роль играет тщательность 
соблюдения режимов на предварительных 
операциях, а не только на заключительных 
при отделочных обработках. На это указыва-

ет и хорошая корреляционная связь [2,5] ме-
жду величиной предела выносливости σ-1  и 
показателем m кривой усталости: чем выше 
значение m, тем совершеннее технологиче-
ский процесс и выше предел выносливости. 

Разработчики ДЛА предъявляют ряд 
требований: 
- к стабилизации прочностных свойств по-
луфабрикатов из титановых сплавов [2]; 
- к обеспечению специальных свойств спла-
вов [1,2]; 
- к введению нормированных значений для 
характеристик трещиностойкости сплавов 
или критериев, выявляющих связь между 
характеристиками пластичности и трещино-
стойкости [5]. 

В отличие от сталей, структура и свой-
ства которых формируются при термообра-
ботке (закалка с последующим отпуском), 
изменить структурное состояние титановых 
сплавов можно только совмещением терми-
ческой обработки с объемной деформацией 
(ТМО) в узком температурном интервале, 
определяемом температурой полиморфного 
(фазового) превращения Тпп, которая инди-
видуальна для каждой заготовки и зависит 
от содержания в ней кислорода. 

Именно проявлением такой локальной 
ТМО может быть объяснено резкое сниже-
ние предела выносливости титановых спла-
вов при нарушении режимов обработки на 
предварительных операциях [1,2] и при ско-
ростном протягивании пазов или шлиц в 
дисках компрессоров, а также большой раз-
брос результатов при испытаниях на МнЦУ. 

Учет Тпп особенно важен при ВТМО и 
при ТМО. Например, Тпп для сплава ВТ3-1 
при номинальном режиме нагрева под штам-
повку при 930°С фактически может изме-
няться от плавки к плавке в пределах 
930…1020°С. Потому незнание Тпп для кон-
кретной заготовки приведёт к большой не-
однородности свойств в штамповке: диапа-
зон значений  предела  прочности составит 
σB = 1200…1500 МПа.  

Пластичность вместо δ > 10 % по ТУ 
может быть δ < 6 %, т.е. повысится склон-
ность сплава к хрупкому разрушению. В 
структуре сплава может наблюдаться мелко-
дисперсная α-фаза, обусловленная деформа-
ционным наклёпом. 
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Кроме МнЦУ, параметрами, реаги-
рующими на отклонение характеристик 
прочности, являются Kст и малоцикловая ус-
талость σN, определяемая по результатам ис-
пытаний  образцов  с  концентраторами (ασ = 
3,5…4) напряжений. 

Применение лопаток с заданной КГО 
позволяет повысить эксплуатационную тем-
пературу и ресурс лопаток ГТД, однако при 
умеренных температурах в профильной и 
замковой части лопаток возможны смешан-
ные разрушения. 

В начальной стадии они подобны раз-
рушениям поликристаллических лопаток, но 
достигнув плоскости скольжения, трещина 
может изменить скорость и направления раз-
вития, быстро распространяясь по несколь-
ким плоскостям скольжения, что является 
следствием проявления высокой анизотро-
пии свойств сплава в зонах детали, где обра-
зуются очаги разрушений: на внутренней по-
верхности лопаток, имеющей большой гра-
диент температуры (в перфорационных от-
верстиях), от дефектов литья, скопления 
карбидов и т. п.  

Проявляется провоцирующая роль 
фреттинга, который обычно для лопаток 
турбин с равноосной структурой, по сравне-
нию с деталями компрессора, был и сейчас 
находится вне поля зрения разработчиков. 
Требования к конструкции лопатки НК: 

- в профильной части, где необходимы мак-
симальные свойства МОНО сплава, не до-
пустимы резкие изменения формы, в том 
числе наличие бандажной полки; 
- конструкция лопатки в профильной части 
после литья не должна подвергаться механи-
ческой доработке, особенно в зонах, где ра-
бочие температуры превышают 800°С ; 
- традиционные щели на выходной кромке 
для выпуска охлаждающего воздуха следует 
заменять отверстиями; 
- без специальной проработки конструкции, 
включая экспериментальные и расчётные 
исследования, замена материала лопатки из 
равноосного сплава на МОНО не допустима. 

Требования к отливкам лопаток. При 
литье лопаток с заданной кристаллографиче-
ской ориентацией необходимо: 
- регламентировать отклонение величины 
угла γ КГО [001] от продольной оси OZ ло-

патки, которая должна находиться в преде-
лах γ ≤ 10º, что гарантирует минимальные 
разбросы действующих на лопатку напряже-
ний; 
- применять специальные затравки (кристал-
лы с заданной КГО), что позволяет стабили-
зировать значения угла γ и снизить разброс 
собственных частот колебаний лопаток; 
- проектировать отливки лопаток так, чтобы 
в критических зонах профильной части не 
требовалась обрезка литниковой системы и 
последующая механическая обработка; 
- избегать в отливках технологических при-
ливов, а при их наличии они должны уда-
ляться бездеформационным методом – элек-
трохимическим; 
- не допускать обработку ГИП лопаток и от-
ливки с пластически деформированным или 
рекристаллизованным слоем в профильной 
части.  

Требования к обработке поверхности 
лопаток НК. Обычная механическая обра-
ботка профильной части лопаток сопровож-
дается пластической деформацией, поэтому 
на профильной части лопатки с монострук-
турой нельзя допускать пластическую де-
формацию, которая при эксплуатационной 
температуре будет вызывать рекристаллиза-
цию, т.е. деградацию свойств материала по 
параметрам жаропрочности и длительной 
прочности. 

Лопатка в зонах с рабочей температу-
рой ≤ 800°С (удлинительной ножки и хво-
стовика) должна иметь защитный (модифи-
цированный) слой с равноосной структурой, 
препятствующий разрушениям сколом и 
фреттинг-усталости. 

Подготовка поверхности профильной 
части лопатки к нанесению жаростойкого 
или теплозащитного покрытия не должна 
приводить к образованию рекристаллизо-
ванного слоя  [5]. 
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Для эффективного анализа результатов стендовых и летных испытаний ЖРД с вытеснительной системой 

подачи топлива необходимо иметь методику оценки движения газожидкостной смеси по магистралям двигате-
ля. С этой целью подвергались анализу статические и динамические давления, величины виброускорений в ха-
рактерных точках магистралей при проливках водой на специальной экспериментальной установке. В качестве 
«эталонного» метода использованы наблюдения при помощи высокоскоростной видеокамеры. 

 
Вдув гелия, газожидкостная смесь, испытания ЖРД.  

 
Наличие свободного гелия в компонен-

тах топлива на входе в ЖРД оказывает суще-
ственное влияние на его рабочие характери-
стики. Для ЖРД с вытеснительной системой 
подачи топлива присутствие в топливных 
баках свободного газа наддува является до-
пустимым явлением. До воспламенения в 
камере тяги нет, поэтому в период запуска 
двигателя (от момента открытия подбаковых 
клапанов до воспламенения) свободный газ 
может проникнуть в топливные магистрали в 
виде большого одиночного пузыря или серии 
более мелких пузырей. Продолжительность 
такого состояния составляет ≈0,5…1с. Сво-
бодный газ может проникнуть в огневое про-
странство камеры и при останове, например 
при выработке компонента в одном из баков 
и разрушении мембраны, либо при исполь-
зовании баков без разделительной мембра-
ны. Наличие свободного газа в компонентах 
топлива приводит к возникновению двух-
фазного газожидкостного потока и измене-
нию гидравлических характеристик системы 
и рабочих процессов.  

Для проведения исследований влияния  
свободного гелия в топливе на рабочие ха-
рактеристики ЖРД необходимо разработать 
и изготовить экспериментальную установку 
для создания методики оценки движения 
свободного газа по топливным магистралям 
двигателя. Методика должна быть основана 
на анализе результатов измерений датчика-
ми, которые широко применяются при огне-
вых испытаниях ЖРД, что позволит исполь-
зовать данную методику при стендовых и 

летных испытаниях ЖРД. С этой целью была 
разработана экспериментальная установка 
(рис. 1), в которой статические давления за-
мерялись датчиками типа МД и АИР, пуль-
сации давления – датчиками ЛХ611, а виб-
рации - акселерометрами типа АВС-134-02.  
Установка позволяет различным образом 
осуществлять вдув свободного газа: с разры-
вом и без разрыва потока жидкости, при за-
пуске или на установившемся режиме. В ка-
честве свободного газа использовался натур-
ный газ – гелий, модельная жидкость – вода. 
Применение воды позволило существенно 
упростить отработку методики, кроме того, 
появилась возможность ввести в состав экс-
периментальной установки устройство с 
прозрачным участком магистрали и приме-
нить при исследовании в качестве «эталон-
ного» метода видеонаблюдение при помощи 
высокоскоростной видеокамеры. Опираясь 
на показания видеонаблюдений, проверялись 
другие  методы оценки, основанные на ана-
лизе показаний датчиков статических и ди-
намических давлений и вибраций. 

При испытаниях исследовался вдув ге-
лия объемом от 600 нсм3 до 5000 нсм3 в по-
ток воды  с  расходом 0,35 л/с  и  скоростью 
4 м/с. Время вдува составляло от 0,67с до 1с. 
Видеонаблюдения показали, что скорость 
движения пузырей практически равна скоро-
сти жидкости. Визуально разницы в характе-
ре и скорости движения пузырей для  гори-
зонтально и вертикально расположенных 
трубопроводов не выявлено.  
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Рис. 1. Принципиальная схема экспериментальной установки 

 
В процессе  движения гелиевого пузыря 

в гидравлических магистралях происходит 
его разрушение-дробление в турбулентном 
потоке жидкости. Наличие в трактах слож-
ных гидравлических сопротивлений, таких 
как клапаны, фильтры, гофрированные ме-
таллорукава и другие внезапные сужения-
расширения потока, охлаждающие каналы 
камеры, способствует процессам разруше-
ния-дробления пузыря. 

Видеонаблюдения показали, что газо-
вый пузырь при прохождении участка маги-
страли длиной ≈0,62 м существенно меняет 
свою начальную конфигурацию, а продол-
жительность прохождения гелиевых пузырей 
значительно превышает расчетные значения. 
При этом можно разделить получившуюся 
газожидкостную смесь на два участка. Пер-
вый участок – сильно концентрированная 
газожидкостная смесь (практически цельный 
пузырь), второй – слабо концентрированная 
газожидкостная смесь, представляющая со-
бой поток отдельных пузырей («хвост» пу-
зыря). Критерий разделения газожидкостной 
смеси на пузырь и «хвост» условный – как 

только смесь начинает представлять собой 
совокупность отдельных, отчетливо разли-
чаемых визуально  пузырьков, то это и есть 
«хвост». Характер течения газожидкостной 
смеси для объема гелия (600….800)нсм3 пу-
зырьковый. При увеличении объема до 2500 
нсм3 и выше характер течения несколько из-
меняется: в начальный период наблюдается 
дисперсно-кольцевой характер, а для «хво-
ста» остается пузырьковый (рис. 2). Объем-
ное газосодержание в «хвосте» пузыря, рас-
считанное по результатам расшифровки ви-
деозаписи, составляет до 1%, среднее объем-
ное газосодержание при прохождении ос-
новного пузыря составляет от 25% до 50%. 

Наряду с видеонаблюдением проводил-
ся анализ статических давлений, пульсаций 
давлений и вибраций трубопровода при про-
хождении газовых пузырей, анализ замерен-
ных параметров показал, что временной уча-
сток прохождения гелия вблизи соответст-
вующих датчиков можно также разделить на 
два характерных участка: сильно концентри-
рованная и слабо концентрированная газо-
жидкостная смесь. 
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Фронт пузыря 

 
Дисперсно-кольцевой режим течения пузырей 

 
Пузырьковый режим течения в  «хвосте» пузыря  

 
Рис. 2. Режимы течения при вдуве 2500 нсм3 гелия 

 
Анализ статических давлений прово-

дился для различных участков магистрали по 
величине коэффициента гидравлического 
сопротивления, отнесенного к входному рас-
ходу воды. Графики изменения коэффициен-

та гидравлического сопротивления для раз-
личных видов испытаний приведены на рис. 
3 и 4.  
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Рис. 3. Изменение  гидравлического коэффициента при вдуве гелия с разрывом потока на режиме 
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Рис. 4. Изменение  гидравлического коэффициента при вдуве гелия без разрыва потока на режиме 

 
Анализ этих зависимостей показывает, 

что наличие пузырей гелия в потоке воды 
приводит к заметному изменению величины 
коэффициента гидравлического сопротивле-
ния магистралей. Однако зависимость гид-
равлического коэффициента на участке вду-
ва показывает только качественную картину 
течения, количественная оценка объема 
вдуваемого гелия и времени прохождения 
газожидкостной смеси через контрольные 
точки затруднена и имеет высокую погреш-
ность определения. Возможно, что характер 
поведения статических давлений топливных 
магистралей обусловлен в основном осо-
бенностями, связанными с режимом истече-
ния газожидкостной смеси переменной кон-
центрации через сосредоточенное сопротив-
ление (жиклер ЖК), имитирующее в составе 
экспериментальной установки гидравличе-
ское сопротивление двигателя. 

Анализ результатов измерений и обра-
ботки пульсаций давления показал, что по-
явление большого количества газа в потоке 
жидкости, в зоне чувствительного элемента 
датчика приводит к значительному умень-
шению амплитуды сигнала по всем спек-
тральным составляющим, вплоть до полного 
его исчезновения (рис. 5). После прохожде-
ния пузыря вновь появляется сигнал от дат-
чика. Амплитудно-частотный спектр его че-
рез определенный промежуток времени вос-

станавливается до прежних значений как по 
амплитуде, так и по частоте. Промежуток 
времени между исчезновением (уменьшени-
ем) сигнала и полным его восстановлением 
соответствует длительности существования 
газовых пузырей в потоке жидкости в месте 
установки датчика. 

«Хвост» пузыря вначале представляет 
собой газожидкостную смесь с достаточно 
крупными пузырьками газа, естественный 
процесс дробления которых вызывает резкое 
увеличение амплитуд в спектре сигнала в 
области частот 100÷350Гц. Далее пузырьки 
газа постепенно уменьшаются в размере, ко-
личество их увеличивается и спектр частот 
уходит в высокочастотную область. 

Исследования проводились на двух 
экспериментальных установках, которые 
различались ориентацией замерного коллек-
тора и прозрачного участка магистрали. При 
горизонтальном расположении - датчик 
пульсации давления был расположен сверху 
над замерным коллектором, при этом чувст-
вительный элемент датчика контактировал с 
газовой подушкой в небольшой непроточной 
полости. При вертикальном расположении 
датчик пульсаций давления был расположен 
сбоку трубопровода, в этом случае чувстви-
тельный элемент датчика контактировал с 
газожидкостной смесью по-разному, в зави-
симости от содержания гелия в ней. 
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При горизонтальном расположении за-
мерного коллектора с датчиком пульсации 
давления, расположенным сверху, зарегист-

рированный сигнал нагляднее описывает ха-
рактер прохождения газожидкостной смеси. 
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Рис. 5. Суммарные сигналы пульсаций давления жидкости (ПДВПРН) и виброперегрузок трубопровода 

(ВТрПРН-1, 2), и команда на вдув гелия в тракт (Iэпк). Объем вдуваемого гелия 2500 нсм3 
 

Суммарный сигнал датчиков вибраций 
в радиальном и осевом направлении, уста-
новленных в замерном коллекторе, позволя-
ет приближенно определить временной 
промежуток при прохождении пузыря и в 
некоторых случаях качественно «хвост» пу-
зыря. Ориентация замерного коллектора 
(горизонтальное или вертикальное положе-
ние), жесткость закрепления трубопроводов 

к силовой конструкции оказывает сущест-
венное влияние на величину и характер за-
меренных вибраций (рис. 6). Кроме того, на 
величину вибраций существенное влияние 
оказывает процесс прохождения газожидко-
стной смеси через сосредоточенное гидрав-
лическое сопротивление (жиклер ЖК, см. 
рис. 1), установленное за прозрачной труб-
кой.
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Рис. 6. Влияние ориентации замерного коллектора на  характер вибраций 
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Измерения вибраций проводились в 
том же диапазоне частот (от 1 Гц до 20 кГц), 
что и для пульсаций давления жидкости 
внутри коллектора. Характер изменения 
суммарных сигналов, измеренных виброак-
селерометрами на поверхности замерного 
коллектора и датчиками пульсаций давления 
жидкости внутри коллектора, в первом при-
ближении идентичен. Однако амплитудно-
частотные спектры обоих, в общем-то раз-
ных физических процессов, имеют между 
собой и определенные различия. Так, пуль-
сации давления жидкости внутри коллекто-
ра имеют спектры сигналов с преобладаю-
щими амплитудами в диапазоне частот от 
десятков Гц  до 5-7 кГц. А вибрации  кол-
лектора наиболее сильно проявляются в 
диапазоне частот от 5 кГц и выше. Кроме 
того, из-за низких амплитуд вибраций в мес-
те установки виброакселерометров и недос-
таточной для этих измерений чувствитель-
ностью виброакселерометров, трудно полу-
чить приемлемое отношение сигнал/шум. 
По этой причине, при измерении вибраций в 
спектре зарегистрированных сигналов на 
частотах вплоть до 3-4 кГц преобладают в 
основном шумы, что значительно затрудня-
ет анализ. Ввиду того, что измерения, полу-
ченные датчиками пульсаций давления, 
наиболее полно отражают физические про-
цессы, происходящие в коллекторе при 
движении жидкости, они были взяты как 
основные для последующего анализа. Изме-
рения вибраций, как не имеющие в основе 
своей отображение физического состояния 
среды внутри трубопровода, принимались 
факультативными для получения дополни-
тельной информации. 

Для интерпретации результатов изме-
рений пульсаций давлений и вибраций ис-
пользованы видеозаписи течения двухфаз-
ного потока в прозрачном участке  магист-

рали, расположенном вблизи замерного кол-
лектора. Видеонаблюдение позволило четко 
определить время прохождения газа через 
прозрачный участок и оценить его объем. 
Сопоставление этих данных с результатами 
спектрального анализа пульсаций давления 
и вибраций позволило установить связь ме-
жду изменениями спектрального состава 
пульсаций давления  и  фазами движения 
жидкости с газом, описанными выше. 

Анализ сигналов показал, что прохож-
дение газовых включений или газожидкост-
ной смеси мимо датчиков приводит к суще-
ственным изменениям их спектров.   

На рис. 7 и 8 приведены трехмерные 
спектрограммы пульсаций давления жидко-
сти и виброперегрузок замерного коллекто-
ра, на которых отчетливо виден момент про-
хождения газового пузыря или смеси воды с 
газовыми пузырями через замерный коллек-
тор, где установлены рассматриваемые дат-
чики. Наиболее информативными оказались 
пульсации давления, по спектрограммам ко-
торых видны все стадии прохождения газа 
через замерный коллектор. 

Объем гелия определялся следующим 
образом. Перед началом проливочных испы-
таний была проведена калибровка системы 
вдува, на основании которой получены зави-
симости вдутого объема гелия от входного 
давления гелия, от величины противодавле-
ния, а также от временных характеристик 
клапанов системы вдува гелия. На основа-
нии этих зависимостей для каждого испыта-
ния определялся суммарный объем гелия, 
вдутого в тракт экспериментальной установ-
ки. Затем, так как «хвост» пузыря опреде-
лялся как совокупность отдельных, отчетли-
во расположенных пузырей, производился 
расчет объема гелия ручным способом по 
видеозаписям.   
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Рис. 7. Трехмерная спектрограмма пульсации давления воды в момент прохождения пузырей гелия.  

Испытание  без разрыва потока, объем вдуваемого гелия 2500 нсм3 
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Рис. 8. Трехмерная спектрограмма вибраций трубопровода в момент прохождения пузырей гелия.  

Испытание  без разрыва потока, объем вдуваемого гелия 2500 нсм3 
 

Наилучшее соответствие результатам 
видеонаблюдений, принятым как «эталон-
ный» метод, показал метод обработки пока-
заний датчиков пульсаций давлений. На-
блюдаемое некоторое опережение начала 
движения пузырей гелия, определенное 

этим методом  относительно видеонаблюде-
ний, вызвано местом расположения датчи-
ков ЛХ611 относительно места визуального 
наблюдения. От датчика пульсаций газо-
жидкостный поток движется до прозрачного 
участка трубопровода 0,15 с. Анализ вре-



Авиационная и ракетно-космическая техника 
 

 100

менных характеристик прохождения гелие-
вого пузыря по магистралям эксперимен-
тальных установок, выполненный различ-
ными способами, показывает некоторое не-
соответствие продолжительности участков 
цельного пузыря и «хвоста». Это допустимо, 
потому что  критерии для разделения потока 
газожидкостной смеси на «пузырь» и 
«хвост» при оценке видеонаблюдений, виб-
раций, статических давлений (гидравличе-

ский коэффициент) и пульсаций давления 
выбраны независимо друг от друга (рис 9). 
При этом, конечно же, концентрация гелия в 
потоке газожидкостной эмульсии на услов-
ной границе «пузыря» и «хвоста» при оценке 
видеоматериалов, вибраций, пульсаций и 
статических давлений будет различной, со-
ответственно и временные характеристики 
будут несколько различными.

 

 
Рис. 9. Гистограммы времен прохождения гелия 

 
Анализ пульсаций давлений в жидко-

стном тракте оказался самым информатив-
ным для определения временных характери-
стик прохождения газожидкостной смеси. 
Полученная общая картина зависит от мно-
гих факторов, например, ориентации замер-
ного коллектора, наличия газовой подушки 
на чувствительном элементе датчика пуль-
саций и др. Однако всегда при анализе мож-
но выделить характерные особенности ам-
плитудно-частотных характеристик, кото-
рые позволят определить временной участок 
прохождения пузыря и «хвоста». Результаты 
анализа пульсаций давления могут быть ис-
пользованы при проведении огневых испы-
таний. Недостатком предложенного анализа 
пульсаций является трудность определения 

количественных характеристик, например 
объемного газосодержания газожидкостной 
смеси переменной концентрации. Однако 
разработанная методика позволяет одно-
значно выявить появление в жидкостных 
трактах двухфазных потоков и определить 
режимы течения газожидкостных смесей. 

Разработанная методика была опро-
бована при проведении огневых испытаний 
ЖРД  тягой 250 кг. С помощью обработан-
ных замеров пульсаций давления и вибраций 
трубопроводов, установленных в различных 
точках топливных магистралей, было под-
тверждено наличие вынужденного двухфаз-
ного потока и объяснены особенности рабо-
чих процессов в камере ЖРД при наличии в 
одном из компонентов топлива гелия.
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For the effective analysis of the LRE with expulsion propellant supply bench and flight tests results, the gas-

liquid mixture flow in engine pipelines estimation technique should be used. For this purpose, static and dynamic pres-
sures, vibration accelerations in distinguished points of pipelines at water flow tests on special experimental installation 
have been analyzed. Observations by a high-speed videocamera were used as a "reference" method.  

 
Helium injection, gas-liquid mixture, LRE tests. 
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РАСЧЁТ ХАРАКТЕРИСТКИ РАБОЧЕГО КОЛЕСА В ДВУХМЕРНОЙ ПОСТАНОВКЕ 
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Разработана и реализована в системе имитационного моделирования COMPRESSOR_2D методика реше-

ния прямой задачи в двухмерной постановке для осевого компрессора. Проведено исследование адекватности 
предложенного комплексного критерия возникновения срывных зон. 

 
Осевой компрессор, имитационное моделирование, характеристика компрессора, граница устойчивой 

работы, углы атаки и отставания. 
 
Рабочий процесс компрессора – слож-

ное пространственное явление, протекающее 
в вязком нестационарном потоке.  

Модельная поверхность течения в 
межлопаточном канале представляет собой 
плоскую (или двухмерную) решетку. Подоб-
ные решетки широко исследованы экспери-
ментально и теоретически. Для двухмерной 
поверхности в определенном положении по 
высоте лопаточного венца угол выхода пото-
ка и степень повышения давления определя-
ются не только параметрами данного сече-
ния, но зависят от всего течения в венце. В 
какой-то степени на характеристики течения 
оказывают влияние соседние лопаточные 
венцы.  

Таким образом, рабочий процесс в 
межлопаточном канале определяется углом 
поворота и потерями полного давления на 
различном уровне по высоте лопаточного 
венца. Потери полного давления выступают 
функцией параметров геометрии лопаточно-
го венца, числа Маха на входе в межлопа-
точный канал, коэффициента диффузорно-
сти, радиального положения в лопаточном 
венце и осевого положения лопаточного 
венца. Угол поворота потока в межлопаточ-
ном канале является функцией параметров 
геометрии лопаточного венца, числа Маха на 
входе в межлопаточный канал, радиального 
положения в лопаточном венце [1]. 

Наиболее важным этапом проектиро-
вания компрессора в газодинамическом ас-
пекте является определение допустимой аэ-
родинамической нагрузки профилей. Это 
было отмечено на ранней стадии развития 
методов проектирования компрессоров, в 

работах  A.R. Howell, которые до настоящего 
времени используются при проектировании 
компрессоров в промышленности.  

Наиболее важным критерием оценки 
аэродинамической нагрузки решеток являет-
ся коэффициент или степень диффузорности 
(diffusion factor), предложенный впервые в 
работах S. Lieblein. Согласно Lieblein аэро-
динамическая нагруженность межлопаточ-
ной решетки определяется распределением 
давления по профилю лопатки и его влияни-
ем на отрыв потока. В дозвуковой области 
режимов работы основным фактором, 
влияющим на отрыв пограничного слоя, яв-
ляется градиент давления на профиле лопат-
ки. Более удобным для использования по 
сравнению с распределением давления явля-
ется распределение скоростей по профилю 
лопатки. Распределение скоростей по спинке 
лопатки является основанием для определе-
ния потерь в межлопаточном канале и огра-
ничения аэродинамической нагруженности 
лопаточного венца. 

При исследовании рабочего процесса в 
межлопаточном канале на бессрывных ре-
жимах потери полного давления напрямую 
связаны с толщиной потери импульса в аэ-
родинамическом следе за профилем.   

В наиболее простой форме степень 
диффузорности определяется для ротора в 
следующей форме:  

,
2

max

w
wDR =

          
где maxw  - максимальная местная скорость на 
спинке лопатки; 2w - среднее значение ско-
рости на выходе из межлопаточного канала.
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Альтернативные выражения для вы-
числения степени диффузорности были 
предложены Koch&Smith: 
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Koch&Smith описали способ учета в 
выражении коэффициента диффузорности 
влияния сужения струйки тока (которое со-
ответствует отношению осевых плотностей 
тока), а также изменения радиуса струйки 
тока между входом и выходом.  

Густота решетки присутствует во вто-
ром члене уравнения, поскольку сила от гра-
диента давления поперек канала зависит от 
центростремительного ускорения поворачи-
вающегося потока. При уменьшении густоты 
решетки разность давлений поперек профи-
лей возрастает.  

Скорости, приведённые в формулах, 
представлены на треугольниках скоростей 
(рис. 1). 

 

 
Рис. 1. Треугольник скоростей и решётка профилей 

рабочего колеса (ротора) 
 
Существует и альтернативный подход 

к определению коэффициента диффузорно-
сти – так называемый модифицированный 
коэффициент диффузорности (mofified diffu-
sion factor), предложенный Schoibeiri [2]. 
Модифицированный коэффициент диффу-
зорности позволяет учесть изменение осевой 
плотности тока в лопаточном венце (за счет 
изменения осевой скорости потока), измене-
ние окружной скорости в лопаточном венце 
(за счет изменения радиуса струйки тока), 
влияние сжимаемости потока в межлопаточ-
ном канале (изменение чисел Маха и образо-

вание местных сверхзвуковых областей по-
тока на спинке профиля). 

Потери полного давления в лопаточном 
венце на произвольном радиусе по высоте 
лопатки определяются коэффициентом гид-
равлических потерь.  

Коэффициенты гидравлических потерь 
для ротора и статора вычисляются следую-
щим образом: 
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В упрощённой трактовке полные поте-
ри складываются из профильных и волновых 
потерь. Зависимость профильных потерь от 
коэффициента диффузорности и относитель-

ной высоты лопатки ⎟⎟
⎠

⎞
⎜⎜
⎝

⎛
−

−
=

ВТК

К

rr
rr

H j
r  приве-

дена на рис. 2.  В литературе [2] аналогичная 
зависимость указывается для определения 
полного коэффициента потерь, однако дан-
ное утверждение может быть справедливо 
лишь для дозвуковых режимов работы лопа-
точного венца. 

Рис. 2. Распределение коэффициента профильных 
потерь по высоте пера лопатки в зависимости от 

коэффициента диффузорности (ротор) 
 

Профильные потери в лопаточном вен-
це складываются из потерь на трение и вих-
реобразование в пограничном слое, а также 
кромочных потерь. Потери на трение и вих-
реобразование связаны с режимом погра-
ничного слоя и его условными толщинами 
(толщина вытеснения,  потери импульса и 
энергии). Кромочные потери связаны с взаи-
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модействием потоков, сходящих со спинки и 
корытца лопатки, образованием вихревой 
структуры течения за профилем. 

Резкий рост коэффициента потерь пол-
ного давления при значительном повышении 
коэффициента диффузорности (как правило, 
более 0,5-0,6) сопровождается отрывом по-
граничного слоя со спинки лопатки в связи 
со значительным повышением толщины по-
тери импульса. Отличное от нуля значение 
коэффициента потерь давления при нулевом 
значении коэффициента диффузорности оп-
ределяется вязкостным трением (наличием 
касательных напряжений в потоке) и в 
меньшей степени ненулевой толщиной вы-
ходной кромки лопатки.  

Основными факторами, влияющими на 
профильные потери в лопаточном венце, яв-
ляются: угол поворота потока в межлопаточ-
ном канале; диффузорность межлопаточного 
канала; толщина выходной кромки профиля; 
шероховатость поверхности профиля; режим 
течения, определяемый числом Рейнольдса 

(Re). Разработка критерия  
σ

βξ
2

2sin)S(pR , 

учитывающего угол выхода потока и густоту 
решетки в зависимости от коэффициента 
диффузорности, определяющего нагружен-
ность лопаточного венца и режим течения в 
межлопаточном канале, позволила обобщить 
результаты обширных экспериментальных 
исследований по определению профильных 
потерь давления в лопаточном венце.  

Для ротора и статора предложена сле-
дующая аппроксимирующая зависимость 
вида:  

R
DdcDb)S(pR Dfea

sin
RR ⋅++= ⋅++⋅ 2

2
2

σ
βξ

. 

Кроме профильных потерь в лопаточ-
ном венце имеются волновые потери. Вол-
новые потери возникают при наличии около-
звуковых и сверхзвуковых областей течения 
в межлопаточном канале. На рис. 3 приведе-
на зависимость коэффициента волновых по-
терь от числа Маха на входе в решётку. 

В качестве граничного значения для 
определения волновых потерь в решетке 
принято значение 8.01 >wM  ( 8.02 >cM ). 
Рассмотрение волновых потерь при дозву-
ковой скорости потока на входе в 
межлопаточный канал связано с образова-

нием сверхзвуковой области течения на 
спинке профиля, что приводит к образова-
нию скачков уплотнения, вызывающих 
потери давления. 

 

 
Рис. 3. Зависимость коэффициента волновых потерь 

от числа Маха на входе в решётку 

Взаимодействие скачков уплотнения с 
пограничным слоем является существенным 
фактором, приводящим к отрыву 
пограничного слоя, что является 
дополнительным источником потерь 
давления. Авторами предложена следующая 
аппроксимирующая зависимость для коэф-
фициента волновых потерь для ротора и ста-
тора: 
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Для статора разработана зависимость, 

аналогичная с заменой 1wM на 2cM . 
Для определения суммарных потерь 

полного давления в лопаточном венце 
предлагается гипотеза алгебраического 
сложения коэффициентов гидравлического 
сопротивления. В общем случае 
коэффициент суммарных потерь полного 
давления вычисляется следующим образом: 

pst ξξξ += . 

Для решения прямой задачи для осево-
го компрессора  в двухмерной постановке 
авторами разработан алгоритм, реализован-
ный в СИМ COMPRESSOR_2D.  
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Для определения радиального распре-
деления параметров за лопаточным венцом 
поток на входе разбивается на совокупность 
струек тока. Прямая задача решается инди-
видуально для каждой струйки тока с воз-
можностью определения среднеинтеграль-
ных сосредоточенных параметров потока за 
лопаточным венцом. Отличительной особен-
ностью разработанной системы моделирова-
ния является возможность разбиения потока 
на произвольное количество струек тока в 
различных каскадах и группах ступеней 
компрессора. Решение прямой задачи для 
индивидуальной струйки тока носит итера-
ционный характер в связи с взаимным влия-
нием параметров на выходе из межлопаточ-
ного канала и потерями полного давления в 
межлопаточном канале. Критерием сходимо-
сти решения является обеспечение баланса 
расходов воздуха на входе в лопаточный ве-
нец и на выходе из лопаточного венца.   

Для верификации разработанной мето-
дики была выбрана аэродинамически высо-
конагруженная ступень компрессора, типич-
ная для первой ступени многоступенчатого 
вентилятора двухконтурного турбореактив-
ного двигателя с низкой степенью двухкон-
турности [3]. Основные параметры ступени в 
проектной точке приведены в табл. 1.  

 
Таблица 1. Основные параметры ступени 

Параметр Значение 
кг/с ,ВG  84,867 

об/мин ,n  11110 
*
РКπ  2,000 
*
РКη  0,887 
*
СТπ  1,936 
*
СТη  0,842 

 
К особенностям ступени можно отне-

сти отсутствие входного направляющего ап-
парата, сверхзвуковую скорость потока в от-
носительном движении на входе в рабочее 
колесо по всей высоте пера лопатки, а также 
конструкцию направляющего аппарата, 
обеспечивающего осевой выход потока. На 
рис. 4 приведена характеристика рабочего 
колеса с положением расчетных точек. На 
рис. 5  приведена структурная схема рабоче-

го колеса при работе в СИМ 
COMPRESSOR_2D [4].  

 
Рис. 4. Характеристика рабочего колеса 

 

 
Рис. 5. Структурная схема РК 

 
Из особенностей системы моделирова-

ния COMPRESSOR_2D можно отметить 
возможность задания различных типов аэро-
динамического профиля, возможность зада-
ния различных моделей профильных и вол-
новых потерь в лопаточных венцах, в том 
числе индивидуальных альтернативных мо-
делей по результатам обработки результатов 
испытаний экспериментальных ступеней-
прототипов, возможность задания произ-
вольного числа струек тока.  

Некоторые параметры задаются в виде 
файла распределения по радиусу. В алгорит-
ме системы предусмотрено осреднение па-
раметров по двум различным методикам. 
После проведения расчетов создается набор 
файлов, содержащих в себе распределение 
основных параметров по высоте пера лопат-
ки. 

Расчеты экспериментальной ступени 
проводились в трех точках ветви характери-
стики ( %100пр =n ) согласно рис. 4.  

Точка 1 (зона устойчивой работы) на 
характеристике обладает следующими пара-
метрами: 

кг/с; 06,83В =G об/мин; 11088=n  

;89261*
РК ,=π .88230*

РК ,=η  
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На рис. 6,7 представлены радиальные 
расчетные распределения степени повыше-
ния давления и КПД в сравнении с результа-
тами испытаний ступени. На рис. 8 пред-
ставлено радиальное распределение углов 
атаки, полученных расчетным путем и экс-
периментально с нанесением расчетных гра-
ниц зарождения срывных зон и развитого 
срыва со спинки профиля.  

Рис. 6. Радиальное распределение степени                
повышения полного давления в РК 

 
Рис. 7. Радиальное распределение полного 

адиабатического КПД в РК 

 
Рис. 8. Радиальное распределение углов атаки             

в РК 

Авторами предложена методика опре-
деления границы устойчивой работы лопа-
точного венца ступени компрессора. Для 
оценки устойчивости рабочего процесса в 
компрессоре предлагаются два безразмерных 
комплекса. Для границы зарождения срыв-

ных зон и развитого срыва предложены со-
отношения [5]. 

Анализ результатов, представленных 
на рис. 6-8, свидетельствует об удовлетвори-
тельной сходимости расчетных распределе-
ний степени повышения полного давления, 
полного адиабатического КПД лопаточного 
венца и результатов экспериментальных ис-
следований. Распределение углов атаки по 
высоте пера лопатки указывает на удовле-
творительную сходимость с эксперимен-
тальными результатами, можно отметить 
достаточный запас по углам атаки для обес-
печения газодинамической устойчивости ло-
паточного венца.  

Точка 2 (граница устойчивой работы) 
на характеристике обладает следующими 
параметрами: 

кг/с; 79,78В =G об/мин; 11095=n

;02312*
РК ,=π .85730*

РК ,=η  
На рис. 9-10 представлены радиальные 

расчетные распределения степени повыше-
ния давления и КПД в сравнении с экспери-
ментом. На рис. 11 представлено радиальное 
распределение углов атаки, полученных рас-
четным путем и экспериментально с нанесе-
нием расчетных границ зарождения срывных 
зон и развитого срыва.  

Рис. 9. Радиальное распределение степени                 
повышения давления в РК 

Рис. 10. Радиальное распределение КПД в РК 
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Рис. 11. Радиальное распределение углов атаки в РК 

Анализ результатов, представленных 
на рис. 9-11 отражает удовлетворительную 
сходимость расчетных и экспериментальных 
распределений степени повышения полного 
давления и полного адиабатического КПД 
лопаточного венца.  

Точка 3 (зона запирания) на характери-
стике обладает следующими параметрами: 

кг/с; 61,83В =G об/мин; 11095=n  

;77711*
РК ,=π .85340РК ,* =η  

На рис. 12-13 представлены радиаль-
ные расчетные распределения степени по-
вышения давления и КПД в сравнении с экс-
периментом. 

На рис. 14 представлено радиальное 
распределение углов атаки, полученных при 
расчете и в эксперименте с нанесением рас-
четных границ начала срыва и срыва. 

Рис. 12. Радиальное распределение степени              
повышения давления в РК 

Рис. 13. Радиальное распределение КПД в РК 

Рис. 14. Радиальное распределение углов атаки в РК 
 

Выводы 
1. Разработана методика решения прямой 

задачи в осевом компрессоре в двухмерной 
постановке. 

2. Разработана система имитационного мо-
делирования осевых компрессоров COM-
PRESSOR_2D, позволяющая решать прямые 
задачи в двухмерной постановке примени-
тельно к осевым компрессорам. 

3. Проверена адекватность разработанной 
системы и методики. 

4. Разработана методика оценки запасов га-
зодинамической устойчивости компрессора в 
двухмерной постановке. 
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The method of solving the two-dimensional direct problem for axial compressor is developed and realized in 
the simulation system COMPRESSOR_2D. The study on adequacy of proposed all-inclusive criterion for surge 
zones emergence prediction is executed. 
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ФОРМИРОВАНИЕ ЗАКОНОВ УПРАВЛЕНИЯ СИЛОВОЙ УСТАНОВКОЙ  
ДЛЯ БПЛА ОДНОРАЗОВОГО ПРИМЕНЕНИЯ С ИСПОЛЬЗОВАНИЕМ  

ДИНАМИЧЕСКОЙ ХАРАКТЕРИСТИКИ 
 

© 2011  А. Е. Михайлов, Д. А. Ахмедзянов, Ю. М. Ахметов, А. Б. Михайлова  

Уфимский государственный авиационный технический университет 

В статье рассматриваются особенности силовой установки для беспилотного летательного аппарата 
(БПЛА) одноразового применения. Предлагается применение динамической характеристики для формирования 
законов управления силовой установкой БПЛА одноразового применения. С помощью системы имитационного 
моделирования DVIGwp получена расчетная динамическая характеристика одновального турбореактивного 
двигателя. С использованием расчетной динамической характеристики предложен закон управления разгоном 
турбореактивного двигателя для БПЛА одноразового применения, обеспечивающий минимальное время пере-
ходного процесса. 

Газотурбинный двигатель, закон управления, динамическая характеристика, БПЛА, имитационное мо-
делирование.  

Возможность получения требуемых 
характеристик авиационного газотурбинно-
го двигателя (высотно-скоростных, дрос-
сельных), а также динамических свойств в 
значительной степени зависит от способов 
управления рабочим процессом в нем, осу-
ществляемых с помощью его системы авто-
матического управления (САУ). Выбор про-
грамм и алгоритмов управления определяет 
возможность реализации в двигателе преду-
смотренных при проектировании, термоди-
намических и прочностных характеристик, 
обеспечения газодинамической устойчиво-
сти рабочих процессов в узлах ГТД. Эта за-
висимость свойств от метода управления 
силовой установкой распространяется в 
дальнейшем на характеристики летательно-
го аппарата (экономичность, маневренность, 
целевая эффективность, надежность, живу-
честь). 

В последние десятилетия проявляется 
значительный интерес к разработке беспи-
лотных летательных аппаратов (БПЛА) как 
одного из перспективных типов авиацион-
ной техники нового поколения. 

Широкое применения для БПЛА раз-
личного назначения (мишени, фоторазвед-
чики, корректировщики боевых действий, 
боевые ракеты и др.) получили как мало-
мощные газотурбинные двигатели (ТРД, 
ТРДД и ТВД с кг/с 10пр В ≤G ) для дозвуко-
вых крейсерских скоростей полета, так и 
достаточно мощные ГТД (ТРД с 

) для транс- и сверхзвуковых 
крейсерских скоростей полета c диапазоном 
изменения расхода топлива на максималь-
ном и минимальном режимах работы (по 
частоте    вращения   ротора)  Gт max/Gт min = 
= 10…20. 

Специфическим типом летательного 
аппарата является БПЛА одноразового при-
менения, который накладывает ряд специ-
фических требований и ограничений на си-
ловую установку и ее САУ. Одним из глав-
ных требований к силовой установке БПЛА 
одноразового применения и ее САУ являет-
ся минимизация стоимости жизненного 
цикла изделия.  

С учетом специфики применения си-
ловых установок для БПЛА одноразового 
применения стоимость двигателей и их раз-
работки должна быть минимизирована, но 
при этом необходимо учитывать и сопостав-
ление стоимостей одноразового БПЛА и 
выполняемой им целевой функции (напри-
мер, стоимость крылатой ракеты и авиане-
сущего крейсера, для уничтожения которого 
ракета и ее силовая установка разрабатыва-
ются), что оправдывает достаточно высокую 
стоимость жизненного цикла силовой уста-
новки для крылатых ракет специального на-
значения. 

В настоящей работе рассматриваются 
особенности формирования законов управ-
ления силовой установкой для БПЛА одно-
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разового применения со сверхзвуковой 
крейсерской скоростью полета. Наиболее 
эффективным типом силовой установки для 
летательного аппарата подобного типа явля-
ется турбореактивный двигатель. 

Основными методами снижения стои-
мости жизненного цикла силовой установки 
для БПЛА одноразового применения явля-
ются: использование умеренных параметров 
термодинамического цикла, что позволяет 
сократить количество ступеней турбоком-
прессора, применить одноступенчатую тур-
бину; оптимальный выбор температуры га-
зов за камерой сгорания; выбор характери-
стик узлов двигателя с учетом массово-
экономических показателей эффективности 
принимаемых решений; сокращение объема 
механической обработки деталей и узлов,  
упрощение конструкции снижением требуе-
мого класса точности изготовления, широ-
кое применение неразборных соединений; 
упрощение систем двигателя, прежде всего 
топливной, смазки, установка устройства 
для запуска двигателя на стартовой плат-
форме (возможно применение сбрасывае-
мых устройств запуска), исключение приво-
да агрегатов от двигателя. 

Для формирования законов управления 
авторами предлагается применение расчет-
ной динамической характеристики. Соглас-
но [1] динамической характеристикой назы-
вается зависимость всех приведенных пара-
метров двигателя от приведенной частоты 
вращения ротора и приведенного расхода 
топлива, выраженные графически для каж-
дого из параметров ix  в виде сеток линий 
постоянных значений  в координатах 
графика  (абсцисса) и  (ордината), 
при наличии параметров фазового портрета 

npn  и npn& . 
Применение динамической характери-

стики позволяет решать следующие задачи 
управления газотурбинным двигателем: 

1) регулирование заданного устано-
вившегося режима; 

2) регулирование протекания переход-
ного процесса разгона; 

3) поддержание заданного состояния 
основного контура ГТД на форсированных 
режимах; 

4) автоматическое изменение положе-
ния органов переменной геометрии проточ-
ной части (при наличии коррекции протека-
ния динамической характеристики при из-
менении геометрии проточной части). 

Основной особенностью использова-
ния динамической характеристики при ис-
следовании неустановившихся режимов ра-
боты и управлении рабочим процессом ГТД 
является требование обеспечения подобия 
процессов в узлах ГТД на всех режимах.  

Подобие процессов в узлах ГТД нару-
шается при переходе на докритические ре-
жимы течения в сопловом аппарате турбины 
и реактивном сопле; изменении площади 
сечения реактивного сопла; полетах на 
больших высотах и малых скоростях вслед-
ствие деформации характеристик узлов из-за 
влияния чисел Re; в силу интенсивного теп-
лоотвода в детали конструкции двигателя 
при быстропротекающих процессах; при 
изменении полноты сгорания топлива в ос-
новной камере сгорания и др. [2, 3]. 

При нарушении подобия режимов те-
чения в узлах ГТД происходит расслоение и 
деформация изолиний динамической харак-
теристики. Для получения расчетной дина-
мической характеристики ГТД в широком 
диапазоне условий эксплуатации необходи-
мо повышение адекватности математиче-
ской модели за счет учета нестационарного 
теплообмена в узлах ГТД, учета инерцион-
ности роторов и сжимаемости газовых объ-
емов в проточной части ГТД, использования 
характеристик узлов в широком диапазоне 
режимных и входных параметров.   

Исследование динамической характе-
ристики одновального ТРД производится в 
системе имитационного моделирования 
авиационных ГТД  DVIGwp [4]. Система 
имитационного моделирования разработана 
в среде МетаСАПР САМСТО, разработан-
ной в НИЛ САПР-Д кафедры АД УГАТУ. 
Особенности построения поузловой имита-
ционной математической модели представ-
лены в работах [5, 6, 7] и в данной работе 
детально не рассматриваются. 

В данной работе исследование дина-
мической характеристики одновального ТРД 
производится в области положительных 
значений ускорения по частоте вращения 
ротора при закрытой ленте перепуска возду-
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ха в области повышенных (близких к мак-
симальной) частот вращения ротора. В ис-
следуемом диапазоне изменения частот 
вращения ротора и ускорения по частоте 
вращения ротора режим течения в сопловом 

аппарате турбины и в реактивном сопле яв-
ляется критическим. Особенности протека-
ния динамической характеристики в области 
открытия ленты перепуска и с открытой 
лентой перепуска не рассматриваются.  

 

Расчет динамической характеристики 
производится в СИМ DVIGwp на индивиду-
альной модели двигателя, представленной в 
виде структурной схемы на рис. 1 с исполь-
зованием экспериментальных характеристик 
узлов, представленных в виде одно- и двух-
параметрических зависимостей.  

 

Таблица 1. Условия моделирования в СИМ 
DVIGwp 

Варьируемый            
параметр 

Поддерживаемый         
параметр 

Приведенный расход 
воздуха на входе         

в компрессор,  

Площадь критического 
сечения выходного уст-

ройства,  
Степень повышения 
давления воздуха         
в компрессоре,  

Относительная пропуск-
ная способность турби-

ны,  
Приведенный расход 
топлива в камере         
сгорания,  

Ускорение по частоте 
вращения ротора          

турбокомпрессора,  

Построение динамической характери-
стики одновального ТРД производится в 
СИМ DVIGwp за счет расчета совокупности 
приемистостей с условиями моделирования, 
представленными в табл. 1. Каждый расчет 
согласно табл. 1 позволяет получить изоли-
нию n&  на динамической характеристике 
двигателя. Перемещение через подпростран-
ства iτ  (шаги по времени) выполняется за 
счет табулирования значения  времени в ус-
ловиях расчета. 

На рис. 2, 3 представлена динамическая 
характеристика одновального ТРД с нерегу-
лируемой геометрией проточной части в ви-
де зависимостей ( )Тпрпр  , Gnfn =& , 

( , )Tпр прG f n n= &  в интервале частот вращения 
%100%..75пр =n  при критическом режиме 

течения в сопловом аппарате турбины и ре-
активном сопле, что обеспечивает подобие 
режимов течения в узлах ГТД.  

Рис. 1. Создание индивидуальной модели одновального турбореактивного двигателя в СИМ DVIGwp 
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Рис. 2. Расчетная динамическая характеристика в виде зависимости ( )Тпрпр  , Gnfn =&  

Рис. 3. Расчетная динамическая характеристика в виде зависимости ( , )Tпр прG f n n= &   
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На динамической характеристике на-
несены изолинии адиабатического полного 
КПД компрессора, полного давления возду-
ха за компрессором, граница предельных 
избытков топлива по запасу газодинамиче-
ской устойчивости компрессора, а также ли-
ния допустимых избытков топлива при со-
блюдении гарантированной газодинамиче-
ской устойчивости компрессора. 

На динамической характеристике од-
новального ТРД (рис. 2) приведена сетка ус-
корений по частоте вращения ротора, кото-
рая представляет собой графически выра-
женное уравнение ( )Тпрпр  , Gnfn =& , описы-
вающее двигатель для всех условий полета 
как звено, входом которого является ТпрG , а 
выходом прn  (регулирующий и регулируе-
мый параметры основного контура двигате-
ля). Динамическая характеристика ТРД 
представляет собой область всех возможных 
решений уравнений динамики двигателя. 

Подобное представление динамиче-
ских свойств двигателя базируется на учете 
только одного главного аккумулятора энер-
гии – инерционности вращающихся масс 
турбокомпрессора. При этом предполагает-
ся, что на установившихся и переходных 
режимах сохраняются неизменными геомет-
рические размеры элементов проточной час-
ти, тепловое состояние элементов конструк-
ции и пр. 

На динамической характеристике 
(рис.2) представлена сетка изобар полного 
давления воздуха за компрессором  (вели-
чина  входит как сигнал во многие схемы 
регуляторов и необходима при расчете пе-
реходного процесса).  

На рис. 5 представлена характеристика 
компрессора с изолиниями полного адиаба-
тического КПД компрессора. Сравнитель-
ный анализ кривых, представленных на рис. 
2 и 5, позволяет выявить сходственное про-
текание изолиний полного адиабатического 
КПД компрессора. Расчетный характер по-
лученных результатов позволил нанести 
сетку изолиний ускорений по частоте вра-
щения ротора на экспериментальную харак-
теристику компрессора. Можно заметить, 
что изолинии имеют сходный характер про-
текания на динамической характеристике 

одновального ТРД и на экспериментальной 
характеристике компрессора. Сходный ха-
рактер протекания изолиний полного адиа-
батического КПД и ускорения по частоте 
вращения ротора на динамической характе-
ристике компрессора и характеристике ком-
прессора отражает особенности согласова-
ния узлов турбокомпрессора при постоян-
ной площади сечения соплового аппарата 
турбины и реактивного сопла, а также при 
критическом режиме течения в сопловом 
аппарате турбины и реактивном сопле. Та-
ким образом, полученные результаты отра-
жают взаимосвязь и взаимозаменяемость 
характеристик узлов и динамической харак-
теристики ТРД при подобии режимов тече-
ния в узлах ТРД.  

На динамической характеристике (рис. 
2–4) представлена расчетная граница пре-
дельных избытков топлива по запасам газо-
динамической устойчивости компрессора 
(может быть получена переносом границы 
устойчивой работы с характеристики ком-
прессора после получения расчетной сетки 
изолиний *

Kp ). 
Область допустимых параметров дви-

гателя ограничивается линией допустимых 
избытков топлива %20=Δ GK  (рис. 2–4), 
которая определяется следующим образом: 

%100
 

 ⋅
−

=Δ
гpTnp

TnpгpTnp
G G

GG
K .                        (1) 

Кривая %20=Δ GK  определяет тре-
буемый запас по приведенному расходу то-
плива относительно границы устойчивой 
работы компрессора на динамической ха-
рактеристике ТРД. Ограничение вводится 
для обеспечения устойчивой работы ком-
прессора при возможных внешних возму-
щениях, ошибках регулирования, техноло-
гических отклонениях и т.п. 

Расчетный характер проведенных ис-
следований позволяет получить динамиче-
скую характеристику одновального ТРД в 
виде, отличном от классического представ-
ления ( )npTnp nGfn ,=& . На рис. 3 представ-
лена расчетная динамическая характеристи-
ка одновального ТРД с нерегулируемой 
геометрией проточной части в виде зависи-
мости ( )nnfG npTnp &,= . Динамическая харак- 
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теристика ТРД на рис. 3 представляет собой  
фазовый портрет динамической системы, в 
качестве которой выступает газотурбинный 
двигатель. На рис. 4 представлена динами-

ческая характеристика одновального ТРД с 
нерегулируемой геометрией в виде зависи-
мости ( )nGfn Tnpnp &,= .  

 
Совокупность трех представленных 

расчетных динамических характеристик по-
зволяет наиболее полно проводить исследо-
вание различных переходных процессов 

ГТД и формировать законы управления ГТД 
в рассматриваемом диапазоне частот враще-
ния ротора.  

Рис. 4. Расчетная динамическая характеристика в виде зависимости 
( )nGfn & ,Тпрпр =

Рис. 5. Характеристика компрессора совместно с изолиниями полного адиабатического 
КПД и ускорений по частоте вращения ротора 
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На рис. 2 и 4 представлена оптималь-
ная переходная рабочая линия ТРД в диапа-
зоне изменения частот вращения 

%100%..75пр =n , обеспечивающая мини-
мальное время переходного процесса. Пере-
ходная рабочая линия состоит из двух ос-
новных участков. Первый участок – пере-
ходная рабочая линия с максимальными из-
бытками топлива над установившейся рабо-
чей линией для минимизации времени пере-
ходного процесса; второй участок – пере-
ходная рабочая линия к точке установивше-
гося режима. На первом участке переходная 
рабочая линия эквидистантна границе пре-
дельных избытков топлива для обеспечения 
газодинамической устойчивости компрессо-
ра %20=Δ GK с запасом по избытку топлива 
1%. На втором участке реализуется дози-
ровка топлива по закону constp =К , что 
обеспечивает минимальную статическую 
ошибку регулирования установившегося 
режима и необходимую устойчивость (уточ-
няется по конкретной схеме регулятора ре-
жима и разгона с заданным коэффициентом 
усиления и динамической характеристике).  

Динамическая характеристика ТРД, 
полученная с применением средств имита-
ционного моделирования, может быть ис-
пользована для формирования статических и 
астатических законов управления.  

Оптимальная переходная рабочая ли-
ния, представленная на рис. 2, может быть 
реализована с помощью статического зако-
на, представленного в виде зависимости 

)(
* пp
K

T nf
pn

G
=

⋅
.                                  (2) 

Статический закон управления (2) со-
держит комплекс *

KT pG , который характе-
ризует коэффициент избытка воздуха в ка-
мере сгорания и температуру газов при по-
добии режимов течения и согласовании уз-
лов турбокомпрессора, а также учитывает 
положение переходной рабочей линии отно-
сительно границы устойчивой работы ком-
прессора. Недостатком подобного закона 
управления является невозможность доста-
точно точно учесть такие факторы, как из-
менение коэффициента полноты сгорания 
топлива, отвод тепла в элементы конструк-
ции двигателя, что влияет на эффективный 
избыток топлива и избыток мощности тур-
бины  при изменении условий эксплуатации. 

Для агрегатной реализации подобного зако-
на управления необходима коррекция в за-
висимости от параметров атмосферного воз-
духа на входе в двигатель. 

Указанных недостатков лишен астати-
ческий закон управления, который позволя-
ет реализовать оптимальную переходную 
рабочую линию, представленную на рис. 3. 
Предлагаемый астатический закон управле-
ния представляется в виде: 

)(* пp
K

nf
p
n

=
&

.                                       (3) 

Подобный закон управления включает 
в себя ускорение по частоте вращения рото-
ра n& , которое учитывает все факторы, 
влияющие на избыток мощности турбины, 
такие как изменение полноты сгорания топ-
лива, нестационарный теплообмен с элемен-
тами проточной части турбины и т.п. при 
изменении эксплуатационных условий. В 
случае применения подобного астатического 
закона управления менее точно учитывают-
ся запасы газодинамической устойчивости 
по измеряемым параметрам. Для агрегатной 
реализации подобного астатического закона 
управления необходима коррекция в зави-
симости от параметров воздуха на входе в 
двигатель. 

С помощью предлагаемого подхода 
возможна разработка системы автоматиче-
ского управления с использованием обоих 
законов управления. Статический закон 
управления используется для ограничения 
избытков топлива для обеспечения газоди-
намической устойчивости компрессора. Ас-
татический закон управления используется в 
качестве основного, что позволяет получить 
минимальное время приемистости двигате-
ля. Но при этом необходимо проведение до-
полнительных физических экспериментов, 
т.к. есть множество факторов, влияющих на 
n& , но не приводимых по параметрам подо-
бия (например, тепловое состояние элемен-
тов и полнота сгорания). 

В системе имитационного моделирова-
ния DVIGwp произведен расчет переходного 
процесса при определенном оптимальном 
законе управления ТРД (рис. 6-8). 

Согласно полученным расчетным ха-
рактеристикам приведенное время переход-
ного процесса в рассматриваемом диапазоне 
частот вращения ротора составляет 1,5 с. 
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Рис. 6. Переходная рабочая линия на характеристике 
компрессора 

 
Рис. 7. Изменение частоты вращения ротора 

 во время переходного процесса 
 

 
 

Рис. 8. Изменение ускорения ротора  
во время переходного процесса 

 
В настоящей работе не рассматривают-

ся конструктивные особенности систем топ-
ливопитания и распределения топлива по 
контурам и форсункам камеры сгорания, во-
просы взаимодействия различных регулято-
ров приемистости между собой, а также  ре-
гуляторов приемистости и регуляторов ус-
тановившегося режима. Однако возможен 
учет подобных взаимодействий при разра-
ботке интегральной поузловой имитацион-
ной модели газотурбинного двигателя со-
вместно с элементами систем автоматиче-
ского управления, контроля и диагностики. 

Авторами в статье рассмотрены осо-
бенности силовых установок для БПЛА од-
норазового применения со сверхзвуковой 
крейсерской скоростью полета, а также тре-
бования и ограничения на силовую установ-
ку и ее САУ, накладываемые целевым на-
значением изделия.  

Авторами получена динамическая ха-
рактеристика одновального ТРД с нерегули-
руемой геометрией проточной части при 
критическом режиме течения в сопловом 
аппарате турбины и реактивном сопле. 

В работе представлена динамическая 
характеристика одновального ТРД в виде 
зависимостей ( )npTnp nGfn ,=& , 

( )nnfG npTnp &,=  и  ( )nGfn Tnpnp &,= . Расчет-
ный характер исследований позволил впер-
вые получить на динамической характери-
стике сетку изолиний полного адиабатиче-
ского КПД компрессора. 

Полученные с помощью средств ими-
тационного моделирования динамические 
характеристики ТРД позволяют определить 
переходную рабочую линию в приведенных 
параметрах, обеспечивающую минимальное 
время переходного процесса. Комплекс ди-
намических характеристик позволяет фор-
мировать статические и астатические зако-
ны управления силовой установкой БПЛА 
одноразового применения. Подобные зако-
ны управления могут быть реализованы в 
электронных, гидромеханических и комби-
нированных системах автоматического 
управления ТРД с учетом перехода с одного 
регулятора на другой (переход с регулятора 
установившегося режима на регулятор раз-
гона и наоборот).  
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GENERATION OF CONTROL PROGRAMES FOR DISPOSABLE  
UNMANNED AIRCRAFT VEHICLE PROPULSION SYSTEM  

BY MEANS OF DYNAMIC CHARACTERISTIC 
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Disposable unmanned aircraft vehicle propulsion system features are discussed. The dynamic characteristic is 
proposed to generate control program for disposable unmanned aircraft vehicle propulsion system. The simulation sys-
tem Dvigwp is used to calculate dynamic characteristic of turbojet engine. The control program, which provides minim-
al time of transient process is generated by means of calculated dynamic characteristic. 

 
Gas turbine engine, control program, dynamic characteristic, unmanned aircraft vehicle, simulation. 
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УСТРОЙСТВО ДЛЯ АЛМАЗНОГО ВЫГЛАЖИВАНИЯ ОТВЕРСТИЙ  
С НАГРУЖЕНИЕМ ВЫГЛАЖИВАТЕЛЯ ЦЕНТРОБЕЖНОЙ СИЛОЙ 

 
©2011  А. Н. Швецов, Д. Л. Скуратов, С. Р. Абульханов 

 
Самарский государственный технический университет 

 
Изложены технологические возможности процесса алмазного выглаживания поверхностей деталей. 

Представлена конструкция устройства для алмазного выглаживания отверстий с нагружением выглаживателя 
центробежной силой.  

 
Алмазное выглаживание, технологические возможности, отверстие, устройство для алмазного выглажи-

вания. 
 

Процесс алмазного выглаживания 
впервые предложенный фирмой «Дженерал 
электрик» (США) в 1962 г., является сравни-
тельно новым и эффективным методом от-
делочно-упрочняющей обработки, приме-
няемым для выглаживания наружных и 
внутренних поверхностей вращения с ци-
линдрическим, коническим или фасонным 
профилем, а также для обработки торцовых 
и плоских поверхностей. Он позволяет 
уменьшить высоту микронеровностей по-
верхности и повысить сопротивление уста-
лости и износостойкость деталей. Этот про-
цесс нашел применение в автомобилестрое-
нии, авиадвигателестроении, общем маши-
ностроении и др. отраслях промышленности.  

Алмазное выглаживание может быть 
использовано для обработки практически 
любых металлов и сплавов, применяемых в 
современном производстве, кроме ниобия, 
титана и циркония. Невозможность обработ-
ки ниобия, титана и циркония обусловлена 
тем, что при выглаживании данные материа-
лы налипают на рабочую часть инструмента.  

С целью повышения эксплуатацион-
ных характеристик алмазному выглажива-
нию подвергаются также детали с различ-
ными металлическими покрытиями. 

В процессе выглаживания в зависимо-
сти от условий отделочно-упрочняющей об-
работки (способа выглаживания, режимов, 
геометрии алмазного инструмента – выгла-
живателя, физико-механических свойств об-
рабатываемого материала и т.д.) точность 
формы остается исходной или незначитель-
но улучшается, а изменение размеров проис-
ходит в пределах высоты микронеровностей. 
Степень упрочнения поверхностного слоя 
деталей составляет в большинстве случаев 

10…30 % при глубине слоя 0,01…0,3 мм, а 
величина сжимающих остаточных напряже-
ний, примерно 500… 700 МПа [3]. При этом 
структура материала становится более одно-
родной, а шероховатость поверхности может 
быть снижена с Ra = 1,5…0,6 мкм до Ra = 
0,4...0,3 мкм.  

Сущность алмазного выглаживания за-
ключается в пластическом деформировании 
обрабатываемой поверхности заготовки в 
результате воздействия на неё алмазного вы-
глаживающего инструмента, закрепленного 
в специальной державке. В результате 
скольжения алмазного инструмента по обра-
батываемой поверхности микронеровности, 
оставшиеся от предшествующего вида обра-
ботки,  частично или полностью сглажива-
ются, происходит упрочнение поверхност-
ного слоя и в нем формируются сжимающие 
остаточные напряжения как в осевом, там и 
в окружном направлениях. А это, в свою 
очередь, приводит к увеличению предела 
выносливости и сопротивления усталости 
деталей и, как следствие, к повышению на-
дежности и долговечности деталей машин. 

В зависимости от условий закрепления 
инструмента  на станке различают два спо-
соба выглаживания – «жесткое» и «упру-
гое». 

При «жестком» способе выглаживания 
державку с алмазным инструментом закреп-
ляют на станке аналогично резцу. При этом 
обеспечивается жесткая кинематическая 
связь между выглаживателем и обрабаты-
ваемой заготовкой. Условия выглаживания в 
этих условиях в значительной мере будут 
определяться жесткостью технологической 
системы. 
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Достоинством данного способа выгла-
живания является возможность обработки 
прерывистых поверхностей, а также повы-
шение точности диаметральных размеров и 
формы поверхностей. К недостатку жесткого 
способа закрепления выглаживателя следует 
отнести невозможность обеспечения ста-
бильной шероховатости и требуемого со-
стояния поверхностного слоя  на всей обра-
ботанной поверхности из-за значительного 
колебания силы выглаживания, обусловлен-
ного радиальным биением обрабатываемой 
поверхности. 

При  упругом  способе  выглаживания 
отсутствует жесткая кинематическая связь 
между обрабатываемой поверхностью заго-
товки и выглаживателем.  Алмазный инст-
румент упруго прижимается к обрабатывае-
мой поверхности. Однако в отличие от жест-
кого способа закрепления выглаживателя 
при упругом способе закрепления инстру-
мента глубина вдавливания его в обрабаты-
ваемую поверхность заготовки будет под-
держиваться одинаковой за счет обеспече-
ния постоянства силы выглаживания, созда-
ваемой нагружающими системами державок 
или устройств. В зависимости от системы 
нагружения державки и устройства подраз-
деляются на механические, магнитные, элек-
тромагнитные и комбинированные.  

На практике наибольшее распростра-
нение получили державки и устройства с 
механической системой нагружения [1]. Они 
используются для обработки как наружных, 
так и внутренних поверхностей. При этом 
наибольшую сложность представляет вы-
глаживание внутренних поверхностей (от-
верстий). 

Для алмазного выглаживания отвер-
стий разработано устройство, общий вид ко-
торого представлен на рис. 1. 

Устройство (рис. 2) состоит из корпуса 
2, в котором располагается основная часть 
рычажно-пружинного механизма, вклю-
чающего рычаги 12, ползуны 15, переме-
щающиеся по осям 16, пружины 14 и 17, а 
также штоки 3 и грузы 4. Корпус устройства 
соединен с коническим хвостовиком 1. Ры-
чажно-пружинный механизм посредством 
штифта 13 соединен с подвижной пластиной 
7, на которой при помощи винта 8 установ-
лена ножка 9 с алмазным выглаживателем 
10. При этом подвижная пластина переме-

щается между неподвижной пластиной 5 и 
рамкой 6. 

 
Рис. 1. Устройство для алмазного выглаживания 

отверстий 
Устройство работает следующим обра-

зом. При сообщении устройству вращатель-
ного движения от шпинделя станка через 
конус Морзе хвостовика грузы, установлен-
ные на штоках, под действием центробеж-
ной силы перемещают рычаги и оси 16, 
взаимодействующие с рычагами через пол-
зуны. При этом ползуны, перемещаясь по 
осям навстречу друг другу, сжимают пружи-
ны 14 и растягивают пружины 17. Усилие, 
создаваемое пружинами 17, обеспечивает 
возврат механизма в исходное состояние при 
прекращении процесса алмазного выглажи-
вания. 

Пружины 14 препятствуют появлению 
перекосов при движении ползунов по осям и 
облегчают работу по возврату механизма в 
исходное состояние. 

В процессе работы штифт 13 переме-
щается вместе с рычагами  в горизонтальной 
плоскости, обеспечивая поступательное пе-
ремещение подвижной пластине, а следова-
тельно и ножке с алмазным выглаживателем 
до  его  соприкосновения  с  обрабатываемой 
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заготовкой 11. Радиальная сила yP , с кото-
рой алмазный инструмент действует на    
обрабатываемую поверхность заготовки, оп-
ределяется массой грузов и частотой враще-
ния устройства, равной частоте вращения 
шпинделя станка. При этом для обеспечения 

нормальной работы рычажно-пружинного 
механизма необходимо, чтобы усилие сжа-
тия, создаваемое каждой из пружин 17, и 
усилие растяжения, создаваемое каждой из 
пружин 14, составили соответственно 15 и 7 
Н.   

 
Рис. 2. Схема выглаживания отверстия на основе использования специального 

рычажно-пружинного вращающегося устройства 
 

Значение радиальной силы должно со-
ответствовать условию смятия исходных мик-
ронеровностей при сглаживающем или усло-

вию упрочнения при упрочняющем выглажи-
вании. Величина силы выглаживания [4]: 

2

⎟
⎠
⎞

⎜
⎝
⎛

+
=

RD
DRHVPy πε                             (1) 
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определяется относительным внедрением 

инструмента  в  заготовку 
R
h

=ε ,  где  h  -

глубина выглаживания, мм; HV - твердость 
обрабатываемого материала по Викерсу, 
МПа; D  - диаметр обрабатываемой поверх-
ности, мм; R  - радиус рабочей части инст-
румента, мм. 

В зависимости от режима обработки 
(сглаживающего или упрочняющего) задает-
ся глубина выглаживания 

 
исхRzkh i= ,                                           (2) 

 
где ik  = 0,7…1,3 – коэффициент вдавлива-
ния инструмента, i  = 1, 2 – индексы соот-
ветственно нижнего и верхнего пределов 
глубины вдавливания; исхRz  - высота неров-
ностей по десяти точкам (исходная), мкм. 

Таким образом, технические ограниче-
ния, обусловленные требованиями к силе 
выглаживания, будут иметь вид [2]: 

2
1 ⎟

⎠
⎞

⎜
⎝
⎛

+
≥

RD
DR

R
RaCkHVP исхRz

y π ;            (3) 

 
2

2 ⎟
⎠
⎞

⎜
⎝
⎛

+
≤

RD
DR

R
RaCkHVP исхRz

y π ,           (4) 

где RzС  - коэффициент перевода  параметра 
Ra  в Rz ; исхRa  - среднее арифметическое 
отклонение профиля (исходное), мкм; для 
сглаживающего режима 1k = 0,7, 2k  = 1,0; 
для упрочняющего режима 1k = 1,1, 2k  = 1,3.  

Обычно сила алмазного выглаживания 
изменяется в диапазоне от 50 до 300 Н. 

В табл. 1 приведены значения силы yP , 
создаваемые устройством, при различных 
частотах вращения шпинделя вертикально-
фрезерного станка 6С12 и различной массе 
грузов. Масса каждого груза, устанавливае-
мого на шток (см. рис. 2), составляет при-
мерно, 52 г. На каждый шток может быть 
установлено до трех грузов.  

Наладка на обрабатываемый размер 
(рис. 3) осуществляется путем перемещения 
ножки 2 с алмазным выглаживателем 3 
вдоль паза пластины 1. Положение ножки 
фиксируется винтом 4. Данное устройство 
предназначено для алмазного выглаживания 
отверстий диаметром от 43 до 139 мм. 

 

 
Рис. 3. Подвижная часть устройства 

Таблица 1.  Расчетные значения силы yP  при различных частотах вращения шпинделя и массе грузов 
 

n , об/мин υ , м/с ω , с-1 yP , Н 
521× г 522× г 523× г 

500 5,08 52,33 29,22 58,45 87,67 
630 6,40 65,94 46,39 92,79 139,18 
800 8,12 83,73 74,81 149,62 224,43 

1000 10,15 104,67 116,89 233,78 350,67 
1250 12,69 130,83 182,64 365,28 547,92 

 
Вывод 

 
Таким образом, предложенное устрой-

ство для алмазного выглаживания отверстий 
обладает возможностью быстрой переналад-
ки на режим обработки с заданной силой 

выглаживания и настройки на требуемый 
размер обрабатываемого отверстия. Кроме 
того, симметричное расположение грузов на 
штоках устройства  практически исключает 
появление дисбаланса.  
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Technological capabilities of a process of diamond smoothing of component surfaces are discussed. The design 

of a device for diamond smoothing of holes with use of the centrifugal force to load the smoothing tool is proposed.  
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ЧИСЛЕННОЕ ИССЛЕДОВАНИЕ  

ИНТЕГРАЛЬНЫХ ГАЗОДИНАМИЧЕСКИХ ХАРАКТЕРИСТИК  
ПРОТИВОТОЧНОГО ГОРЕЛОЧНОГО МОДУЛЯ  

С ИСПОЛЬЗОВАНИЕМ АНИЗОТРОПНЫХ МОДЕЛЕЙ ТУРБУЛЕНТНОСТИ 
 

© 2011  Ш. А. Пиралишвили, А. И. Гурьянов, А. В. Бадерников 
 
Рыбинская государственная авиационная технологическая академия имени П.А. Соловьева 

 
Приведены результаты численного моделирования течения вязкого сжимаемого газа в противоточном 

горелочном модуле с учетом характерных особенностей течения в ограниченных стенками диафрагмированных 
закрученных потоках. Расчёты выполнены с использованием моделей турбулентности: SST, k-e, RNG k-e, 
EARSM, RSM BSL. Показано, что в случае применения модели переноса рейнольдсовых напряжений RSM 
BSL(Reynolds Stress Model BaseLine) структура течения имеет особенности, не проявляющиеся при использо-
вании стандартных двухпараметрических моделей турбулентности, но наблюдаемые при экспериментах. 

 
Закрученное течение, вихревая горелка, анизотропная модель турбулентности. 

 

Введение 
Совершенствование процессов сго-

рания топлива в камерах сгорания ГТУ 
привело к созданию большого количества 
различных горелочных устройств, исполь-
зующих закрутку потока. Интерес инжене-
ров и исследователей к закрученным пото-
кам не случаен – исследования течений с 
горением, типичных для камер сгорания 
ГТУ и различных горелочных устройств, 
показывают, что закрутка течения сущест-
венным образом сказывается на характе-
ристиках поля течения: улучшении смесе-
подготовки, повышении интенсивности 
горения в реагирующих потоках, способ-
ности струи к организации аэродинамиче-
ской стабилизации [1]. Одним из перспек-
тивных вариантов конструкции является 
противоточный горелочный модуль, пред-
ставленный на рис. 1.  

 

 
Рис. 1. Схема противоточного горелочного модуля 
 

Общие подходы к проектированию по-
добных устройств, разработанные на основе 
балансных соотношений переноса энергии, 
вещества, импульса, позволяют определить 
интегральные параметры течения. Однако для 
совершенствования модуля необходимо знать 
распределение термогазодинамических  пара-
метров течения в объёме рассматриваемой 
конструкции. При этом экспериментальные 
исследования не всегда возможны, а также до-
рогостоящи и трудоёмки. Поэтому возникает 
необходимость численного моделирования за-
крученных потоков.  

Численное описание турбулентных про-
цессов - пока не полностью решённая задача. 
Моделирование турбулентного горения явля-
ется ещё более сложной задачей. Одной из ос-
новных проблем представляется описание 
взаимосвязи турбулентных и химических про-
цессов [2]. При этом результаты расчётов с ис-
пользованием осреднённых по Рейнольдсу 
уравнений Навье–Стокса (RANS) чувствитель-
ны к выбору замыкающей полуэмпирической 
модели турбулентности [3]. Таким образом, 
правильное определение параметров потока, 
характеризующих турбулентность, является 
хорошей основой для дальнейшего моделиро-
вания химических реакций. 

Геометрическая модель 
В данной работе исследуется влияние 

различных моделей турбулентности на инте-
гральные характеристики вихревого горелоч-
ного модуля (ВГМ) и на распределение пара-
метров потока в нём. 

Геометрическая модель рассматриваемо-
го ВГМ представлена на рис. 2.  
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Рис. 2 Геометрическая модель ВГМ ( cF =0.089; 

dR =0.533; kL =5.73) 

 
Математическая модель 
Рассматривалось турбулентное тече-

ние совершенного газа – воздуха.  
Система уравнений Навье–Стокса, 

осреднённых по Рейнольдсу, замыкалась 
моделями турбулентности SST, k-ε, k-ε 
RNG, k-ε EARSM, RSM BSL. Выбор моде-
лей турбулентности для исследования был 
продиктован следующими соображениями: 
SST, k-ε и k-ε RNG основаны на предпо-
ложении изотропности турбулентной вяз-
кости, часто применяются в инженерной 
практике и рекомендуются разработчика-
ми при решении задач с учётом горения 
[4]. Недостатком этих моделей является 
предположение об изотропности турбу-
лентных параметров, которое не всегда 
может быть применено для закрученных 
течений [5].  

В модели k-ε EARSM учёт анизо-
тропности турбулентной вязкости достига-
ется путём решения дополнительного ал-
гебраического уравнения переноса для 
тензора анизотропии [2]. В ANSYS CFX 
представлены два варианта модели k-ε 
EARSM [6] и k-ω BSL EARSM [7]. Расчё-
ты проводились для первого варианта, ос-
нованного на уравнениях k-ε, т.к. модель 
k-ω BSL EARSM разработана для расчётов 
в области аэродинамики. 

Модель RSM ВSL рекомендована 
разработчиками для расчёта сильно закру-
ченных течений [8] и показала хорошо 
совпадающие с экспериментом результаты 
при расчёте течения закрученного потока в 
модельной камере сгорания [9]. В этой мо-
дели уравнение переноса решается для ка-
ждой из шести компонентов тензора рей-
нольдсовых напряжений, что позволяет 

учитывать большинство эффектов, присущих 
турбулентному течению [2]. Недостатками 
данной модели являются более медленная (по 
сравнению с k-ε) сходимость и повышенное 
требование к вычислительной мощности ком-
пьютера [8]. 

Необходимо отметить, что в пакете 
ANSYS CFX реализованы несколько вариантов 
модели RSM. Для проведения расчётов была 
выбрана модель RSM BSL (Reynolds Stress 
Model BaseLine), обладающая следующими 
особенностями:  

– модель содержит уравнение переноса 
удельной скорости диссипации энергии ω; 

– по существу является двухслойной, где 
вблизи стенки используется набор констант 
для модели, включающей в себя ω, а в основ-
ном потоке – набор констант модели, основан-
ной на ε и переформулированной в терминах 
ω; 

– сшивка ω и ε областей осуществляется по-
добно модели Ментера k-ω BSL [10]; 

– член перераспределения давления 
(pressure-strain correlation) отличается от ис-
пользуемого в модели RSM-LRR (Launder, 
Reece, Rodi) [11]. К сожалению, в документа-
ции не приведена ссылка на литературу для 
данной модели. 

Расчётная модель 
Для проведения расчётов на основании 

геометрической модели ВГМ была построена 
расчётная модель, представленная на рис. 3. 
Для снижения объёма сеточной модели,  рас-
сматривался сектор 120°, на границах которого 
устанавливались условия периодичности. 

Сеточная модель представляет собой гек-
саэдральную многоблочную структурирован-
ную сетку. Блоки соединяются между собой 
граничным условием типа «интерфейс» – рис. 
4. 

Общий объём сеточной модели ~2.5 млн 
элементов. Размерность сетки в центральной 
области ВГМ (рис. 5, выделено красным) со-
ставляет 472x62x60 узлов в осевом, радиаль-
ном и окружном направленях соответственно.  

 
Граничные условия 
Для всех моделей турбулентности расче-

ты проводились в стационарной постановке 
при одинаковых граничных условиях: π*=1,03; 
1,05; 1,1; 1,2. Т*

вх=300 К. Параметры турбу-
лентности на входе вычислялись ANSYS CFX 
и соответствовали 5% интенсивности турбу-
лентных пульсаций. 
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Рис. 3. Расчётная модель и граничные условия:  

1– вход; 2 – стенка со свободным скольжением;  
3 – выход; 4 – периодичность 

 

 
 

Рис. 4. Расположение блоков сетки: 1– основной 
блок, 2 – сопловой ввод 

 
 

Рис. 5. Размерность сетки в центральной области 
ВГМ 

 
Интегральные характеристики 
горелочного модуля 
Результаты расчётов показали, что 

интегральные характеристики горелочного 
модуля слабо зависят от выбранной моде-
ли турбулентности – наибольшее отклоне-
ние массового расхода от средней величи-
ны отмечено для модели EARSM (+12%) и 
k-e (–7%). Для остальных моделей турбу-
лентности это отклонение не превышает 
4.5% – рис. 6. При отсутствии эксперимен-
тальных данных по внутренней структуре 
течения это создаёт определённые трудно-
сти при анализе пригодности той или иной 
модели турбулентности для моделирова-
ния течения в горелочных модулях подоб-
ной конструкции.  

Таким образом, актуальной задачей 
является экспериментальное исследование 

структуры течения в вихревых горелочных мо-
дулях с противотоком. 

 

 
Рис. 6. Интегральные характеристики ВГМ 

 для различных моделей турбулентности 
 

Структура течения в горелочном модуле 
Анализ структуры течения (рис. 7) пока-

зал: для моделей SST, k-e, k-e RNG, k-e 
EARSM картина течения практически совпада-
ет – закрученный периферийный поток отры-
вается от стенок в расширяющейся части вих-
ревой трубы – камере смешения. При этом об-
разуется система из двух тороидальных вих-
рей, один из которых является замкнутым, а во 
втором закрученный периферийный поток раз-
ворачивается на 180° с формированием при-
осевого вихря.  

Структура течения, полученная с помо-
щью модели RSM BSL (рис. 8), отличается от 
других рассмотренных вариантов  – при дви-
жении периферийного потока в объёме горе-
лочного модуля, в цилиндрической части обра-
зуется винтообразный тороидальный вихрь – 1, 
наблюдаемый в экспериментах [12], но кото-
рый не показали другие модели. Как и для дру-
гих моделей, поток отрывается от стенок в 
расширяющейся части вихревой трубы, но 
структура течения в камере смешения различа-
ется – вместо плавного разворота на 180° в 
центральной части камеры смешения образу-
ются несколько тороидальных вихрей – 2 (рис. 
8), которые выполняют роль жидких стенок. 
При этом ограниченный тороидальными вих-
рями закрученный поток движется сначала в 
сторону большего радиуса и, развернувшись на 
180° вокруг тороидального вихря в верхней 
части камеры смешения, движется к оси горе-
лочного модуля в узком пространстве между 
стенкой и вихрем. Радиальная компонента ско-
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рости при этом возрастает с -1м/с до -9м/с, 
а угловая скорость вращения увеличивает-
ся с ~100 с-1 до ~7500 с-1, что в ~2… 2,5 
раза превосходит начальную угловую ско-
рость в сопловом вводе.  Высокая степень 

закрутки потока приводит к эжекции воздуха 
из атмосферы (~4% от Gв), что не было отме-
чено для других моделей, но наблюдалось при 
экспериментах [12]. 

 

 
a  

б 

 
в 

 
г 

Рис. 7. Векторы осевой скорости и структура течения: (а) SST; (б) k-ε; (в) k-ε RNG; (г) k-ε EARSM 
 

a б 

Рис. 8. Модель RSM BSL. Структура течения (а) и векторы осевой скорости (б) 
.

Распределение параметров потока по  
объёму ВГМ 
Рассмотрим распределение параметров 

потока по объёму ВГМ. На рис. 9 приведены 
значения компонент скорости VR и VΘ. 

Как видно из представленных рисун-
ков, винтообразные тороидальные вихри в 
цилиндрической части ВГМ, отмеченные 

при расчёте с моделью RSM BSL, выглядят 
как чередующиеся области положительной и 
отрицательной величины VR и наиболее ярко 
проявляются именно для этого варианта рас-
чёта. Для моделей k-ε EARSM и SST этот 
эффект выражен заметно слабее, а для k-ε и 
k-ε RNG исчезает практически сразу после 
соплового ввода. Таким образом, использо-
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вание анизотропной модели турбулентности 
RSM BSL позволяет учесть радиальный пе-
ренос массы в цилиндрической части ВГМ. 
Стандартные двухпараметрические модели 

его не показывают совсем, либо область, где 
радиальный перенос существует, ограничена 
2-3 витками тороидального вихря. 

 
Радиальная компонента скорости Окружная компонента скорости 

  
SST 

  
k-e 

  
k-e RNG 

  
k-e EARSM 

  
RSM BSL 

Рис. 9 Распределение радиальной и окружной компонент скорости 
 

Учёт анизотропии заметно влияет и 
на распределение тангенциальной компо-

ненты скорости в цилиндрической части ВГМ. 
Для моделей k-ε EARSM и RSM BSL харак-
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терна стратификация VΘ для приосевого и 
периферийного вихрей, тогда как для моде-
лей изотропной турбулентности величина 
окружной скорости снижается к оси прак-
тически линейно. 

Известно, что вращение текучей сре-
ды по закону свободного вихря (вихрь Рен-
кина) может быть описано соотношением 
VΘ*R=const; по закону вращения квазит-
вёрдого тела VΘ/R=const.  

Для выяснения законов вращения 
вихрей в объёме ВГМ рассмотрим графики 
VΘ/R в поперечных сечениях ВГМ (рис. 10 
и 11). 

Из анализа графиков следует, что мо-
дели турбулентности SST, k-ε и k-ε RNG в 
цилиндрической и расширяющейся части 
ВГМ показывают вращение среды как ква-
зитвёрдого тела. Этот тип вращения реали-
зуется как для приосевого, так и для пери-
ферийного вихря.  

Модели k-ε EARSM и RSM BSL, учиты-
вающие анизотропию турбулентности, по-
казывают, что в объёме ВГМ реализуется 
сложное свободно-вынужденное вихревое 
течение. При этом результаты, полученные 
на моделях k-ε EARSM и RSM BSL, сильно 
различаются: обе модели предсказывают 
повышение окружной скорости приосевого 
вихря в камере смешения, однако для k-ε 
EARSM максимальная величина угловой 
скорости вращения в ~3 раза меньше, чем 
для модели RSM BSL. При продвижении от 
камеры смешения к соплу-диафрагме за-
крутка приосевого вихря для модели  k-ε 
EARSM значительно (в ~2 раза) снижается. 
Для модели RSM BSL также наблюдается 
снижение угловой скорости вращения, но 
не настолько значительное. Из этого можно 
сделать следующий вывод: причиной появ-
ления эжекции воздуха из окружающей 
среды, показанная моделью RSM BSL и 
отмеченная при экспериментальных рабо-
тах [12], может являться высокая угловая 
скорость вращения приосевого вихря в 
объёме ВГМ.  

Расчёты показывают, что скорость 
вращения приосевого вихря превосходит 
начальную в сопловом вводе в ~2 раза. 
Причиной этого является специфическая 
структура течения в камере смешения, по-
лученная при использовании модели RSM 
BSL. Как было сказано выше, поток при 
движении к оси горелочного модуля в уз-

ком пространстве между стенкой и ограничи-
вающим тороидальным вихрем приобретает 
высокую угловую скорость вращения. Это 
объясняется тем, что движение этого потока 
происходит по закону свободного вихря 
VΘ*R=const. На рис. 12 представлен график 
величины VΘ*R в сечении вихря (х=5.6Dk), а 
на рис. 13 структура течения в вихре. 

 
Рис. 10. Расположение сечений ВГМ: сечения 1; 2; 3 – 

1.5Dk; 3.5Dk; 5.5Dk от соплового ввода 
 

 
а    1.5Dk 

 
б    3.5Dk 

 
в    5.5Dk  

Рис. 11. Профили угловой скорости вращения VΘ/R в 
сечениях (а) – 1; (б) – 2; (в) – 3 
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Рис. 12. Зависимость величины VΘ*R от радиуса в 
сечении 5.6Dk 

 

 
 

Рис. 13. Структура течения в сечении 5.6Dk 
 

Заключение. В результате численно-
го моделирования с различными моделями 
турбулентности исследованы особенности 
течения в горелочном модуле с противото-
ком. Структура течения, полученная при 
использовании анизотропной модели тур-
булентности RSM BSL, отличается от ре-
зультатов, полученных на стандартных 
двухпараметрических моделях k-ε, SST, k-ε 
RNG и модели EARSM. При этом инте-
гральные характеристики горелочного мо-
дуля слабо зависят от выбранной модели 
турбулентности. 

Согласование структуры течения, по-
лученной на модели RSM BSL, с наблю-
даемой при экспериментах показывает пер-
спективность применения данной модели 
при расчётах вихревых горелочных моду-
лей с противотоком, в том числе и вихре-
вых устройств других технических назна-
чений. Тем не менее для верификации и на-

стройки модели турбулентности требуется 
проведение эксперимента с измерением в объ-
ёме ВГМ параметров потока и турбулентных 
пульсаций. 
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NUMERICAL STUDY OF GASDYNAMIC CHARACTERISTICS COUNTERFLOW 

BURNER WITH USE OF ANISOTROPIC MODELS OF TURBULENCE 
 

©2011   S. A. Piralishvily, A. I. Guryanov, A. V. Badernikov 
 

Rybinsk State Academy of Aviation Technology named P.A. Solovjov 
 

Results of numerical simulation of viscous compressible gas in counterflow burner unit, taking into account cha-
racteristic features of flow in bounded swirling flow diaphragm walls. The calculations are performed using models of 
turbulence: SST, ke, RNG ke, EARSM, RSM BSL. It is shown that in the case of the Reynolds stress transport model 
structure of the flow has the features do not appear when using the standard two-parameter models of turbulence, but 
observed during the experiments. 

 
Swirling flows, vortex burner, anisotropic turbulence model. 
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УДК 621.432 
 

ОПРЕДЕЛЕНИЕ ГАБАРИТНЫХ ОГРАНИЧЕНИЙ  
ДВИГАТЕЛЯ ВНУТРЕННЕГО СГОРАНИЯ  

С ИСПОЛЬЗОВАНИЕМ ВЕКТОРНОГО МОДЕЛИРОВАНИЯ 
© 2011   Б. Б. Косенок 

Самарский  государственный  аэрокосмический  университет имени академика С.П. Королёва 
(национальный исследовательский университет) 

 
Приведено описание метода векторных модульных моделей, сделано обоснование необходимости моделирова-
ния габаритных ограничений, приведена векторная модель, описывающая данную задачу. Данное исследование 
обосновывает расширение использования метода векторных модульных моделей за рамки анализа и синтеза 
рычажных механизмов, и  показывает преимущества подобного подхода. 
 
Вектор, контур, модель, модули, габаритные ограничения, двигатель внутреннего сгорания. 
 

Метод математического моделирования 
векторных замкнутых контуров достаточно 
успешно применяется для моделирования 
механизмов применительно к задачам анали-
за и синтеза, а в более широком смысле – и 
композиции механизмов (синтеза структур-
ной или кинематической схемы механизмов, 
обеспечивающих требуемую передаточную 
функцию). 

Основу метода составляют векторные 
замкнутые контуры, состоящие из отдельных 
векторов. Подобные векторные замкнутые 
контуры можно привести к виду элементар-
ных векторных замкнутых контуров – моду-
лей с заранее известными и подробно опи-
санными решениями, что позволяет строить 
систему векторных контуров достаточно 
простым методом подбора требуемых моду-
лей, тем более что для плоских моделей та-
ких модулей всего 4, а для пространствен-
ных 20 [1]. 

Построенная на основе модулей основ-
ная векторная модель позволяет получить 
решение определенных функций с извест-
ными для каждого момента времени аргу-
ментами модели и связями между отдельны-
ми векторами и контурами. В то же время 
инвариантность метода позволяет решать как 
задачи анализа и синтеза механизмов, так и 
различные сопутствующие задачи. 

Для проведения расчетов эскизного 
проектирования основного механизма двига-
теля внутреннего сгорания (рис. 1,а) была 
создана векторная модель основного меха-
низма, приведенная на рис. 1,б. Данная мо-
дель позволяет решать задачи кинематиче-
ского анализа, например задачу нахождения 
хода поршня двигателя и его производных 
(рис. 1,в). 

  

 
                    а    б     в 

Рис.1. Структурная схема(а) и векторная модель(б) кривошипно-ползунного основного механизма ДВС и 
график кинематических параметров поршня(в) 
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В то же время данная модель не позво-
ляет проанализировать габаритные ограни-
чения двигателя и возникающие в ходе дви-
жения зазоры между различными частями. 
Рассмотрим несколько таких сопутствующих 
задач: 

• построение векторного контура габа-
ритной модели корпуса ДВС; 

• нахождение траектории различных 
точек механизма (например, центров 
масс звеньев); 

• проверка значения зазора между кор-
пусом и шатуном 

Для первой задачи достаточно создать 
векторную модель, векторы которой вы-
строены вдоль корпуса двигателя. Но только 
на первый взгляд она проста, так как для её 
построения нужно знать диаметр поршня, 
зазор между днищем головки цилиндра и 
поршнем и зазоры между шатуном, криво-
шипом (коленвалом) и корпусом. Будем счи-
тать, что нам известны диаметр поршня и 
величина необходимых зазоров, подобран-
ных на основе динамического расчета пара-
метров ДВС. Для данной задачи мы приме-
ним упрощенную векторную модель корпуса 
ДВС, достаточную для показа анализа харак-
терных зазоров и взаимодействия различных 
частей двигателя, приведенную на рис. 2. 
Большинство характерных зазоров для по-
добной простой модели и механизма, и кор-
пуса можно рассчитать геометрически. Их 
нахождение не представляет труда и данная 
векторная модель позволяет представить их 
в графическом виде. Но если движение какой 
– либо части механизма будет представлять 
более сложное движение, чем в классиче-
ском двигателе, то нахождение зазора потре-
бует постройки множества планов положе-
ний механизма в графическом виде для по-
лучения с приемлемой точностью зазора, на-
пример между шатуном и корпусом. В то же 
время векторные модели позволяют с высо-
кой точностью и быстро смоделировать  за-
зор и вывести его на график для рассматри-
ваемых положений механизма. На рис. 3,а 
приведен векторный контур, который добав-
лен в уже существующую модель, используя 
который с помощью программной среды 
«Кинематического и динамического модели-
рования» (КДАМ) можно определять зазор 

между основным механизмом двигателя и 
его корпусом в любом положении. 

 
а 

 
б 

Рис. 2. Векторный контур основного механизма и 
векторный контур упрощенного корпуса двигателя: 

а – в промежуточном положении; б – совмещенные 
планы положений 

На рис. 3,б приведен полученный гра-
фик для рассматриваемых положений меха-
низма. 
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а                 б 

Рис. 3. 3-й векторный контур, описывающий зазор между шатуном и корпусом ДВС (а), и график изменения 
зазора между шатуном и корпусом (б)  в зависимости от положения основного механизма 

 
На рис. 4,а показан добавленный 4-й 

контур, позволяющий моделировать траек-
тории характерных точек основного меха-
низма, например центра масс второго звена 
(шатуна). 

На рис. 4,б полученный график описыва-
ет траекторию движения центра масс шату-
на. 

 
а                           б 

Рис. 4. 4-й векторный контур, моделирующий траекторию движения  центра масс 2-го звена
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Хотя рассматриваемые задачи решения 
габаритных ограничений, траекторий явля-
ются достаточно простыми геометрическими 
задачами, использование векторных моделей 
и их программного обеспечения в виде про-
граммы КДАМ ещё на этапе отработки ки-
нематики и динамики двигателя позволяют 
оценивать полученные результаты и с точки 
зрения общей компоновки двигателя, лишь 
меняя параметры созданной векторной мо-
дели. Расширенное применение метода век-
торных моделей позволяет решать совер-
шенно разнородные и изначально не всегда 

заранее известные задачи, возникающие в 
процессе проектирования быстро и эффек-
тивно, а наглядность векторных моделей по-
зволяет избежать ошибок в процессе матема-
тических вычислений. 
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УДК 621.438 

ПЕРСПЕКТИВЫ ФОРСИРОВАНИЯ  
ПАРО- И ГАЗОТУРБИННЫХ ЭНEРГОУСТАНОВОК 

© 2011  А. А. Павлова 

Рыбинская государственная авиационная технологическая академия имени П.А. Соловьева 

В данной статье научно-технически обосновано применение теплоутилизационных технологий для 
повышения эффективности энергоустановок ТЭЦ и ГКС. Кроме того, прослежена технико-экономическая 
целесообразность применения предложенных методов на основе проведения термогазодинамических расчетов 
действующих ГТУ и ПГУ с учетом внедрения исследуемых методов повышения эффективности. 

Эффективность энергоустановок, парогазовые установки, термогазодинамические расчеты 
действующих ГТУ. 

 
Введение. Основным перспективным 

направлением ресурсосбережения является 
утилизация сбросных энергопотоков и в пер-
вую очередь тепла уходящих после ГТУ га-
зов. 

На современном этапе развития газо- и 
паротурбинных энергоустановок присталь-
ное внимание уделяется внедрению энерго-
сберегающих технологий, повышению эф-
фективности преобразования химической 
энергии ископаемых энергетических ресур-
сов в электрическую энергию и теплоту. Для 
повышения эффективности парогазовой 
энергоустановки необходимо повышать КПД 
паровой и газовой части. В паротурбинных 
электростанциях с целью повышения эконо-
мичности увеличивают параметры пара до 
сверхкритических значений. Электрический 
КПД ПТУ при параметрах пара: давлении 
37,5МПа, температуре 1200°С, регенератив-
ном подогреве питательной воды и большом 
количестве промотборов, составляет 51%.[2] 
Таким образом, в настоящее время тепловая 
экономичность паротурбинных блоков при-
ближается к своему пределу. 

Основные достижения в повышении 
эффективности ГТУ связаны с неуклонным 
увеличением температуры газа перед турби-
ной, реализуемым за счет применения новых 
жаропрочных сплавов, совершенствования 
систем охлаждения турбин, а также с сопут-
ствующим ему увеличением степени повы-
шения давления в компрессоре. Однако даже 
самые современные из существующих и раз-
рабатываемых ГТУ не могут конкурировать 
по эффективности с комбинированными 
ПГУ [3].  

В настоящее время промышленный 
диалог развивается вокруг двух возможных 

принципиально отличающихся схем тепло-
энергетических установок. Это установки 
ПГУ бинарного цикла, у которых верхний 
цикл ГТУ с продуктами сгорания в качестве 
рабочего тела, а нижний – паровая турбина, 
пар для которой производится в парогенера-
торе за счет использования тепла уходящих 
газов из газотурбинной части установки. Ес-
тественно, что нижний цикл содержит всю 
необходимую атрибутику паросиловой уста-
новки – конденсатор, градирни или пруды - 
охладители, что в общем-то заметно повы-
шает затраты на бинарную ГТУ. 

Второй тип возможных установок с ре-
генерацией тепла, покидающего ГТУ с вы-
хлопными газами, это так называемый цикл 
со смешением или STIG (СТИГ) – Steam 
Injection Gas Turbine. Устанавливаемый на 
выходе из ГТУ парогенератор в виде котла- 
утилизатора генерирует пар низкого и высо-
кого давления, подаваемый впоследствии на 
охлаждение турбины и на впрыск в камеру 
сгорания соответственно. При сохранении 
габаритов проточной части впрыск пара по-
зволяет на 15-25% снизить расход сжатого 
воздуха на охлаждение, повысить расход ра-
бочего тела и его энтальпию, что приводит к 
существенному – до 2 раз увеличению по-
лезной работы [1]. 

Цель работы заключается в научно-
техническом обосновании применения теп-
лоутилизационных технологий для повыше-
ния эффективности энергоустановок ТЭЦ и 
газоперекачивающих компрессорных стан-
ций (ГКС). Анализ полученных расчетных и 
эксплуатационных данных позволит опреде-
лить наиболее оптимальный и экономичный 
режим работы ПГУ. Термогазодинамические 
расчеты действующих ГТУ и ПГУ с учетом 
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внедрения исследуемых методов повышения 
эффективности позволят проследить техни-
ко-экономическую целесообразность приме-
нения предложенных методов. 

1. Повышение эффективности  
энергетических газотурбинных установок 

1.1. Современные паротурбинные  
энергоблоки 

В то время как повышение давления в 
паротурбинных установках осуществляется 
без особых затруднений, повышение темпе-
ратуры на входе в паровую турбину при со-
хранении современного уровня развития 
конструкционных материалов, используемых 
в котельных агрегатах, проблематично. Тем 
не менее работы ведутся в обоих направле-
ниях. Так, например, в Европейском Союзе 
находится в стадии конструкторской разра-
ботки проект ПТУ со сверхкритическим дав-
лением, начальной температурой пара 700°С 
и двумя промперегревами до 720°С [2]. Все 
перспективные паротурбинные установки 
содержат большое число регенеративных 
отборов, а их количество и местоположение 
выбирается для каждой конкретной установ-
ки индивидуально.  

Выполнен термодинамический анализ 
паровой турбины, работающей по простому 
циклу Ренкина с исходными данными: дав-
ление пара перед турбиной р0 = 10 МПа, 
температура Т0 = 873К,  давление в конден-
саторе pк = 1,8 кПа (tконд = 16˚С), КПД турби-
ны ηпт = 0,88. Геометрия рассчитываемой 
турбины соответствовала трехмодульной 
турбине мощностью 25МВт. 

Результаты расчета показали, что при 
заданных параметрах величина электриче-
ского КПД установки достигает ηэл = 39,1%. 
Увеличение начального давления до р0 = 
30МПа при сохранении остальных парамет-
ров без изменения, приводит к возрастанию 
электрического КПД до 41,2%. Дальнейшее 
повышение КПД, как уже отмечалось, воз-
можно за счет введения промперегревов и 
повышения КПД турбины до ηпт = 0,9 при 
переходе с активных лопаток на реактивные: 
при р0 = 10 МПа - с 39,1% до 39,9%, а при 
давлении перед турбиной р0  = 30 МПа - с 
41,2% до 41,8%. 

1.2. Термодинамический анализ цикла 
энергетической ГТУ с впрыском пара 

Разрабатываемые и выпускаемые оте-
чественными  предприятиями ГТУ наземно-

го применения имеют довольно низкий КПД 
производства электроэнергии, не превы-
шающий 40%, а в большинстве случаев он не 
дотягивает и до 37%. Высокая экономич-
ность зарубежных энергоблоков (40-45%) 
обеспечивается за счет применения высоко-
технологичных узлов и предельно высоких 
температур газа перед турбиной до 1500ºС. 
Так, крупнейший производитель ГТУ 
General Electric ведет разработку установок, 
работающих по двум технологиям G и H. В 
первой используется традиционное воздуш-
ное охлаждение, а установки серии Н вы-
полнены с паровым охлаждением первых 
двух ступеней газовой турбины и использу-
ются в составе ПГУ, обеспечивая КПД выра-
ботки электроэнергии до 60% [5].  

Большой интерес для энергетики малой 
и средней мощности, где целесообразность 
использования классических ПГУ не оче-
видна, представляет разновидность циклов 
ГТУ с впрыском пара или воды, нагретых 
теплом выходящих газов в котле-
утилизаторе (КУ), в проточную часть турби-
ны (ГТУ STIG). Их эффективность прибли-
жается к эффективности классических ПГУ, 
в то же время конструктивное исполнение 
почти такое же, как и у обычных ГТУ.  

При анализе путей форсирования газо-
турбинного цикла расчеты выполнены на 
основе выбранной за базовую модель газо-
турбинной установки с исходной электриче-
ской мощностью 20 МВт конструкции КБ 
«А.М. Люлька – Сатурн», серийно выпус-
каемой в конвертируемом виде под маркой 
АЛ – 31 – СТЭ, являющейся одной из наибо-
лее эффективных на отечественном рынке, 
сочетая в себе значительный ресурс и высо-
кие параметры рабочего тела (температуру). 
Расход воздуха через установку Gв = 60 кг/с, 
КПД компрессора ηк* = 0,84, степень повы-
шения давления πк* = 20, N = 20МВт;  
ηэл=0,36, Тг*=1525 К. 

Проанализированы две схемы газотур-
бинного цикла: простого, с форсированием 
параметров (увеличением степени сжатия в 
компрессоре и температуры газа перед тур-
биной), а также установки со смешением, 
работающей по так называемому циклу 
STIG. В соответствии с рекомендациями [1] 
некоторое количество пара, в 1,5 раза пре-
вышающее расход топлива, вводилось в ка-
меру сгорания для подавления выбросов 
NОх. Для получения водяного пара на выхо-
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де из ГТУ устанавливается котел-
утилизатор, а для  регенерации пара, содер-
жащегося в продуктах сгорания, использует-
ся разработанная в НПО «Машпроект» (Ук-
раина) приставка «Водолей» (рис. 1). 

 

Рис. 1. Принципиальная схема газотурбинной уста-
новки с паровым охлаждением турбины и впрыском 

пара в камеру сгорания (STIG): 
1 –  газотурбинная установка; 2 – электрогенератор; 
3 – выхлопные газы; 4 – испаритель и пароперегрева-
тель низкого давления; 5 – экономайзер-конденсатор 
низкого давления; 6 – отвод сконденсировавшегося из 
продуктов сгорания ГТУ пара; 7 – конденсатоочист-
ка; 8 – деаэратор; 9 – питательный насос низкого 
давления; 10 – фильтр; 11 – выход продуктов сгора-
ния в атмосферу; 12 – подача пара на охлаждение 
газовой турбины; 13 – подача пара для уменьшения 

выбросов NOх 

Электрический КПД рассматриваемой 
ГТУ возрастает при увеличении степени по-
вышения давления до πк* = 40 и Тг* = 1773 – 
1973К, но его величина практически не пре-
вышает 45%. В результате термодинамиче-
ского расчета выяснилось, что увеличение 
температуры газа до Тг* = 1773 К, с подачей 
пара в КС и турбину, приводит к возраста-
нию мощности ГТУ примерно в 2 раза, а 
увеличение Тг* до значения 1973 К - до 2,5 
раз. Однако при этом величина электриче-
ского КПД ГТУ, работающей по отмеченной 
схеме, практически остается без изменения. 

1.3. Анализ комбинированных энерго-
установок 

Объединение высокотемпературного 
газотурбинного цикла с низкотемператур-
ным паротурбинным в единой парогазовой 
установке (ПГУ) позволяет выйти на новый, 
более высокий уровень эффективности. В 
этом случае теплота уходящих из турбины 

ГТУ газов, температура которых достигает 
500…700°С, служит источником тепла для 
нагрева питательной воды, её испарения и 
перегрева образовавшегося пара, что в ко-
нечном счете приводит к получению допол-
нительной мощности в паротурбинной уста-
новке. КПД ПГУ, работающих по чисто би-
нарному циклу, достигает сегодня 57… 
58.5%. Строятся электростанции с ПГУ, 
имеющими КПД 60%. Как правило, это 
крупные ПГУ с высокотемпературными и 
высокоэффективными ГТУ (39…45%) и 
ПТУ, выполненными по схеме двух или трех  
давлений. КПД первых  введенных в экс-
плуатацию  отечественных установок бинар-
ного цикла ПГУ-39 мощностью 40 МВт  и 
ПГУ-450 мощностью 450 МВт, выполненных 
по схеме двух давлений, равен 49.5…50%. В 
проекте ПГУ мощностью 285 МВт, выпол-
ненном в Ивановском ГЭУ на базе  зарубеж-
ной ГТУ V94.2A c КПД  35,4% по схеме трех 
давлений, предполагается получить КПД 
(нетто) 53,4%.  

В рассматриваемом сопоставительном 
расчете схем в качестве верхней надстройки 
комбинированной ПГУ выбрана ГТУ АЛ31 – 
СТЭ с расходом воздуха 60,6 кг/с и πк* = 20. 
При этом предполагалось, что газотурбинная 
установка работает по циклу СТИГ с пода-
чей пара в камеру сгорания и на охлаждение 
газовой турбины, а избыточный тепловой 
ресурс продуктов сгорания на выходе расхо-
дуется на генерацию пара, используемого в 
дальнейшем для организации рабочего про-
цесса нижней надстройки – паровой турби-
ны, без котлоагрегата.  

Принципиальная схема такой установ-
ки представлена на рис. 2. Высокая темпера-
тура газа перед турбиной определяет и ее 
достаточно высокое значение на выходе, что 
позволяет в испарителе – пароперегревателе 
4 получить пар с температурой до 1100К. 

Результаты термодинамического ана-
лиза представлены на рис. 3. Можно отме-
тить, что предложенные схемы в целом име-
ют достаточно весомое превосходство по 
КПД над ранее рассмотренными типами 
энергетических установок, в том числе и над 
паротурбинными установками сверхкрити-
ческих параметров. Преимущество достиг-
нуто за счет экономии энергии расходуемой 
в котлоагрегате обычной ПТУ. 
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Рис. 2. Принципиальная схема комбинированной ус-

тановки: 
1 – ГТУ; 2 – электрогенератор; 3 – котел- утили-

затор; 4 – испаритель и пароперегреватель высокого 
давления; 5 – промежуточный пароперегреватель; 6 
– испаритель и пароперегреватель низкого давления; 
7 – экономайзер-конденсатор низкого давления; 8 – 
конденсатоочистка; 9 – деаэратор; 10 – питатель-
ный насос низкого давления; 11 – фильтр; 12 – отвод 
сконденсировавшегося из продуктов сгорания ГТУ 
пара; 13 – выход продуктов сгорания в атмосферу; 
14 – паровая турбина; 15 – конденсатор; 16 – кон-
денсационный насос; 17 – подача пара на охлажде-

ние; 18 – подача пара в КС 

 

 
Рис. 3.  Зависимость электрического КПД и мощ-

ности ПГУ от степени повышения давления в ГТУ πк* 
при Тг*=1773К  

 

Наиболее выгодным по КПД являются 
сравнительно низкотемпературные режимы 
паротурбинных надстроек с температурой 
пара от 850 ≤  Тп* ≤ 950 К и степенью повы-
шения давления в ГТУ πк* = 20 – 30. Этот 
факт является достаточно интересным, ибо 
позволяет использовать неохлаждаемые па-
ровые турбины. 

2. Энергоэффективность приводных 
энергоустановок в системе транспорта газа 

2.1. Термодинамический анализ «про-
стого» цикла приводной ГТУ с паровой 
турбиной 

Принципиальная расчетная схема ком-
бинированной установки, состоящей из ГТУ, 
работающей по простому циклу Брайтона, и 
ПТУ, работающей по циклу, приближенному 
к идеальному циклу Ренкина, приведена на 
рис. 4.  

Давление, генерируемого в котле- ути-
лизаторе пара, при оценочных расчетах из-
менялось от 0,5 до 10 МПа. Температура пе-
регрева газа принималась на 30° меньше 
температуры уходящих газов. Давление в 
конденсаторе принималось по его среднему 
значению для известных работающих паро-
вых турбин малой мощности ~ 10 кПа. Для 
упрощения оценки и сравнительного анализа 
выбран простой цикл без промперегревов и 
регенерации. 

Расчеты показывают, что с изменением 
мощности газотурбинного агрегата возраста-
ет величина утилизационного теплового по-
тока и, как следствие, растет мощность паро-
вой турбины (рис. 5). 

Увеличение мощности газотурбинного 
привода ГПА с 6 до 25 МВт позволяет без 
дополнительных затрат топлива генериро-
вать от 2 до 7 МВт электрической мощности. 
Рост давления пара от 0,5 до 2 МПа повыша-
ет экономичность паровой части теплоути-
лизационной надстройки. Дальнейшее по-
вышение давления до 10 МПа приводит к 
снижению мощности паровой надстройки. 
В среднем увеличение давления от 0,5 МПа 
до 2 МПа приводит к возрастанию генери-
руемой  электрической мощности на 11-
12 %, причем чем больше температура ухо-
дящих газов ГТУ, тем в большей степени 
проявляется эффект возрастания. 
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Рис. 4.  Схема ГПА с котлом-утилизатором и паровой турбиной, работающей по простому циклу: 

1 – компрессор низкого давления, 2 – компрессор высокого давления, 3 – камера сгорания, 4 – турбина 
высокого давления, 5 – силовая турбина, 6 – нагнетатель, 7 – теплообменный аппарат, 8 – экономайзер, 9 – 
испаритель, 10 – пароперегреватель, 11 – деаэратор, 12 – питательный насос, 13 – паровая турбина, 14 – 

конденсатор, 15 – конденсатный насос, 16 – электрогенератор 
 

 

 
Рис. 5. Зависимость  мощности  паровой турбины от 

давления пара на входе для различных ГПА:  
1 – ГПА6.3; 2 – ГПА6.3(8); 3 – ГПА10;  

4 – ГПА16; 5 – ГПА25 

Анализ возможности применения вы-
пускаемых промышленностью паровых тур-
бин для надстройки ГПА производства ОАО 
«Сатурн – Газовые турбины» мощностного 
ряда 6,3; 8; 10; 16; 25 МВт на основе термо-
динамических расчетов при номинальных 
значениях давления и температуры на входе 
и выходе из паровой части, принимаемых по 
данным заводов-изготовителей, сведен в 
табл. 1. Подбор паровых турбин производил-
ся с учетом равенства расхода пара, генери-
руемого в котле-утилизаторе газотурбинной 
установки или его максимального  соответ-
ствия номинальному расходу на паровой 
турбине. По результатам расчетов подобра-
ны конденсационные паровые турбины оте-
чественного и зарубежного производства. 
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Таблица 1.  Сводная таблица соответствия изготавливаемых паровых турбин ГПА 
производства ОАО «Сатурн – Газовые турбины» 
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ГПА-6,3РМ 
К-2,5-2,4 2,4 350 10 3,56 4,2 2,88 

К-2,5-3,4 3,4 430 10 3,37 3,61 3,11 

ГПА-6,3(8 МВт)-04 К-2,5-2,4 2,4 350 10 4,52 4,2 3,66 

ГПА-10РМ К-2,5-2,4 2,4 350 10 5,06 4,2 4,1 

ГПА-16 "Арлан" 

К-6-3.4Т 3,4 435 9,8 8,71 7,1 8,1 

К-7.5-6.4Т 6,29 480 10,6 8,55 8,6 8,78 

К-6-1,6У 1,57 320 9,8 9,38 9,17 6,95 

ГПА-25 
К-12-4,2Т 4,2 435 9,8 11,41 14,8 10,8 

SST-100 6,5 480 100 12,0 10,4 9,26 
 

2.2. Термодинамический анализ ГПА с 
надстройкой двухконтурным котлом-
утилизатором и паровой турбиной. Пере-
ход в ПГУ к более сложной тепловой схеме 
паровой части комбинированной установки 
позволяет в некоторых случаях повысить ее 
термодинамическое совершенство. Для этого 
увеличивают число контуров генерации пара 
в КУ до двух-трех, вводят промежуточный 
перегрев пара и др. Такие технические реше-
ния выполняют параллельно с повышением 
начальных параметров ГТУ и ее мощности, 
что отражается на повышении расхода рабо-
чего тела (газов) и их температуры на выхо-
де газовой турбины. На рис. 6 приведена 
схема ПГУ с двухконтурным КУ. 

Для теоретической оценки термодина-
мического совершенства и оценки качества 
комбинированных установок при надстройке 
ГТУ котлом-утилизатором и паровой турби-
ной двух давлений выбраны авиапроизвод-
ные газотурбинные установки простого цик-
ла производства ОАО «Сатурн – Газовые 
турбины» мощностного ряда: 6,3; 8,0; 10,0; 
16,0 и 25,0 МВт. 

Использование двухконтурного КУ 

обеспечивает более глубокое охлаждение 
выходных газов ГТУ по сравнению с их ох-
лаждением в ПГУ с одноконтурным КУ, что 
улучшает основные показатели установки. В 
ПГУ этого типа целесообразно совершенст-
вовать отдельные элементы тепловой схемы 
и оптимизировать значения температурных 
напоров на горячем конце пароперегревате-
ля.  

Повышение начального давления пара 
с 10 до 30 МПа приводит к возрастанию 
электрического КПД на 1,5% (рис. 7). При 
этом основной рост КПД происходит при 
переходе на сверхкритические параметры 
пара (p0 = 23 МПа). Как показывают расчеты, 
форсирование параметров парового цикла 
позволяет получить более высокий общий 
КПД, чем форсирование газотурбинного 
цикла. 

Заключение. С целью определения 
эффективности различных схем комбиниро-
ванных энергоустановок и газоперекачи-
вающих агрегатов выполнен термодинами-
ческий анализ нескольких вариантов устано-
вок, включая ПГУ с одноконтурным и двух-
контурным КУ, ГТД, работающей по циклу 
STIG.  
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Рис. 6. Схема ГПА с двухконтурным котлом-

утилизатором и паровой турбиной: 1 - компрессор 
низкого давления, 2 – компрессор высокого давления, 
3 – камера сгорания, 4 – турбина высокого давления, 
5 – силовая турбина, 6 – нагнетатель, 7 – теплооб-
менный аппарат, 8 – пароперегреватель высокого 

давления, 9 – испаритель высокого давления, 10 – эко-
номайзер высокого давления, 11 – пароперегреватель 
низкого давления, 12 – испаритель низкого давления, 

13 – газовый подогреватель конденсата, 14 – паровая 
турбина высокого давления, 15 – паровая турбина 
низкого давления, 16 – электрогенератор, 17 – кон-
денсатор, 18 – конденсатный насос, 19 – деаэратор, 
20 – питательный насос низкого давления, 21 – пи-
тательный насос высокого давления, 22 – барабан 
высокого давления, 23 – барабан низкого давления, 24 

– циркуляционный насос 

  
Рис. 7. Зависимость мощности паровой турбины 

ГПА-25 от давления пара в контуре низкого давления: 
1 – рпвд=10 МПа; 2 – рпвд=3 МПа;3 – рпвд=1,5 МПа 

В газотурбинном цикле впрыск пара в 
КС и открытое паровое охлаждение турбины 
позволяют увеличить мощность установки в 
2,5 раза и довести электрический КПД до 
45% в случае генерации пара в КУ, установ-
ленного за турбиной. Комбинированное ис-
пользование газового и парового цикла по-
вышает КПД процесса генерации электро-
энергии до 60%.  

Анализ надстройки ГПА котлом-
утилизатором с паровой турбиной показал, 
что 60 % (7,5 МВт) бросовой энергии ухо-
дящих газов можно преобразовать в полез-
ную работу, сократив при этом суммарные 
выбросы энергии в форме тепла на треть 
(14,5 МВт против 22 МВт). 

 
Работа выполнена под руководством д-ра техн. 
наук, проф. Ш.А. Пиралишвили и канд. техн. на-
ук С.В. Веретенникова в рамках ГК 
№02.740.11.0414. 
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In this article, using of heat recovery technology for improving the efficiency of power plants and compressor 
station is scientific and technically justified. In addition, the technical and economical feasibility of the proposed 
methods based on the thermodynamic and gas-dynamic calculations of existing gas turbines and combined-cycle plant 
is traced, considering the introduction of the investigated methods of improving efficiency. 

The efficiency of power plants, combined-cycle plant, thermo-gas-dynamic calculations of existing gas turbines. 
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ЧИСЛЕННОЕ ИССЛЕДОВАНИЕ  
МНОГОТОПЛИВНОГО ГОРЕЛОЧНОГО МОДУЛЯ КАМЕРЫ СГОРАНИЯ ГТУ 
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Представлены результаты исследований рабочего процесса многотопливного горелочного модуля, фор-
мирующего первичную зону горения камеры сгорания ГТУ. Найдены соотношения расходов воздуха через 
контуры закручивающих устройств, обеспечивающие требуемое распределение коэффициента избытка воздуха 
по объему зон предварительного смешения. Определен угол закрутки потока воздуха, обеспечивающий ком-
промисс противоречивых факторов, таких как величина гидравлических потерь и объем приосевой зоны обрат-
ных токов, определяющий условия стабилизации пламени при горении бедных смесей (α>1,5).  

 
Камера сгорания, горелочный модуль, исследование, расчет, моделирование. 
 
Введение  
Развитие авиационных и наземных 

двигателей направлено на повышение их 
термического КПД за счет форсирования па-
раметров газа по давлению и температуре на 
выходе из камеры сгорания. В настоящее 
время для двигателей наземного применения 
освоена температура  на входе в турбину 
1600-1700К. Развиваются проекты высоко-
температурных камер сгорания для граждан-
ских авиационных двигателей и  стационар-
ных энергокомплексов с температурой на 
входе в турбину до 2150К. Тенденции разви-
тия энергетики приводят к разработке мало-
токсичных камер сгорания, которые наряду с 
высокими экономическими и эксплуатаци-
онными показателями должны соответство-
вать жестким требованиям по выбросам за-
грязняющих атмосферу веществ (оксидов 
азота, продуктов неполного сгорания, моно-
оксида углерода, дыма) в широком диапазо-
не изменения режимных параметров. Веду-
щие компании, такие как GE, Siemens, Als-
tom, предлагают газотурбинные установки, 
обеспечивающие уровень выбросов NOx и 
СО меньше 25 ppm [4]. 

Анализ развития мировой энергетики 
показывает, что наиболее конкурентоспо-
собными являются ГТУ, работающие на  не-
скольких видах жидкого и газообразного то-
плива, позволяющие осуществлять переход с 
основного вида топлива на резервное без ос-
танова и снижения мощности, в том числе 
при возникновении аварийных ситуаций. 
Это становится возможным за счет примене-

ния многотопливных конструкций горелоч-
ных устройств, формирующих зону горения. 
Создание высокоэффективных горелочных 
модулей требует подробного изучения фун-
даментальных составляющих горения в за-
крученном течении. 

В работе предложена противоточная 
схема течения рабочего тела в объеме горе-
лочного модуля. Преимущества рабочего 
процесса таких устройств, а также характер-
ные особенности конструкции исследованы 
и приведены в работах [1-3]. 

Известные и вновь полученные резуль-
таты показывают, что организация аэроди-
намического противотока при движении 
диафрагмированного закрученного течения в 
ограниченных  каналах позволяет организо-
вать естественное конвективное охлаждение 
теплонагруженных элементов горелочного 
модуля, повысить качество смешения за счет 
увеличения времени пребывания элементар-
ных объемов топливовоздушной смеси в зо-
не смешения. Это обусловлено тем, что по-
даваемый расход газа дважды перемещается 
в осевом направлении горелочного модуля 
вначале в составе свободного вихря, а затем 
в приосевом вынужденном. Кроме того, он 
участвует во вращательном движении потока 
в целом и в процессах крупномасштабного 
массопереноса через границу раздела вих-
рей, обусловленного наличием вторичных 
вихревых структур и прицессии ядра потока. 

Особенности противоточных закручен-
ных течений вызывают интерес к исследова-
нию процессов горения в них. Это является 
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одним из основных направлений повышения 
эффективности рабочего процесса энергети-
ческих машин и в первую очередь теплона-
пряженности в зоне горения, определяемой 
количеством энергии, выделяющейся в фор-
ме тепла . 

1. Численное моделирование термога-
зодинамики и горения в противоточном 
горелочном модуле 

1.1. Постановка задач и метод числен-
ного исследования  

Конструктивная схема многотопливно-
го горелочного модуля представлена на рис. 
1. Она включает противоточную смеситель-
ную камеру, двухконтурное закручивающее 
устройство, системы подачи жидкого (керо-
син, дизельное топливо) и газообразного 
(природный газ, синтез-газ) топлив. Горе-
лочный модуль рассчитан на сжигание ос-
новного топлива природного газа и резерв-
ного дизельного и синтез-газа. 

 

 
Рис.1. Конструктивная схема многотопливного про-

тивоточного горелочного модуля 
 

Одной из основных задач, решаемой 
конструктором в процессе проектирования 
горелочного модуля камеры сгорания, явля-
ется организация условий эффективной го-
могенизации топливовоздушной смеси с 
учетом требований по минимизации потерь 
полного давления. Для повышения качества 
смесеобразования требуется увеличение 
пространственных размеров зоны смешения, 
турбулизация и закрутка течения, организа-
ция противотока, при этом возрастают поте-
ри полного давления. Аналитические методы 
расчета параметров рабочего процесса горе-
лочного модуля не позволяют построить ме-

тодику нахождения разумного компромисса 
между отмеченными факторами. Поэтому на 
стадии предварительных оценочных расче-
тов была решена задача отработки геометрии 
проточной части в двухмерной постановке, 
позволившая найти соотношения расходов 
воздуха через 1 и 2 контуры закручивающих 
устройств и визуализировать структуру те-
чения.  

2D геометрическая модель и расчетная 
сетка показаны на рис.2. Полученная сеточ-
ная модель имеет блочную структуру со 
сгущением в областях впрыска топливных 
струй.  

 

 
 

Рис. 2. Расчетная сетка в проточной части 
противоточного горелочного модуля 

 
Численное моделирование термогазо-

динамики вязкого газа выполнено с исполь-
зованием системы уравнений Новье-Стокса, 
осредненных по Рейнольдсу в стационарной 
постановке. Моделирование турбулентного 
переноса осуществлялось с помощью стан-
дартной k-ε модели турбулентности. 

В качестве граничных условий задава-
лись адиабатность стенок расчетной области, 
условия симметрии относительно оси каме-
ры сгорания, условия Стокса. В качестве на-
чальных условий считались известными 
полное давление и температура на входе в 
противоточный горелочный модуль, а также 
массовые расходы компонентов топливовоз-
душной смеси, определяющие требуемые 
значения  коэффициента избытка воздуха в 
зоне горения, полученные из предваритель-
ного  аналитического расчета и известных 
рекомендаций. Схема расчетной области с 
обозначением характерных параметров  при-
ведена на рис. 3. 

В результате исследований получена 
зависимость относительного расхода воздуха 
в характерных зонах смешения  и 

 от относительного перепада давле-
ния на горелочном модуле ,  определен уро- 
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Рис.3. Схема расчетной области противоточ-

ного горелочного модуля 
 

вень гидравлических потерь, для оценки 
которой в литературе принято выражение [5]  

. 

Критерием оценки качества смесеобра-
зования в противоточном горелочном моду-
ле выбрано изменение среднеквадратичного 
отклонения  его массовой концентрации от 
среднерасходного значения в каждом сече-
нии: 

 
где  – массовый расход топлива через 
элементарную площадку ,  – среднерас-
ходное значение массовой концентрации ке-
росина в данном сечении. 

Постановка задачи для изучения смесе-
образования учитывает направления скоро-
стей потоков воздуха при их прохождении 
через тангенциальное и радиальное закручи-
вающие устройства. Рассмотрены случаи с 
сонаправленной и противоположно направ-
ленной закруткой потоков. Угол закрутки в 
тангенциальном закручивающем устройстве 
составляет 15º. Для аксиального закру-
чивающего устройства было выбрано 8 зна-
чений угла входа потока: β = ±15º, ±30º, ±45º 
и ±60º (где «+» - обозначены углы, форми-
рующие вращение по часовой стрелке, а «-»  
- против часовой).  

Изобразим направления векторов ско-
рости потока  и  при прохождении че-
рез тангенциальное и аксиальное закручи-
вающие устройства соответственно (рис. 4). 

Результаты исследований. Расчет 
термогазодинамики течения  и  горения  в ка-  

 
Рис. 4. Ориентация векторов скорости потока  и 

 на входе в тангенциальное и аксиальное закручи-
вающие устройства: 

 
 

  
   

 
 
мере сгорания противоточного горелочного 
устройства позволил оценить качество сме-
шения и воспламенения компонентов топли-
вовоздушной смеси, подобрать оптимальное 
соотношение расходов воздуха через конту-
ры закручивающих устройств, обеспечи-
вающих требуемое распределение коэффи-
циента избытка воздуха по объемам зон 
предварительного смешения.    

Приведен график зависимости относи-
тельных расходов воздуха  и  
от относительного перепада давления (рис. 
5). С ростом  наблюдается снижение доли 
расхода, поступающего через первый контур 
закручивающего устройства . Это 
связано с тем, что в каждой из зон значение 
путевых гидравлических потерь пропорцио-
нально пути движения, проходимому пото-
ком: . В первой зоне, где организова-

но противоточное течение, при увеличении 
перепада давления величина гидравлических 
потерь при прочих равных условиях возрас-
тает быстрее по сравнению со второй зоной. 
Это приводит к росту доли расхода воздуха 
через второй контур закручивающего уст-
ройства  во вторичную зону смешения. 

Анализ позволяет сделать вывод о том, 
что изменение гидравлики горелочного мо-
дуля оказывает слабое влияние на распреде-
ление расхода воздуха по зонам. При изме-
нении  в диапазоне   
изменяется на 0,4% , а  на 0,2%, по-
этому их влиянием на неравномерность кон-
центрационного поля можно пренебречь.  
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Рис. 5. Зависимость относительного расхода воздуха от относительного перепада давления через два 
контура закручивающих устройств 

Для выбора оптимальной конфигура-
ции аксиального закручивающего устройства 
построен график (рис. 6), показывающий из-
менение относительного объема приосевой 
зоны обратных токов  в зависимости от уг-
ла   установки лопаток, определяющего на-
правление входа потока воздуха в зону сме-
шения, а также среднеквадратичного откло-
нения массовой концентрации топлива ε при 
различных  на расстоянии 3, 5 и 7 калибров 

от среза выходного сопла противоточного 
горелочного модуля.  

Оценка относительного объема зоны 
обратных токов выполнена с использовани-
ем выражения 

, 

где V – объем проточной части противоточ-
ного горелочного модуля, - объем при-
осевой  зоны обратных токов в области ста-
билизации пламени. 

 

 
Рис.6. Зависимость относительного объема приосевой ЗОТ  и среднеквадратичного отклонения мас-

совой концентрации топлива  в топливовоздушной смеси ε от угла закрутки  в аксиальном закручивающем 
устройстве: а - жидкое топливо; б - газообразное топливо; 

♦ - график зависимости β); ■ – график зависимости ε(β) на расстоянии 3 калибров от среза выходного сопла 
ВФГМ; ▲ - ε(β) на расстоянии 5 калибров; х - ε(β) на расстоянии 7 калибров 

В зависимости от взаимного направле-
ния закрутки потоков (сонаправленно или в 
противоположном направлении) положение 
и размер приосевой зоны обратных токов 
изменяется. При сонаправленной закрутке с 
увеличением угла  происходит возрастание 
тангенциальной составляющей скорости по-
тока, в результате повышается радиальный 
градиент скорости и давления, что приводит 

к увеличению размеров зоны обратных то-
ков. При угле закрутки 60º граница зоны об-
ратных токов находится вблизи стенок жа-
ровой трубы, что может привести к термиче-
скому разрушению конструктивных элемен-
тов, ограничивающих зону реакции. Напро-
тив, при противоположно направленной  за-
крутке с ростом угла входа потока происхо-
дит уменьшение тангенциальной состав-
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ляющей скорости в следе взаимодействия  
потока, истекающего из зоны смешения, и 
воздуха, поступающего через второй контур 
закручивающего устройства, вследствие чего  
сокращается размер зоны обратных токов. 
Как видно на рис. 7,а, при   при-
осевая зона обратных токов практически от-
сутствует.   

Пунктирной линией показан уровень 
неравномерности концентрации топливовоз-
душной смеси, соответствующий требовани-
ям, предъявляемым к современным форсу-
ночно-горелочным модулям с предваритель-
ным смешением.  Видно,  что  при  углах β = 
-15º, -30º, ±45º значение среднеквадратично-
го отклонения массовой концентрации топ-
лива ε на расстоянии 3, 5 и 7 калибров от 
среза выходного сопла противоточного горе-
лочного устройства не превышает 3%. 

Анализ результатов численного моде-
лирования позволил определить оптималь-
ные значения угла закрутки потока в двух-
контурном закручивающем устройстве, со-
ответствующие ,  (для жидко-
го и газообразного топлив). При этом акси-
альное закручивающее устройство с углом 
закрутки  характеризуется мень-
шим объемом приосевой зоны обратных то-
ков по сравнению с β = +45 . 

На основании выполненных исследо-
ваний можно сделать вывод, что наиболее 
целесообразным с точки зрения стабилиза-
ции фронта пламени и смесеобразования яв-
ляется выбор угла закрутки  .  

На рис. 7 представлено изменение объ-
ема зоны обратных токов в зависимости от 
угла входа потока в двухконтурное закручи-
вающее устройство.  

 

Рис. 7. Линии тока в проточной части горелочного модуля при различных углах закрутки 
 в аксиальном закручивающем устройстве:  ±15º (а); ±30º (б);  ±45º (в); ±60º (г) 

 
На рис. 7, а – в видно, что в области 

внезапного расширения на выходе из первой 
зоны смешения образуется устойчивая раз-
витая зона обратных токов, на границах ко-
торой осевая компонента вектора скорости 
потока меняет направление, переходя через 
нулевое значение, и образуется геометриче-
ское место точек, характеризующихся равен-
ством скорости потока топливовоздушной 
смеси и скорости турбулентного горения. 
Это является необходимым и достаточным 

условием обеспечения квазистационарного 
положения турбулентного фронта волны ре-
акции горения. 

Выполненные исследования позволили 
оценить влияние угла закрутки потока на ка-
чество смешения при использовании жидко-
го и газообразного топлив. Зависимость 
среднеквадратичного отклонения массовой 
концентрации топлива от гомогенной смеси 
по длине проточной части представлена на 
рис. 8 и 9. Длина проточной части выражена 
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в относительных координатах: , где 

 - диаметр цилиндрического участка про-
тивоточного горелочного модуля. Видно, что 
в результате конвективного массообмена по-
ток воздуха и топлива в условиях аэродина-
мического противотока течения в вихревой 
камере, среднеквадратичное отклонение 
массовой концентрации топлива уменьша-
ются до значений, близких к нулю  
(  при  = 13 для жидкого топли-
ва;  при  = 1 для газообразного 
топлива), и образуется гомогенизированная 
топливовоздушная смесь. При подмешива-
нии воздуха из второго контура закручи-

вающегося устройства  = 14) наблюдается 
рост неравномерности концентрации до зна-
чения . Далее по длине расчетной 
области происходит размывание струи воз-
духа, подаваемого во вторую зону, и посте-
пенное снижение среднеквадратичного от-
клонения концентрации топлива до величи-
ны  = 0,55% (жидкое топливо) и  = 1,07% 
(газообразное топливо) на выходе из расчет-
ной области. 

Сопла форсунок жидкой и газообраз-
ной фаз разнесены по длине горелочного мо-
дуля. Форсунка подачи жидкого топлива ус-
тановлена на  = 1, а газообразного на  = 
14. 

 
а                                                                         б  

Рис. 8.  Зависимости среднеквадратичного отклонения массовой концентрации метана по длине расчетной 
области для различных углов закрутки:  

а - сонаправленная закрутка; ■: β = 15º; ▲: 30º; х: 45º; ●: 60º; 
б - противоположно направленная закрутка; : β = -15º; ▲: -30º; х: -45º; ●: -60º 

 

 
а                                                                         б  

Рис. 9. Зависимости среднеквадратичного отклонения массовой концентрации керосина по длине расчетной 
области для различных углов закрутки: 

а - сонаправленная закрутка; ■: β = 15º; ▲: 30º; х: 45º; ●: 60º; 
б - противоположно направленная закрутка; : β = -15º; ▲: -30º; х: -45º; ●: -60º 
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Полученные результаты позволили 
спрофилировать геометрию проточной части 
3D модели и расчетную сетку (рис. 10). 

 

Рис. 10. Расчетная модель горелочного модуля 
 

При организации рабочего процесса горе-
лочного модуля на жидком топливе в каче-
стве граничных условий задавался его рас-
ход в виде монодисперсного факела распыла 
со средним по Заутеру диаметром капель 

. Корневой угол факела распыла 
выбирался с учетом особенностей газодина-
мики. Основным условием, определяющим 
выбор корневого угла, является задача ис-
ключения формирования локальных пере-
обогащенных топливом зон вблизи полусфе-
рической профилируемой стенки. 

Граничные условия представлены в 
табл. 1. 

Для оценки полноты сгорания приме-
нялась многоступенчатая кинетическая схе-
ма окислительно-восстановительной реакции 
горения керосина. Кривая выгорания показа-
на на рис. 10. Точки на графике получены 
осреднением локальных значений полноты 
сгорания по выбранным сечениям проточной 
части горелочного модуля на различном 
удалении от области первоначального ини-
циирования волны реакции. 

Анализ представленной зависимости 
позволяет сделать вывод, что полнота сгора-
ния в противоточном горелочном модуле 
возрастает от 0 до 0,999 на относительной 
длине  = 25. На участке   в объё-
ме проточной части горелочного модуля 
происходит смешение компонентов топли-
вовоздушной смеси, поэтому η = 0. 

 

Таблица 1.  Граничные условия 

 

 
Рис. 11. Полнота сгорания топлива  

 
Затем в области  кривая 

выгорания практически линейно возрастает 
от η = 0 до η = 0,9, в оставшейся области от  
= 19 до  = 25  происходит увеличение инте-
гральной полноты сгорания от η = 0,9 до η = 
0,999. 

Анализ результатов численного расчета 
позволил с учетом выполнения требований 
по минимуму потерь и устойчивости процес-
са горения внести уточняющие коррективы в 
решение задачи профилирования геометрии 
проточной части противоточного горелочно-
го модуля. 
 
Работа выполнена под руководством д-ра техн. 
наук, проф. Пиралишвили  Ш.А., канд.техн.наук, 
доц. Гурьянова А.И. 
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ВЛИЯНИЕ ВЫХОДНЫХ ПАРАМЕТРОВ ПОТОКА ЗА КОМПРЕССОРОМ  
НА ГИДРАВЛИЧЕСКОЕ СОПРОТИВЛЕНИЕ  
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Экспериментально и численно исследовано влияние несимметричности профиля скорости и начального 

уровня турбулентности на величину гидравлических потерь в отрывном диффузоре камеры сгорания. 
 
Отрывной диффузор, гидравлические потери, неравномерность потока, ГТД, газодинамика.  

 
Введение.  
Совершенствование и перспективы 

развития газотурбинных технологий связаны 
с повышением эффективности двигателя, с 
форсированием параметров газа перед 
турбиной, что связано с ростом теплонапря-
женности КС, улучшением аэродинамичес-
ких характеристик и уменьшением токсич-
ности. Достижение отмеченного повышения 
качества КС зависит от совершенства ее 
конструктивного исполнения и рабочего 
процесса. 

Газодинамика течения в КС, опреде-
ляющая формирование полей термогазоди-
намических параметров на выходе, зависит 
от равномерности эпюры скорости потока 
воздуха за компрессором. Чем выше нерав-
номерность потока, тем с большими гидрав-
лическими потерями проектируется ЖТ. 
Такая взаимосвязь неравномерности потока 
воздуха с гидравлическим сопротивлением 
камеры определяет необходимость ее учета 
при проектировании диффузоров. Вид ради-
альной эпюры температуры на выходе из КС 
задается из условия обеспечения ресурса 
рабочих лопаток турбины. Проектирование 
современных КС ГТД и возможность повы-
шения эффективности их рабочего процесса 
во многом определяется предысторией 
потока и в первую очередь характером тече-
ния в диффузоре. 

Известно [1-4], что для получения 
низких потерь полного давления необходимо 
проектировать диффузорные каналы без 
отрыва потока с малым углом раскрытия. 
Однако на практике часто требуется сокра-
щение длины диффузоров и увеличение 
степени расширения потока в них, что 

приводит к росту гидравлических потерь 
вследствие возникающего отрыва потока. 
Опыты показывают наличие оптимального 
угла раскрытия диффузора, обеспечивающе-
го минимум полных потерь [1,3], склады-
вающихся из потерь на трение и на отрыв 
пограничного слоя. 

В авиационных двигателях, где осевые 
габариты и масса должны быть по 
возможности минимальны, угол раскрытия 
диффузора выбирают на основе технико-
экономического компромисса между длиной 
и потерями давления. 

Оптимальным будет диффузор, обеспе-
чивающий требуемое снижение скорости на 
минимальной длине при минимуме потерь 
полного давления, равномерных полях 
параметров и устойчивом течении на выходе 
из диффузора. Ещё одна трудность связана с 
неравномерностью профиля скорости на 
выходе из компрессора, его несимметрич-
ностью и нестационарной зависимостью от 
высоты и скорости полета. В этих условиях 
трудно обеспечить стационарность течения, 
определяющую устойчивость и качество 
аэродинамических характеристик КС. Поэто-
му проблеме обеспечения однородности и 
устойчивости течения на входе в диффузор 
уделяется самое пристальное внимание. 
Однако немногочисленные эксперименталь-
ные данные как российских, так и зарубеж-
ных исследователей часто носят противоре-
чивый характер и не позволяют сформиро-
вать единых представлений о методах их 
учета при проектировании диффузоров КС. 

Ввиду ограниченности эксперимен-
тальных данных по продувкам кольцевых 
диффузорных каналов с большими углами 
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раскрытия в условиях неравномерного не-
стационарного потока на входе возникает 
необходимость проведения эксперименталь-
ных исследований, направленных на под-
робное изучение структуры потока в отрыв-
ном диффузоре, с целью определения влия-
ния газодинамических параметров течения 
на эффективность диффузоров для возмож-
ного их использования при разработке новых 
методик расчета в широком диапазоне ско-
ростей потока и начальных условий на входе 
в диффузор. 

Численное исследование  
аэродинамики отрывного диффузора 
Для уточнения области эксперимен-

тального поиска выполнено двухмерное 
численное моделирование течения в отрыв-
ном диффузоре на различных режимах. 

Основное внимание уделялось влия-
нию несимметричности профиля скорости на 
входе в канал диффузора кольцевой камеры 
сгорания и начальной интенсивности турбу-
лентности на величину гидравлических 
потерь. При проведении численного модели-
рования газодинамики рассматривалось тур-
булентное течение вязкого несжимаемого 
газа в декартовой системе координат, описы-
ваемое осредненными по Рейнольдсу урав-
нениями Навье-Стокса, неразрывности, 
сохранения энергии и состояния. Граничные 
условия задавались в виде условий адиабат-
ности и прилипания на стенках, расхода на 
входе и полного давления на выходе из 
внутреннего и наружного каналов, получен-
ных при предварительных продувках модели 
и проведенных ранее исследованиях отрыв-
ного диффузора [1-3]. Нестационарная сис-
тема уравнений решалась методом установ-
ления с использованием коммерческого кода 
FLUENT, дискретизация уравнений в кото-
ром проводится методом контрольных объе-
мов. Система замыкалась низкорейнольдсо-
вой k-ω SST моделью турбулентности. 

В газотурбинных двигателях поток, по-
ступающий из компрессора в диффузор 
камеры сгорания, имеет несимметричный по 
сечению канала профиль скорости, что 
связано с влиянием нестационарного взаи-
модействия последней ступени компрессора, 
направляющего аппарата и остаточной 
закруткой потока. Исследование неравно-

мерности профиля скорости на входе на 
характеристики диффузора требует поста-
новки аэродинамического эксперимента. Для 
этого необходимо сформировать несиммет-
ричный профиль скорости за счет изменения 
геометрии специально смоделированного 
входного участка преддиффузора. Подобные 
задачи восстановления геометрии по задан-
ному полю скорости течения относятся к 
классу обратных задач газовой динамики, 
решение которых возможно в частных слу-
чаях с использованием сложных математи-
ческих методов. Анализ результатов выпол-
ненного численного моделирования поля 
скорости для различных вариантов геомет-
рии позволил выбрать несколько вариантов 
геометрии входного участка, обеспечиваю-
щих несимметричные относительно оси 
канала профили скорости на входе в диффу-
зор. Для оценки неравномерности распреде-
ления скорости перед диффузором использо-
вался коэффициент несимметричности 

/верх низ
ср срK W W= , где верх

срW , 
низ
срW  – соответственно 

осредненная скорость потока в верхней и 
нижней половине поперечного сечения 
диффузора, м/с. 

Расчеты показали, что геометрия 
входного участка заметно влияет на форми-
рование профиля скорости. Сравнение ре-
зультатов численного моделирования эпюр 
скорости на входе в диффузор КС при коэф-
фициентах несимметричности 0,78 7,08K≤ ≤  
представлено на рис.1. Несимметричность 
профиля скорости увеличивается с ростом 
коэффициента несимметричности K . 

 

 
Рис. 1. Эпюры скорости на выходе из входного 

участка 
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Полученные эпюры использованы в 
качестве граничных условий на входе в 
отрывной диффузор для численного иссле-
дования влияния несимметричности профи-
ля. Сеточная модель проточной части диф-
фузора имеет сгущение вблизи областей 
значительных градиентов газодинамических 
параметров потока (рис. 2).  

 
 

Рис. 2. Двухмерная сеточная модель расчетной 
области проточной части диффузора КС 

На рис. 3,а,б показаны симметричный 
профиль скорости турбулентного течения на 
входе и распределение поля скорости в 
диффузоре (см. рис.3, б), обеспечивающее 
симметричное распределение давления по 
поверхности ЖТ и максимум статического 
давления в лобовой точке обтекателя (см. 
рис.3, в).  

Это свидетельствует о качественной 
отработке базовой геометрии проточной 
части КС. Такой подход является характер-
ным условием получения аэродинамического 
профиля конструкции, применяемым на 
этапе конструкторского проектирования. 
Однако, как показали расчетные исследова-
ния, ситуация радикально меняется при 
появлении внешних возмущений поля тече-
ния, приводящих к искажению симметрич-
ного профиля скорости на входе. 

При профиле скорости на входе в диф-
фузор с коэффициентом несимметричности 

0,78К ≈  входная неравномерность потока 
количественно изменяет поле скорости и 
давления, но не приводит к качественной 
перестройке течения, что справедливо для 
диапазона 0,78 1HК≤ ≤  (1 1,28BК≤ ≤ ). 

Область повышенного статического 
давления на обтекателе менее выражена и 
имеет несимметричную структуру относи-
тельно средней линии ЖТ, что оказывает 
отрицательное влияние на аэродинамику КС 
и может привести к снижению рабочего 
перепада давления на фронтовом устройстве 
и ухудшению качества смешения. 

 
а 

 
б 

 
 

Рис. 3. Профили скорости и давлений  
на входе в диффузор при 1НК =  

 
При увеличении коэффициента несим-

метричности профиля скорости в диапазоне 
значений 1 7,08HК≤ ≤  ( 0,14 1BК≤ ≤ ) газоди-
намика течения в проточной части КС суще-
ственно искажается, полностью нарушается 
устойчивость потока с формированием 
нерасчетных режимов течения в диффузоре 
и ярко выраженной несимметричностью 
распределения локальных расходов воздуха 
между верхними и нижними охлаждающими 
поясами. Независимо от направления сме-
щения максимума профиля скорости во 
входном сечении относительно оси канала, 
характер обтекания жаровой трубы стано-
вится несимметричным с неравномерным 
перераспределением вторичного воздуха 
между верхним и нижним кольцевыми кана-
лами. 
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Исследования показали, что в случае 
затенения потока на входе в области нижней 
стенки входного участка (наполнение эпюры 
скорости в верхнем полуканале) величина 
коэффициента гидравлических потерь ли-
нейно зависит от коэффициента несиммет-
ричности (рис. 4). При этом абсолютное 
значение изменяется в 4 - 4,5 раза от 0,1ξ =  в 
случае равномерного профиля скорости на 
входе до 0,45ξ =  при значениях 6,5 7НК ≈ − . 

Это позволяет сделать однозначный 
вывод о необходимости учета влияния пре-
дыстории потока на аэродинамические 
характеристики диффузора КС при проекти-
ровании перспективных КС двигателей 
нового поколения. 

 
0,78 7,08HК≤ ≤ , 0, 05 0, 07HКξ = ⋅ +  
Рис.  4. Зависимость коэффициента  
гидравлических потерь ξ  от HК  

 
На рис. 5 приведено влияние ВК  на ко-

эффициент потерь давления в диффузоре 
при наполнении входной эпюры скорости в 
нижнем полуканале. 

 
0,14 1, 28BК≤ ≤ ; 

0,660,12 BКξ −= ⋅  
Рис. 5. Зависимость коэффициента  
гидравлических потерь ξ  от BК  

 
Результаты расчета показали, что не-

симметричность профиля скорости на входе 
в преддиффузор оказывает заметное влияние 
на картину течения и распределение полного 
и статического давления по поверхности 

обтекателя и стенок ЖТ, определяющих 
уровень гидравлических потерь, условия 
формирования вторичных потоков через 
отверстия в ЖТ и пояса охлаждающих от-
верстий. 

Результаты анализа показывают, что 
зависимость анализа ( )Bf Kξ =  имеет сте-
пенной характер, причем в диапазоне 
0,14 1BK≤ ≤  величина потерь изменяется в 
4-4,5 раза от 0,45ξ =  при 0,14 BK≈  до 0,1ξ =  
при 1BK ≈  (симметричный профиль скоро-
сти на входе). 

Экспериментальное исследование 
влияния начальных условий на величину 
гидравлических потерь в отрывном диф-
фузоре 

Экспериментальные исследования 
влияния начальных условий потока на входе 
в диффузор на величину сопротивления 
отрывного диффузора проводились на экс-
периментальном стенде, представленном на 
рис. 6. 

Объект исследования представлен на 
рис. 7 и представляет собой модель прямо-
угольной развертки 1/8 сектора отрывного 
диффузора кольцевой КС. Модель выполне-
на из оргстекла в масштабе 1:1, состоит из 
преддиффузора, наружного контура и жаро-
вой трубы. Жаровая труба модели может 
изменять свое положение в осевом и ради-
альном направлениях. 

 
Рис. 6. Схема экспериментального стенда 

Для формирования несимметричного 
профиля скорости относительно оси канала 
был разработан входной участок с так назы-
ваемыми генераторами несимметричности 
профиля скорости, изменяющими геометрию 
проточной части канала. 
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Рис. 7. Модель отрывного диффузора: 
1 – входной участок; 2 – преддиффузор;  

3, 6,12 – отверстия  для измерения статического 
давления; 4 – обтекатель ЖТ, 5 – фронтовое уст-
ройство; 7,8,9,10,11 – пятиточечные гребенки 

 
Формы генераторов получены по ре-

зультатам численного моделирования и 
изменяются в пределах 0,8 7,4НК< < , если 
бобышка располагается снизу канала, и 
0,135 1,26BК< < , если сверху. Такое модели-
рование необходимо ввиду не осесиммет-
ричной геометрии преддифузора. Распреде-
ление расхода по кольцевым каналам из-за 
влияния несимметричности может быть 
неравномерным. 

Эксперименты по формированию не-
симметричной эпюры скорости на выходе из 
входного участка за генераторами несим-
метричности проводились в диапазоне чисел 
Рейнольдса 4 42 10 Re 18 10⋅ < < ⋅ . 

Результаты сравнения профилей скоро-
сти на входе в преддиффузор, полученные 
численным моделированием и обработкой 
результатов эксперимента, представлены на 
рис. 8, а-в. 

Видно, что в случае неискаженной 
(симметричной) картины течения форми-
рующийся турбулентный профиль адекватно 
описывается расчетной кривой по всем 5 
опытным точкам по высоте канала. В этом 
случае максимальная ошибка расчета со-
ставляет 26% относительно эмпирических 
данных, средняя не превышает величины 
7,46%. 

Расчетные и экспериментальные про-
фили скорости, искаженные генераторами 
возмущений течения, также качественно 
согласуются, но величины относительных 
погрешностей несколько выше. Наиболее 
заметное влияние наблюдается в случае 
коэффициента несимметричности Кн=4,6 
(рис. 8,в). 

 
а)  1HК ≈ ,  - КН=1,055 

 

 
б)  КН =3,475; КН=2,93 

 

 
в)  - КН =6,45;  - КН=4,6 

 
Рис. 8. Сравнение профилей скорости:  

Re= 10,5·104,  численное моделирование; 
 - эксперимент 

Средняя погрешность по профилю дос-
тигает величины 37 %. Вероятно это связано 
с тем, что в расчетном профиле формирую-
щаяся за генератором возмущений пристен-
ная зона обратных токов не успевает замы-
каться до входного сечения преддиффузора 
и обуславливает оттеснение определенной 
массы потока в верхнюю половину канала. В 
результате среднерасходная по верхнему 
каналу скорость потока больше эмпириче-
ских значений на 42,6%. Это подтверждается 
наличием локального максимума на относи-
тельной высоте 0,17, не наблюдаемого в 
опыте. Остальные профили хорошо корре-
лируют между собой во всем исследованном 
диапазоне чисел Рейнольдса и вносимых 
генератором возмущений искажений профи-
ля скорости, характеризующихся коэффици-
ентами несимметричности. 
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Результаты продувок диффузора с ге-
нераторами неравномерности, формирую-
щими отличный от симметричного относи-
тельно оси канала профиля скорости на 
входе, показали, что коэффициент гидравли-
ческих потерь увеличивается с ростом К. 

Результаты экспериментальных иссле-
дований влияния несимметричности профи-
ля скорости на входе в преддиффузор и 
интенсивности турбулентных пульсаций 
потока на коэффициент гидравлических 
потерь в диффузоре представлены на рис. 9-
11. Характерным моментом для всех полу-
ченных зависимостей является наличие 
минимума гидравлических потерь при рав-
номерном профиле скорости на входе вне 
зависимости от интенсивности турбулентно-
сти набегающего потока. 

 
Рис. 9. Зависимость коэффициента гидравли-

ческих потерь ξ от числа Re 

Следует отметить, что при увеличении 
числа Рейнольдса наблюдается монотонное 
увеличение ξ в диапазоне 105<Re<2⋅105 по 
линейной зависимости в среднем от 30 до 
55% при различной интенсивности турбу-
лентности набегающего потока, причем 
максимальным значениям интенсивности 
турбулентности ε>1,6 соответствует макси-
мум гидропотерь. 

Результаты опытных исследований по-
казали, что любое искажение профиля ско-
рости на входе в преддиффузор, как в об-
ласть К<1, так и в область К>1, приводит к 
увеличению коэффициента потерь относи-
тельно его значений в случае симметричного 
профиля при прочих равных условиях 
(Re,ε=const). Приведенные зависимости 
позволяют сделать вывод, что с увеличением 

коэффициента несимметричности наблюда-
ется заметный рост гидравлического сопро-
тивления в среднем на 50% и более при 
изменении 1<К<4,36. 

 

 
Рис.10. Зависимость коэффициента гидравли-
ческих потерь ξ от числа Re (ε=1,01%) 

 

 
Рис.11. Зависимость коэффициента гидравли-
ческих потерь ξ от числа Re(ε=1,35%) 

 

Экспериментально влияние интенсив-
ности турбулентности на величину гидрав-
лических потерь исследовалось в аэродина-
мической трубе с прямоугольной рабочей 
частью (0,16 х 0,4 м). 

Интересной особенностью аэродина-
мики отрывного диффузора является то, что 
увеличение интенсивности турбулентности 
на входе сопровождается увеличением тан-
генса угла наклона прямых ξ=f(Re) во всем 
исследуемом диапазоне несимметричности 
0,93<K<4,36. Подобный характер роста 
тангенса угла наклона функции ξ=f(Re) 
имеет место при увеличении значения К в 
случае ε=const (рис. 9). Кроме того, получен-
ные эмпирические данные позволяют вы-
явить условие возникновения критического 
роста гидравлического сопротивления с 
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увеличением интенсивности турбулентности 
ε≥1,35% для значений коэффициента несим-
метричности входного профиля скорости 
К≥2,93 (рис. 9-11). Вероятно, это обусловле-
но потерей устойчивости течения из-за 
критической смены режимов течения в 
результате стационарного колебания отрыв-
ной зоны за генератором несимметричности 
потока либо действия пространственного 
отрыва потока от стенок диффузора. 

Для проведения экспериментальных 
исследований по влиянию интенсивности 
турбулентности изготовлены турбулизи-
рующие сетки, генерирующие разную ин-
тенсивность турбулентности. 

Турбулентное движение связано с на-
личием двух потоков, наложенных друг на 
друга - некоторого «среднего» потока и 
пульсационного потока. Пульсационный 
поток характеризуется тем, что его частицы  
движутся со скоростями, имеющими самое 
различное направление, несовпадающее с 
направлением потока. Количественная оцен-
ка степени турбулентности потоков осуще-
ствлялась при помощи безразмерного коэф-
фициента, представляющего собой отноше-
ние квадратного корня из средних квадра-
тичных пульсационных скоростей к осред-
ненной скорости ε  - степени турбулентно-
сти. Измерения пульсаций скорости произво-
дились с помощью датчика замера турбу-
лентных пульсаций скорости – термоанемо-
метра Testo 345, фиксирующего отклонение 
скорости от средней (пульсационную ско-
рость WΔ ) и позволяющего определить 
степень турбулентности 2( / ) 100%cрW Wε = Δ ⋅ , 
где осреднение скорости проводится по 

выражению
0

0

2 21
2

t

t

W W dt
τ

ττ

+

−

Δ = Δ∫ . 

Предполагалось, что выходящий тур-
булентный поток изотропный. Датчик прие-
ма пульсаций скорости представляет собой 
нагреваемую нить определенного термосо-
противления. В турбулентный поток воздуха 
помещаем нагретую нить, при этом отводи-
мый от нее тепловой поток испытывает 
колебания турбулентных пульсаций. 

Масштаб турбулентности, генерируе-
мый решетками, зависит от размера ячейки,  
толщины нитки, и считается определяющим 
масштабом турбулентности потока на входе 
в диффузор. Для обоснования выбора време-

ни измерений пульсаций скорости потока на 
входе в диффузор были проведены предва-
рительные эксперименты, подтверждающие 
выбор замера пульсаций. Исследования 
проводились на сетке с характерным разме-
ром d=1,5 мм. 

Характерной особенностью получения 
турбулентных характеристик является зави-
симость интенсивности турбулентности от 
некоторого физического масштаба времени 
(интегрального временного масштаба), 
характеризующего крупномасштабный 
период пульсаций течения в целом на фоне 
временного масштаба локальных случайных 
пульсаций термогазодинамических парамет-
ров течения. Интегральный временной мас-
штаб представляет собой интервал времени, 
отсчитываемый относительно момента 
времени t0, в течение которого среднее 
значение пульсационной составляющей 
скорости не изменяется. 

Как показали эксперименты, времени 
измерения, равного 120 с, оказалось недоста-
точно для определения величины интеграль-
ного периода пульсаций, равного от t0-τ до 
t0+τ, где t0 – произвольный момент времени, 
характеризующийся равенством средней 
скорости потока и среднего значения ее 
пульсационной W W ′= Δ  (рис.12). 

 

 
Wср = 1,85 м/с; Δ Wср = 0,024 м/с;Re=1,48 ⋅104 

а 

 
εср = 1,16%, t = 120 c,  Re=1,48 ⋅104 

б 
Рис.12. Зависимости  пульсаций скорости(а) и интен-
сивности турбулентности (б) потока от времени 
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Поэтому время пульсационного изме-
рения увеличено до 240с (рис. 13). В этом 
случае также сохраняется автомодельность 
величины ε в диапазоне 50<t<120 с на уров-
не ε=1,2. Однако больший физический мас-
штаб времени позволяет обеспечить условия 
τ≈const вне зависимости от выбора t0. 

Представленная на рис. 12 зависимость 
интенсивности турбулентных пульсаций для 
времени измерения 240с при числе Рей-
нольдса Re=8,13·104 показывает, что интен-
сивность масштабов турбулентных пульса-
ций τ0 также сохраняет постоянное значение 
и не зависит от t0. 

 

 

Wср = 10,14 м/с; t = 240 c, Re=8,13 ⋅104 

Рис.13. Зависимость пульсаций скорости потока от 
времени 

 
Рис.14. Зависимость интенсивности турбулентно-

сти от числа Rе 

 
Re = 12·104 

Рис.15. Зависимость коэффициента гидравлических 
потерь от Кн 

Это свидетельствует о том, что время 
измерения 240с является необходимым и 
достаточным для определения турбулентных 
характеристик потока на входе в диффузор.  

Окончательная проверка полученных 
результатов и сделанных выводов выполнена 
с использованием времени измерения турбу-
лентных характеристик 480с (рис. 14,15). 
Увеличение времени измерения в два раза не 
привело к изменению интегрального времен-
ного масштаба турбулентных пульсаций ско-
рости. Следовательно, увеличение физичес-
кого времени измерения свыше 240с явля-
ется нецелесообразным. Сравнительные 
результаты изучения генерируемого уровня 
турбулентности для всех исследуемых реше-
ток имеет место в диапазоне от 7·104 до 
16·104 (на рис. 14 пунктирный прямоуголь-
ник) с отличием по величине интенсивности 
турбулентности.  

Характер зависимости ξ(Кн) сохраняет 
линейный вид и прямые ξ=f(Кн) эквивалент-
ны друг другу в пределах погрешности изме-
рения. Минимальные значения коэффициен-
та гидравлических потерь наблюдаются в 
области Кн=1,01, т.е. при равномерном 
относительно оси канала профиле скорости 
на входе. Максимальные значения гидравли-
ческих  потерь   соответствуют  значениям 
Кн >4,36. 

Вывод. Организация структуры тече-
ния в диффузоре существенно влияет на 
величину его гидравлического сопротивле-
ния, особенно в случае влияния несиммет-
ричности профиля скорости и начальной 
турбулентности. Зависимости ε=f(Re) имеют 
экстремальный характер с наличием выра-
женного максимума в области 3⋅104 < Re < 
4⋅104, с увеличением коэффициента Кн, 
наблюдается заметный рост гидравлического 
сопротивления в среднем на 50% и более при 
изменении 1<К<4,36. Критический рост 
гидравлического сопротивления отрывного 
диффузора возникает при ε≥1,35% при 
К≥2,93.  

 
Работа выполнена под руководством д-ра техн. 
наук, проф. Пиралишвили Ш.А. 
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Рассматривается методика оптимальной отладки двигателей на этапе приемосдаточных испытаний. Ис-
следуется изменение основных параметров двигателя при изменении атмосферных условий. Исследование ос-
новано на данных, полученных в серийном производстве. 

Авиационный двигатель, приемосдаточные испытания, оптимизация, изменение атмосферных условий. 
 
В рассматриваемом контексте под 

качеством в большей степени понимается 
минимальное отклонение параметров 
двигателя от оптимальных достижимых 
значений. Для двигателя, находящегося в 
серийном производстве, уместно полагать, 
что оптимуму соответствуют среднеста-
тистические значения основных параметров. 
В такой постановке необходимо добиваться, 
чтобы сдаваемые двигатели имели по 
возможности одинаковые параметры в 
любых атмосферных условиях по давлению, 
температуре, влажности. 

В зависимости от конкретного 
конструктивного исполнения и регулиро-
вания эта задача решается путем внесения 
различных поправок к приведенным 
параметрам двигателя [1]. Корректность (или 
некорректность) таких поправок определяет 
дополнительное рассеивание параметров, 
вдобавок к естественному рассеиванию, 
связанному с допусками на изготовление и 
сборку двигателя. На рис. 1 и 2 представлена 
картина рассеивания расходов воздуха и 
топлива одного экземпляра двигателя, 
проходившего ресурсные испытания в 
течение длительного периода времени в 
широком диапазоне изменения атмосферных 
условий. Как видно, при фиксированных 
значениях приведенной частоты вращения 
ротора низкого давления (вентилятора) 
оценка расходов воздуха и топлива 
колеблется в пределах до 3 и 6% соответст-
венно. 

Обобщение такого типа протекания 
всех контролируемых параметров может 
быть представлено в виде, приведенном на 
рис. 3. 

Как известно, приведение частоты 
вращения к стандартным атмосферным 
условиям производится по формуле 

T
nn 15,288
физпр ⋅= ,                     (1) 

 
где nпр- приведенная частота вращения,  

nфиз- физическая частота вращения,  
T – температура воздуха на входе в 

двигатель, при которой производилось 
измерение nфиз. Т. е. приведенная частота nпр 
может меняться либо из-за изменения nфиз, 
либо из-за изменения T. 

Реальное протекание параметра (см. 
рис. 3) при изменении атмосферной темпера-
туры (пунктирная линия) отличается от 
протекания по дроссельной характеристике 
при постоянной температуре (сплошная 
жирная линия). 

На двух режимах, имеющих, к 
примеру, отличие в настройке частоты 
вращения в 4% [режимы «Максимал боевой» 
(«МБ») и «Максимал учебно-боевой» 
(«МУБ»)], одинаковая приведенная частота 

прn  достигается при различиях в темпера-
туре ΔT=24К. 

Отличие в двух линиях протекания па-
раметров двигателя, вероятно, связано с на-
рушением геометрического подобия и, как 
следствие, изменения характеристик узлов 
двигателя. Для исследований была воссозда-
на математическая модель двигателя на ос-
нове данных, полученных в процессе стен-
довых испытаний. В модели учитывались 
реальные характеристики компрессоров низ-
кого и высокого давления. 

Для подтверждения адекватности 
воссозданной математической модели в табл. 
1 приведены некоторые расчетные данные 
двигателя на режиме «МБ» в сравнении со 
среднестатистическими. 

Далее, используя программные средст-
ва, были вычислены наиболее вероятные из-
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менения характеристик узлов двигателя, ко-
торые могли бы объяснить подобные откло-
нения параметров при изменении температу-
ры воздуха окружающей среды. В число 
таких характеристик узлов входят:  

- пропускная способность компрессора 
низкого давления; 

- КПД компрессора низкого давления; 
- пропускная способность компрессора 

высокого давления; 
- КПД компрессора высокого давления; 
- пропускная способность турбины высо-

кого давления. 
 

 
Рис. 1. Зависимость приведенного суммарного расхода воздуха через двигатель от приведенной частоты 

вращения ротора низкого давления GвΣ пр=f(n1пр) 
 

 
Рис. 2. Зависимость приведенного расхода топлива от приведенной частоты вращения ротора низкого 

давления Gт пр=f(n1пр) 
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Рис. 3. Зависимость приведенной частоты вращения ротора высокого давления от приведенной частоты 
вращения ротора низкого давления n2пр=f(n1пр) с линиями протекания основных режимов работы 

в зависимости от температуры воздуха на входе в двигатель 
 

Таблица 1. Сравнение значений параметров, полученных по математической модели 
со статистическими значениями 

Параметр 
Обозначе-
ние и еди-
ница из-
мерения 

Стати-
стиче-

ское зна-
чение 

СКО 
Расчетное 
значение по 
математиче-
ской модели 

По-
греш-
ность

% ,δ  
Частота вращения ротора низ-
кого давления n1, % 97,97 0,43 97,97 0 

Частота вращения ротора высо-
кого давления n2, % 99,63 0,28 99,65 0,02 

Тяга R, кгс 7678 62,24 7670 0,104 

Удельный расход топлива Cуд, 
кг/(кгс·ч) 0,74 0,0097 0,735 0,68 

Расход топлива Gт ,кг/ч 5674,6 76,12 5612 1,0 
Суммарный расход воздуха GвΣ , кг/c 112,59 0,322 112,63 0,036 
Степень понижения давления в 
турбинах 

*
 т Σπ  6,99 0,097 6,99 0 

 
На рис. 4 представлено изменение ха-

рактеристик узлов при изменении темпера-
туры воздуха на входе в двигатель на 24К. В 
табл. 2 представлены соответствующие чи-
словые значения отклонений характеристик 
узлов при таком изменении температуры 
воздуха на входе в двигатель. 

Практически все полученные значения 
отклонений характеристик узлов в зависимо-
сти от изменения температуры воздуха ок-
ружающей среды имеют отрицательные зна-
чения, причем величины этих отклонений 

являются достаточно схожими для узлов од-
ного типа (компрессоров или турбин). На 
основе этого можно заключить, что полу-
ченные результаты являются достаточно ло-
гичными качественно и количественно. 

Нарушение геометрического подобия 
двигателя главным образом влияет на расход 
воздуха, кроме того, изменяются зазоры ме-
жду лопатками и корпусом, следовательно, 
меняется и эффективность лопаточных ма-
шин.  
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Рис. 4. Изменения характеристик узлов при изменении температуры на входе в двигатель: 

1 ── пропускная способность компрессора низкого давления, 
2 ── КПД компрессора низкого давления, 
3 ── пропускная способность компрессора высокого давления, 
4 ── КПД компрессора высокого давления, 
5 ── пропускная способность турбины высокого давления, 
6 ── КПД турбины высокого давления, 
7 ── пропускная способность турбины низкого давления, 
8 ── КПД турбины низкого давления,  
9 ── площадь критического сечения сопла 

 
Таблица 2 – Значения отклонений 

 характеристик узлов  

№ Характеристика узла 

Отклонение 
характеристик 
узлов при из-
менении Т на 

24К 
1 Пропускная способ-

ность компрессора 
низкого давления 

-1 

2 КПД компрессора 
низкого давления 

-0,34 

3 Пропускная способ-
ность компрессора 
высокого давления 

-1,15 

4 КПД компрессора 
высокого давления 

-0,49 

5 Пропускная способ-
ность турбины высо-
кого давления 

0 

6 КПД турбины высо-
кого давления 

-1,05 

7 Пропускная способ-
ность турбины низко-
го давления 

0,04 

8 КПД турбины низко-
го давления 

-1,22 

9 Площадь критическо-
го сечения сопла 

-1,12 

В случае с реактивным соплом можно 
допустить, что внешняя температура оказы-
вает существенное влияние на площадь его 
проходного сечения, поэтому изменяется пе-

репад давления на турбине. Полученные ре-
зультаты позволяют моделировать поведение 
параметров двигателя при изменении атмо-
сферных условий. Повышение точности 
оценки параметров позволит поднять качест-
во их отладки в процессе приемосдаточных 
испытаний, о чем пойдет речь далее. 

Технологический процесс отладки дви-
гателя во многом определяет технико-
экономические показатели, такие как: коли-
чество топлива, сжигаемого за испытания, 
расходование ресурса двигателя (за счет 
времени и уровня отлаженной в процессе 
стендовых испытаний температуры газов пе-
ред турбиной). В связи с этим в серийном 
производстве актуальна задача поиска опти-
мальной методики отладки, которая позво-
ляла бы при минимальных затратах топлива 
и времени получать оптимальные для кон-
кретных условий параметры двигателя. 

Рассмотрим отладку двигателей на 
этапе приемосдаточных испытаний с по-
мощью двух основных факторов, используе-
мых в серийном производстве двухвальных 
ТРДД с регулируемым соплом: степени по-
нижения давления в турбинах *

 т Σπ  и частоты 
вращения ротора низкого давления n1. 

На основе данных, полученных в 
серийном производстве, можно сделать 
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вывод, что в отладке нуждаются около 90% 
вновь изготовленных двигателей. 

Очевидно, что при использовании двух 
регулирующих факторов *

 т Σπ  и n1 возможны 
следующие варианты: 

1) изменение *
 т Σπ  при некотором 

постоянном значении n1; 
2) изменение n1 при некотором 

постоянном значении *
 т Σπ ; 

3) одновременное изменение *
 т Σπ  и n1. 

Выполнен анализ этих вариантов. 
Выводы основываются на статистических 
материалах результатов приемо-сдаточных 
испытаний серийных двигателей и расчетах, 
выполненных в программных комплексах. 

Изменение основных параметров дви-
гателя будем определять с помощью метода 
малых отклонений [2]. Суть метода заключа-
ется в том, что зависимость основных пара-
метров двигателя от независимых перемен-
ных (в данном случае этими переменными 
являются *

 т Σπ  и n1) представляется в виде 
линейной модели, т.е. в виде 

*
 т*

 т
1

1
исхизм Σ

Σ

Δ⋅
∂
∂

+Δ⋅
∂
∂

+= π
π
Xn

n
XXX ,   (2) 

где измX  и исхX - соответственно параметры 
двигателя после и до изменения (Δ ) *

 т Σπ  и 

1n , 1/ nX ∂∂  и *
Σ т/ π∂∂X - так называемые 

коэффициенты влияния. 
В исследовании используются расчет-

но-экспериментальные коэффициенты влия-
ния. Необходимо отметить, что использова-
ние метода малых отклонений оправдано 
тем, что величины отклонений параметров, 

требующих корректировки, достаточно малы 
по сравнению с самими величинами пара-
метров. 

Функцией цели при оптимизации от-
ладки параметров двигателя является сле-
дующее условие: сумма квадратов отклоне-
ний заданных i=1…k параметров от 
заданных, в рассматриваемом случае средне-
статистических значений Xср, должна быть 
минимальна. 

Задача в математической постановке 
имеет следующий вид: 

⎪
⎪
⎪
⎪

⎭

⎪
⎪
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⎬
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→−

≤≤
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...............................

πππ

    (3) 

Исследование различных вариантов от-
ладки проводилось только для трех основ-
ных параметров: тяги, удельного расхода то-
плива и температуры газов перед турбиной. 
В качестве исходных, условно считающихся 
«до отладки», приняты данные, полученные 
по серийному технологическому процессу 
отладки, т.е. фактически соответствующие 
действующим нормам ТУ. 

Критериями эффективности метода яв-
ляются среднеквадратичное отклонение 
(СКО) параметров и их принадлежность до-
пустимым нормам ТУ [3]. Результаты расче-
та представлены в табл. 3. 

Таблица 3. Результаты расчета 

Варианты СКО R, 
кгс 

СКОCуд, 
кг/(кгс·ч) 

СКО *
гТ , 

К 
Доля двигателей, 

не соответствующих ТУ, % 
Исходные данные 59,5 0,0086 14,0 0 

1 вариант 92,3 0,0079 14,9 14 (10 по R, 1 по Cуд, 3 по *
гТ )  

2 вариант 95,4 0,0076 13,6 14 (9 по R, 2 по Cуд, 3 по *
гТ ) 

3 вариант 19,8 0,0051 10,4 0 
4 вариант 11,4 0,0045 14,0 0 

 
Как видно из табл. 3, результаты, полу-

ченные при выполнении отладки одним 
только регулирующим параметром, не удов-
летворяют поставленным условиям, исполь-

зование первых двух вариантов неприемле-
мо. 

Результаты отладки по 3-му варианту 
представлены также в виде гистограмм па-
раметров до и после оптимизации отладки на 
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рис. 5 и 6. Для наглядности гистограммы 
распределений одноименных параметров 
помещены друг над другом с одинаковым 
масштабом. Как видим, новые значения па-
раметров лежат в допустимых диапазонах и, 
кроме того, их отклонения от среднестати-
стических значений уменьшились для всех 
параметров, для которых проводилась от-
ладка. 

В соответствии с первыми двумя усло-
виями выражения (3) регулирующие пара-
метры остаются в существующих пределах, 
однако характер распределения их меняется: 
от близкого к нормальному, в исходном ва-
рианте, к более равномерному при опти-
мальной отладке (предпочтительнее отладка 
с более высокой частотой вращения).  

На практике не все отлаживаемые па-
раметры имеют одинаковую значимость. В 
связи с этим можно ввести весовые коэффи-
циенты. Для тяги и удельного расхода эти 
коэффициенты, допустим, равны 1, для ме-
нее значимых, некритичных параметров они 
могут быть меньше 1. Такая задача в матема-
тической формулировке будет иметь вид, 
практически совпадающий с выражением 
(3), целевая функция будет изменена: 

 

minXXW i

k

i
ii →−⋅∑

=

2
ср 

1
изм  )( , (4) 

 

где iW - весовой коэффициент i-го параметра. 
 

R, кгс                      Cуд, кг/(кгс·ч)                     T*
г, К 

 
Рис. 5. Распределение регулируемых параметров до отладки 

 
R, кгс                       Cуд, кг/(кгс·ч)                       T*

г, К 

 
Рис. 6. Распределение регулируемых параметров после отладки 

Например, уменьшив вес параметра *
гТ  

до 0,1 (см. табл. 3, вариант 4), можно оста-
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вить исходную величину СКО 14К, при этом 
СКО других параметров еще более сократят-
ся. 

Из всего вышеизложенного следует, 
что данная методика позволяет проводить 
более качественную отладку двигателей. За 
счет сужения диапазона рассеивания основ-
ных параметров повышаются функциональ-
ные качества двигателей и надежность. Ав-
томатизированная программа оптимальной 
отладки не только не повышает, но даже со-
кращает трудоемкость испытаний, уменьшая 
число возможных регулировок. 
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Разработаны модели и методы расчёта пальчиковых уплотнений с учётом деформации их элементов под 

действием газовых сил. Построенные модели имеют различный уровень детализации, что позволяет использо-
вать их как для быстрых предварительных расчётов, так и для полного анализа уплотнения с учётом всех осо-
бенностей. На основе разработанных моделей проведено расчётное исследование пальчикового уплотнения и 
показана его эффективность и работоспособность. Рассмотрены различные конструктивные модификации 
пальчикового уплотнения, включая изменение подъёмной площадки и формы пальчиков. 

 
Пальчиковое уплотнение, утечка, НДС, математическое моделирование. 
 

Введение 
Для снижения утечек газа через зазоры 

в области сопряжения неподвижных и вра-
щающихся деталей в газотурбинной технике 
используют контактные или бесконтактные 
уплотнения. Контактные уплотнения созда-
ют зону постоянного контакта между сопря-
жёнными и уплотняющими деталями, полно-
стью перекрывая радиальный зазор. Они 
обеспечивают высокую степень герметиза-
ции, однако наличие трения между элемен-
тами приводит к их быстрому износу. В бес-
контактных уплотнениях уплотняющее дей-
ствие осуществляется за счёт гидравлическо-
го сопротивления при движении газа в кана-
лах при наличии гарантированного зазора 
между деталями. Несмотря на то что уровень 
утечек через бесконтактные уплотнения, как 
правило, выше, они широко используются в 
ГТД и ГТУ, так как обладают неоспоримым 
преимуществом – высокой надёжностью и 
большим ресурсом работы. 

Стандартом бесконтактных уплотни-
тельных систем являлись лабиринтные уп-
лотнения, однако в последнее время проис-
ходит активное внедрение новых высокоэф-
фективных уплотнений, что позволяет повы-
сить рабочие характеристики двигателя и 
снизить удельный расход топлива. Ключе-
вым моментом при разработке новых уплот-
нений является повышение их герметизи-
рующих свойств при условии сохранения 
требуемого ресурса и надёжности. Одним из 
конструктивных решений, удовлетворяющих 
этим требованиям, являются бесконтактные 
пальчиковые уплотнения, принцип работы 

которых заключается в балансировке гибких 
пальчиков на тонкой газовой плёнке над ро-
тором. Толщина плёнки очень мала, поэтому 
утечка через пальчиковое уплотнение в два-
три раза меньше, чем через лабиринтное уп-
лотнение. 

Очевидно, что при расчёте пальчико-
вых уплотнений необходимо использовать 
методы многодисциплинарного математиче-
ского моделирования для учёта взаимодей-
ствия потока газа и гибких пальчиков. Пред-
ставленная статья посвящена разработке мо-
делей и методов такого анализа для опреде-
ления характеристик пальчикового уплотне-
ния задней опоры КНД. На основании расчё-
тов проанализирована работа этого уплотне-
ния, а также рассмотрены различные конст-
руктивные решения для повышения его эф-
фективности и работоспособности. 
Конструкция пальчикового уплотнения 

Бесконтактное пальчиковое уплотнение 
представляет собой сборку из двух тонких 
кольцевых пластин с прорезями, закреплён-
ных по внешнему диаметру между стенками 
корпуса (рис. 1). Прорези в пластинах обра-
зуют ряд отдельных гибких элементов, назы-
ваемых пальчиками, которые могут переме-
щаться под действием газовых сил. При 
сборке уплотнения пластины поворачивают 
относительно друг друга так, чтобы пальчи-
ки последующей пластины перекрывали 
прорези предыдущей, что предотвращает 
прямую утечку газа. На пальчиках задней (по 
потоку) пластины выполняют подъёмные 
площадки, вытянутые в осевом направлении. 
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Рис. 1. Бесконтактное пальчиковое уплотнение [1]:  
1 – пальчики с площадками; 2 – корпус; 3 – пальчики 

передней пластины; 4 – ротор 
 

Ключевым моментом в обеспечении 
работоспособности бесконтактного пальчи-
кового уплотнения является балансировка 
пальчиков в потоке газа. Принцип этой ба-
лансировки основан на возникновении сил 
газостатического и газодинамического дав-
ления в зазоре под площадками, которые 
уравновешивают силы реакции при дефор-
мировании пальчиков и силы внешнего дав-
ления, действующие на уплотнение со сто-
роны газа в полости. При увеличении радиу-
са ротора (вследствие действия центробеж-
ных или тепловых нагрузок) зазор под пло-
щадками уменьшается, что ведёт к увеличе-
нию подъёмной силы и, соответственно, к 
перемещению пальчиков в направлении от 
ротора. Наступление баланса сил определяет 
новое положение площадок и рабочий зазор. 

Настройка уплотнения на требуемый 
уровень перемещений возможна как за счёт 
управления жёсткостью пальчиков (путём 
изменения их формы или материала), так и 
посредством профилирования канала под 
подъёмными площадками для изменения 
действующих аэродинамических усилий. 
Правильный выбор и согласование всех кон-
структивных параметров уплотнения, вклю-
чая выбор монтажного зазора/натяга, позво-
ляет обеспечить бесконтактную работу с ма-
лым зазором на различных режимах работы 
двигателя. 

Для решения этой задачи «многопара-
метрического выбора» необходимо приме-
нение моделей и методов многодисципли-
нарного математического моделирования. В 
первом приближении можно пренебречь те-
чением газа в зазорах между соседними 
пальчиками, сосредоточив основное внима-

ние на течении газа под площадками. Тогда с 
учётом окружной симметрии в расчётную 
схему пальчикового уплотнения войдут: 
пальчик с подъёмной площадкой, газовый 
слой между ним и ротором и примыкающие 
пальчики передней пластины. 
Моделирование течения газа 

Вследствие малости радиального зазо-
ра между ротором и пальчиками расчёт те-
чения газа в пальчиковом уплотнении был 
проведен на основе решения уравнения Рей-
нольдса для газовой смазки [2]: 
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где p – давление газа; μ– динамическая вяз-
кость; h – толщина газового слоя (зазор); s и 
z – окружная и осевая координаты; R – ради-
ус ротора;  – угловая скорость ротора. В 
качестве граничных условий задавались зна-
чения давления на входе и выходе из уплот-
нения (pвх и pвых) и давления на боковых по-
верхностях (pб = pвых). 

Для решения нелинейного уравнения 
Рейнольдса использовался метод конечных 
элементов в комбинации с методом Ньюто-
на. Граничные условия учитывались мето-
дом штрафа, а само уравнение было обез-
размерено для выравнивания порядков ко-
эффициентов в разрешающей системе. Для 
реализации этого алгоритма был написан от-
дельный программный модуль, который мо-
жет быть легко интегрирован в единую рас-
чётную схему. 

Дополнительно была разработана од-
номерная нестационарная модель, учиты-
вающая изменение температуры, трение и 
другие эффекты, исключённые из рассмот-
рения в уравнении Рейнольдса. Эта модель 
основана на уравнениях неразрывности, 
движения и энергии, описывающих турбу-
лентное течение газа в канале переменного 
сечения, и позволяет определить параметры 
жёсткости и демпфирования газового слоя 
под площадкой, которые необходимы для 
анализа аэроупругой устойчивости [3]. 

Для верификации разработанных 1D-
2D моделей был проведен ряд трёхмерных 
расчётов в программном комплексе STAR-
CD. С целью оптимизации вычислительных 
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затрат в расчётную область 3D модели были 
включены только зона течения под площад-
кой, примыкающие к ней зазоры и области 
течения под передними пальчиками. Сетка 
имела сгущения к поверхностям сопряжения 
с твердым телом, на которых задавались ну-
левые скорости для статорных деталей и уг-
ловая скорость для поверхности ротора. В 
качестве остальных граничных условий за-
давались осевой перепад давлений, цикличе-
ская симметрия по окружной координате, а 
также температура газа и закрутка на входе в 

уплотнение. Погрешность по интегральным 
показателям (равнодействующая сил давле-
ния, точка её приложения и др.) между мо-
делями различного уровня детализации была 
ниже 5%, что позволило сделать вывод о до-
пустимости использования упрощённых 
подходов. 

Рассчитанные распределения давления 
газа передавались в виде граничных условий 
в блок расчёта НДС и перемещений пальчи-
ков. 

 
                      а                                                    б                                                  в 

Рис. 2. Результаты расчёта течения газа в пальчиковом уплотнении: 
а – типовая площадка; б – наклонная площадка; в – площадка с кольцевой канавкой 

 
При расчёте течения было отмечено, 

что под передними пальчиками практически 
не происходит падения давления, а весь пе-
репад срабатывается под подъёмной пло-
щадкой. Этот эффект объясняется наличием 
ступеньки между передними и задними 
пальчиками, образовавшейся за счёт конст-
руктивного увеличения внутреннего диамет-
ра передней пластины. На рис. 2 показаны 
распределения давления под площадкой и 
графики изменения газовых усилий для 
пальчикового уплотнения с типовой подъём-
ной площадкой (концентричная площадка с 
постоянным начальным зазором), наклонной 
площадкой и площадкой с кольцевой канав-

кой. Перемещения пальчиков под действием 
этих усилий показаны на рис. 5. 

Как видно из графиков, величина подъ-
ёмной силы прямо пропорциональна перепа-
ду давления. При этом для наклонной пло-
щадки эта сила максимальна, что объясняет-
ся возникновением дополнительной гидро-
динамической подъёмной силы (индуциро-
ванной вращением ротора) в сходящемся по 
окружности зазоре. Проведённое исследова-
ние показало, что наибольший гидродинами-
ческий эффект достигается при соотношении 
сторон окружного клина (отношение боль-
шего зазора к меньшему), равном 2,27. В ра-
боте [1] для несжимаемого газа было полу-
чено близкое значение оптимального клина – 
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2,19. Нанесение кольцевой проточки на 
внутреннюю поверхность подъёмной пло-
щадки приводит к выравниванию давления 
за ней, а весь перепад давления срабатывает-
ся на входном участке (рис. 2,в). Величина 
подъёмной силы в этом случае заметно 
меньше, чем для гладких площадок.  
Расчёт НДС пальчиков 

Для расчёта НДС и перемещений паль-
чиков уплотнения под действием газовых 
сил использовались два подхода. В первом 
подходе считалось, что площадка совершает 
перемещения и повороты как жесткое (неде-
формируемое) тело в результате перемеще-
ний и поворотов сечения F, в котором она 
крепится к ножке пальчика (рис. 3). К этому 
же сечению приводилось нагружение от га-
зового слоя под площадкой: равнодейст-
вующая сил давления газа 

( ),
D

R p s z dsdz= Δ∫∫  и векторный момент 

R RM FP R= ×
uuuurr r

, обусловленный переносом 

точки приложения силы. Ножка моделирова-
лась криволинейной консольной балкой E-F, 
заделанной у основания. Для повышения 
точности в модели учтено действие осевого 
перепада давления на пальчики (распреде-
лённая нагрузка q и сосредоточенная сила Q, 
приложенная в центре масс передней грани 
площадки) и введено понятие эффективной 
длины пальчика. Полная силовая схема бал-
ки представлена на рис. 3,а. Для вычисления 
перемещений и углов поворота использовал-
ся интеграл Мора [4]. 

Для проверки адекватности балочной 
модели и получения более полных результа-
тов с учётом деформирования подъёмной 
площадки была построена трёхмерная ко-
нечно-элементная модель пальчика 
(рис. 3,б). Число конечных элементов в этой 
модели составило порядка 88 000, количест-
во уравнений системы МКЭ – 230 000. 

 

 
Рис. 3. Модели расчёта НДС пальчикового уплотнения: 
а – балочная модель пальчика; б – трёхмерная КЭ модель 

 

Различие между перемещениями изо-
лированного пальчика с площадкой, полу-
ченными по балочной и трёхмерной моде-
лям, составило порядка 3-5%. При этом для 
точки F погрешность составила менее 0,5%, 
что говорит о корректности представления 
пальчика в виде криволинейной консольной 
балки и корректности переноса газодинами-
ческой нагрузки. Перемещения пальчика 
(отнесённые к величине начального зазора) 
под действием модельного распределения 
давления показаны на рис. 4. Преобладаю-
щими являются радиальные и осевые компо-
ненты перемещений. Максимальные эквива-
лентные напряжения возникают в зоне нача-

ла прорези между пальчиками, в остальной 
области порядок напряжений гораздо ниже. 
При этом даже максимальные напряжения в 
зоне концентратора значительно ниже пре-
дела текучести материала.  

На рис. 5 показаны относительные ра-
диальные перемещения углов площадки (т. 
K, L, M, N) для различных перепадов давле-
ния. Видно, что уровень перемещений пло-
щадки с канавкой падает в два-три раза по 
сравнению с типовой площадкой за счёт вы-
равнивания давления за канавкой и, соответ-
ственно, уменьшения подъёмной силы. Кро-
ме того, меняется наклон площадки относи-
тельно поверхности ротора. 
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а   б   

в    г   
Рис. 4. Относительные перемещения пальчика:  

а – радиальные; б – окружные; в – осевые; г – суммарные 

 
а б 

Рис. 5. Относительные радиальные перемещения угловых точек площадки в зависимости от перепада 
давления: а – типовая площадка; б – площадка с канавкой 

 

Предварительные оценки утечки газа 
через пальчиковое уплотнение (без учёта 
протечек между пальчиками) показали, что 
её величина составляет порядка 0,006 кг/с 
для исходной геометрии канала и 
0,02…0,03 кг/с для деформированного уп-
лотнения (при перепаде давления 0,1 МПа). 
При этом оценка расхода газа через прямо-
точное лабиринтное уплотнение (с 4 гребня-
ми и зазором над гребнями, равным зазору 
под передними пальчиками) по формулам 
Стодолы и Мартина даёт величину 
0,06…0,066 кг/с. 

Заключение 
Результаты проведённого исследования 

подтвердили работоспособность и эффек-
тивность пальчикового уплотнения. Соглас-
но полученным оценкам, уровень утечки газа 

через это уплотнение в два-три раза меньше, 
чем через лабиринтное, поэтому внедрение 
пальчиковых уплотнений позволит заметно 
повысить эффективность узлов двигателя. 

При проектировании пальчиковых уп-
лотнений можно использовать широкий 
спектр конструкторских решений для на-
стройки уплотнения на требуемый уровень 
перемещений: за счёт варьирования мате-
риала или формы пальчиков можно изменять 
их жёсткость, а за счёт профилирования за-
зора под площадками – изменять величину 
аэродинамической подъёмной силы. Мате-
матические модели, разработанные для ана-
лиза пальчикового уплотнения, могут быть 
адаптированы для исследования других ти-
пов перспективных уплотнений. При этом 
различный уровень детализации моделей по-
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зволяет использовать их как для быстрых 
расчётов различных конструктивных вариан-
тов, так и для анализа характеристик уплот-
нения с учётом всех особенностей. Вместе с 
тем необходимо дальнейшее исследование 
пальчикового уплотнения, включая проведе-
ние динамического анализа его работы и 
оценку аэроупругой устойчивости. 
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РАСЧЕТНО-ЭКСПЕРИМЕНТАЛЬНОЕ ИССЛЕДОВАНИЕ ДИНАМИКИ РОТОРА  

НА ГАЗОВЫХ ОПОРАХ 
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Для создания расчетно-экспериментальной модели высокооборотного ротора на газовых опорах разра-
ботаны математическая модель динамики ротора и экспериментальный стенд с ротором на газовых опорах. Ма-
тематическая модель ротора включает в себя модель вала и модель нелинейной опоры с газодинамическим ле-
пестковым подшипником, которая рассматривает контакт четырех тел вал-газовая смазка-лепестки-
обойма подшипника. Для проверки результатов математического моделирования и отладки работы трансмис-
сии малоразмерных газотурбинных установок (ГТУ) разработан испытательный стенд с ротором в газовых 
опорах. Проведены первые расчеты и экспериментальные исследования вращения ротора-имитатора в газовых 
опорах. Численно и экспериментально определены орбиты ротора в подшипниках и проведен их сравнитель-
ный спектральный анализ. 

 
Газотурбинная установка, газодинамический подшипник, динамика ротора.  

 
Введение 

Малоразмерные стационарные ГТУ 
находят широкое применение в качестве 
источников энергии в различных отраслях 
промышленности. К одному из основных 
аспектов проектирования малоразмерных 
ГТУ можно отнести выбор типа и разработку 
опоры для высокооборотного ротора уста-
новки, которая способна обеспечить требуе-
мый ресурс и грузоподъемность при 
ограничении на её габариты. В большинстве 
случаев подобным критериям отвечают 
подшипники скольжения с упругими лепест-
ками, работающие в режиме газодинамичес-
кой смазки [1]. В настоящее время активно 
изучаются характеристики как газодинами-
ческих опор, так и трансмиссии ГТУ в 
целом. Во многих работах представлены как 
численные [2, 3], так и экспериментальные 
исследования [4, 5]. Однако следует отме-
тить, что большинство подобных исследова-
ний проводятся в лабораториях NASA и 
ассоциированных с NASA. Информация об 
этом большей частью ограничена и носит 
сугубо академический или рекламный харак-
тер. Поэтому необходима разработка собст-
венной методики проектирования стационар-
ных ГТУ с высокооборотными роторами на 
газовой смазке. Очевидно, что разработка 
подобной методики предполагает создание 
расчетно-экспериментальных моделей и ме-
тодик исследований, что требует развития 
серии математических моделей узлов 
стациионарной ГТУ и испытательных 

стендов, позволяющих отрабатывать конст-
рукции роторов и опор. 

В настоящей работе описана методика 
проектирования малоразмерных стационар-
ных ГТУ с высокооборотными роторами на 
газовых опорах. Проведено расчетно-экспе-
риментальное исследование динамических 
характеристик малоразмерной газотурбин-
ной установки с ротором в лепестковых 
подшипниках скольжения. Основным при 
разработке методики является: создание 
адекватной модели динамики ротора и 
разработка расчетных алгоритмов для мак-
симально точного определения характерис-
тик опор с газовой смазкой. Сложность 
задачи заключается в ее многодисцип-
линарном характере. Модель динамики 
ротора строится с учетом центробежной 
нагрузки на сборку ротора, а определение 
характеристик подшипников скольжения 
осуществляется при одновременном расчете 
течения газовой смазки в зазоре и упругого 
деформирования элементов подшипников. 
Для экспериментальных исследований разра-
ботан, изготовлен и испытан узел ротора-
имитатора с высокооборотным ротором на 
газовых лепестковых подшипниках. 
Модель ротора 

Для численного исследования дина-
мики ротора на газовых опорах разработана 
многодисциплинарная модель, включающая 
в себя модель вала, дисков и нелинейных 
опор [6-8]. Конечно-элементная модель 
ротора в неподвижной системе координат x, 
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y, z описывается матричными уравнениями 
МКЭ вида 

[ ]{ } { }( )[ ]{ }
[ ] { }( )[ ]( ){ } { },,

,
FUUKK

UUCUM

SR =++
++

ω
ω &&&

 (1) 

где { }U , { }U& , { }U&&  – векторы перемещений, 
скоростей и ускорений узлов на оси ротора; 
[KR] – матрица жесткости вала, получаемая 
из локальных матриц жесткости конечных 
элементов вала; [M] – матрица масс вала и 
присоединенных к нему деталей (дисков, 
вращающихся частей подшипников и 
уплотнений); [KS({U},ω)] – матрица жесткос-
ти, учитывающая вклад опор и уплотнений и 
получаемая из локальных матриц жесткости 
опор и уплотнений; [C({U},ω)] – матрица, 
учитывающая влияние гироскопических 
моментов и демпфирования в опорах и 
уплотнениях; {F} – вектор внешних сил. 

Матрицы масс [M] и жесткости [KR] не 
изменяются в процессе движения при 
заданной частоте вращения ротора. В 
отличие от них коэффициенты матриц [KS] и 
[C] могут зависеть не только от скорости 
вращения ротора, но и от положения изогну-
той оси вала в опорах. Коэффициенты 
матрицы [KS] определяются параметрами 
жесткости подшипников и уплотнений, аэро-
динамическими силами колес и жесткостью 
корпуса ГТУ. Гироскопические моменты, 
параметры течения рабочего тела (газа или 
воздуха) в уплотнительных устройствах и 
трение в подшипниках скольжения оказы-

вают влияние на коэффициенты матрицы 
демпфирования [C]. Таким образом, [KS] и 
[C] являются матрицами общего вида, 
коэффициенты которых нелинейно зависят 
от текущего положения оси вала, частоты 
вращения и параметров смазки. 

Уравнение (1) составлено для произ-
вольной конечно-элементной модели ротора. 
В балочной модели инерционные характе-
ристики присоединенных к валу деталей 
учитываются при помощи конечного элемен-
та сосредоточенной массы. В объемной 
модели ротора вращающиеся детали модели-
руются при помощи объемных элементов, а в 
случае, если такой способ не применим, то 
при помощи стержневых элементов и 
элементов сосредоточенной массы. 

Применение объемной модели ротора 
требует большого объема ресурсов компью-
тера. Решение одной статической задачи за-
нимает существенно больше компьютерного 
времени, чем аналогичное решение для ба-
лочной модели. Поэтому применение объем-
ных моделей роторов в задачах нестацио-
нарной динамики роторов, в особенности 
высокооборотных, когда за один оборот для 
получения представления об орбитах ротора 
необходимо просчитать от 10 до 1000 шагов 
по времени, приводит к неограниченному 
увеличению времени расчета. Для уменьше-
ния времени расчета в данной работе приме-
нена балочная модель ротора (рис. 1). 

 

 

 
Рис. 1. Схема ротора на газодинамических лепестковых подшипниках  

 

Объемная модель ротора используется 
для моделирования взаимодействия деталей 
ротора при сборке, раскрутке до рабочих 
оборотов и для определения собственных 
частот. По результатам расчетов для 
объемной модели производится верифика-
ция и доводка балочной модели, что 
позволяет в расчетах нестационарной 

динамики использовать «быструю» балоч-
ную модель с высокой точностью. 
 

Модель опоры 
При разработке конечного элемента 

опоры предполагается, что жесткостные и 
демпфирующие свойства смазки и корпус-
ных деталей опоры последовательно вклю-
чены в общий конечный элемент опоры. 

Осевой подшипник 
Втулка подшип-

ника (П1) 
Втулка подшипника (П2) 

вал 

Турбина 
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Элемент моделирует жесткостные и демп-
фирующие свойства слоя смазки, подшипни-
ка и корпуса опоры. Суммарный вектор ре-
акции опоры {Rsup}, действующей на ротор, 
можно представить в виде зависимости от 
вектора перемещений шейки вала {Uj}: 

[ ]{ } { },supsup
u

j RUK =   

где [ ] [ ] [ ]( ) 111
sup

−−− += cb KKK  матрица жест-
кости специального конечного элемента 
опоры включающая матрицы: [ ]bK  матрица 
жесткости слоя смазки, учитывающая дефор-
мации лепестков в подшипнике; [Kc] матрица 
жесткости корпуса опоры. Вектор результи-
рующих демпфирующих сил { }dRsup  дейст-
вующих на ротор, можно представить в виде 
зависимости от вектора скорости перемеще-
ний шейки вала { }jU& : 

{ } [ ]{ }jb
d UCR &=sup ,  

где [Cb] матрица демпфирования слоя 
смазки, учитывающая деформации лепестков 
в подшипнике. 

Коэффициенты матрицы [Kc] определе-
ны при расчете жесткости конструкции 
опоры подшипника. Вычисление жесткости 
корпуса ГТУ в местах установки подшип-
ников может быть выполнено с использова-
нием метода конечных элементов (рис. 2,а). 
Степень детализации конечно-элементной 
модели зависит от конструкции и жесткости 
корпуса ГТУ. Для разрабатываемого испыта-
тельного стенда вычисление жесткости 
корпуса в местах расположения опор 
осуществлено при помощи оболочечной 
модели (рис. 2,а). 

Рис. 2. КЭ модели опоры корпуса (а) и подшипника (б): 1 – обойма; 2 – фольговый элемент;  
3 – гофрированный элемент, 4 – зоны контакта 1, 5 – зоны контакта 1  

 

Давление газа в зазоре между упругим 
кольцом и шейкой вращающегося вала и 
обусловленное им деформированное состоя-
ние упругих элементов подшипника опреде-
ляют основные характеристики опоры, такие 
как связь подъемной силы с положением 
шейки вала в подшипнике, характеристики 
жесткости и демпфирования в системе 
газовая смазка – упругие элементы конструк-
ции опоры. 

Для определения коэффициентов мат-
рицы [Kb] решена многодисциплинарная 
задача упругогазодинамического контакта, 
включающая в себя задачи расчета характе-
ристик газовой смазки в зазоре, сформиро-
ванном шейкой вала и деформированным 
лепестковым элементом и задачи определе-

ния вклада радиальных деформаций лепест-
кового и гофрированного элементов в изме-
нение формы зазора под действием давления 
газовой смазки. Общая схема, уравнения и 
их численные реализации для решения 
задачи расчета характеристик лепесткового 
газодинамического подшипника представле-
ны в [6-8]. В настоящей работе используются 
те же модели для определения параметров 
подшипника с учетом упругогазодинами-
ческого контактного взаимодействия между 
слоем газовой смазки и лепестковым элемен-
том, между лепестковым и гофрированным 
элементами, а также между гофрированным 
элементом и обоймой подшипника. Расчет 
течения газа в зазоре в подшипнике 
проводится на основе решения нелинейного 
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уравнения Рейнольдса для сжимаемой смаз-
ки. Контактное взаимодействие между упру-
гими элементами в подшипнике моделируют 
специализированные контактные конечные 
элементы, позволяющие учесть дискретность 
контактных условий. 

Рассматриваемый лепестковый газоди-
намический подшипник (рис. 2,б), представ-
ляет стальную обойму, в которой установлен 
упругий гофрированный амортизатор и 
опирающееся на него разрезное упругое 
кольцо. Для радиального подшипника 
толщина слоя газовой смазки определяется 
соотношением: 

( ) ( ) ( )tzshtzshtzsh defgeom ,,,,,, += , 
где hgeom – начальная форма зазора, опре-
деляемая геометрией поверхностей скольже-
ния и перемещениями шейки вала; hdef – 
вклад в изменение зазора от радиальных 
деформаций упругих элементов подшипника 
под действием давления газа в зазоре. 
Относительные смещения поверхностей 
скольжения как абсолютно жестких и 
деформации упругих элементов от действия 
на них давления газа в зазоре p(s, z, t) 
учитываются при вычислении зазора 
h(s, z, t). 

Для расчета напряженно-деформиро-
ванного состояния лепесткового подшипника 
с деформируемыми упругими элементами 
разработана модель, представленная на 
рис. 2,б [6-8]. Расчеты поводились для значе-
ний относительных эксцентриситетов шейки 

вала χ = 0.1–0.8 для направлений смещения 
шейки вала в подшипнике в диапазоне 
значений угла γ = 154.28°–218.58° с шагом 
6.43° (рис. 2,б). Для каждой величины и 
направления эксцентриситета организован 
итерационный процесс расчета совместной 
задачи течения смазки в подшипнике и 
деформаций лепестков. 

В результате расчетов получены рас-
пределения зазора и давлений для лепестко-
вого подшипника. При этом в лепестковом 
подшипнике, в зоне нагнетания смазки зазор 
увеличивается за счет продавливания 
фольгового элемента между гофрами. В то 
же время в зоне разряжения фольговый 
элемент отгибает от гофра, за счет чего 
уменьшается зона разряжения. Так как 
жесткость фольгового элемента растет по 
мере приближения к точке его закрепления, 
то в зоне разрежения вблизи места 
защемления лепестка уменьшается величина 
отгибания фольгового элемента от гофра и 
соответственно значение зазора между 
фольговым элементом и валом увеличи-
вается. Интегральные характеристики под-
шипника (безразмерная подъемная сила [Q] 
и угол φ между направлениями смещения 
шейки вала и подъемной силы) представ-
лены на рис. 3 в зависимости от относитель-
ного эксцентриситета для различных 
направлений смещения шейки вала в 
подшипнике. 

  
а  б  

Рис.3. Характеристики жесткости подшипника: подъемная сила в подшипнике (а) и угол между 
направлениями подъемной силы и перемещения шейки вала (б) 

 

Податливость конструктивных элемен-
тов подшипника приводит к неравномерному 
распределению напряжений в гофриро-
ванном и лепестковом элементах. В зоне 

действия максимального давления лепестко-
вый элемент прижимается к гофрирован-
ному. При этом максимальное напряжение 
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изгиба в лепестковом элементе составляет 
около 50 МПа. 

Динамика ротора 
Исследование динамики ротора ГТУ на 

газодинамических подшипниках скольжения 
представляет собой комплексную проблему, 
в рамках которой в данной работе решаются 
задачи расчета НДС в сборке ротора при раз-
гоне, определяются собственные частоты и 
формы колебаний ротора и проводится чис-
ленное моделирование нелинейной динами-
ки ротора в зависимости от параметров кон-
струкционного демпфирования и величин 
дисбаланса ротора.  

Анализ НДС в сборке ротора при его 
разгоне вплоть до максимальных рабочих 
оборотов проводится с использованием осе-
симметричной модели. Целью расчета явля-

ется определение уровня напряжений и пе-
ремещений в сборке ротора при его раскрут-
ке до максимальных оборотов. Центробеж-
ная нагрузка, прикладываемая к ротору 
в предположении абсолютно сбалансирован-
ного ротора с нулевым дисбалансом, по ша-
гам увеличивается до максимального рабо-
чего значения. Расчетный коэффициент 
запаса по эквивалентным напряжениям в 
конструкции при раскрутке до максимальной 
рабочей частоты вращения гарантировано 
больше 1.4. 

Для исследования динамики были 
созданы балочная и объемные модели рото-
ра, с использованием которых определены 
собственные частоты и формы колебаний 
ротора (рис. 4). 

 
 
 
 

 

 
 

 

а б 
Рис. 4. Сравнение 1-х собственных форм колебаний ротора для различных КЭ моделей: объемной (а) и балочной (б) 

 
 
 

Балочная модель ротора (рис. 4,б) 
уточнена по результатам анализа собствен-
ных частот и форм колебаний объемной 
модели (рис. 4,а). При этом подобраны 
эквивалентные массы деталей конструкции и 
жесткости соединений. Уточнение балочной 
модели ротора с использованием объемной 
модели приводит к хорошему соответствию 
первых трех изгибных собственных частот 
обеих моделей. Отличие в результатах 
расчета составляет менее 3%. Это позволяет 
в расчетах нестационарной динамики ротора 
использовать балочную модель, экви-
валентную объемной. При определении 
собственных частот получено, что влияние 
гироскопических моментов на величины 
собственных частот составляет менее 10%. 

Исследование динамических характе-
ристик ротора на лепестковых подшипниках 
проведено для различных значений дисба-
ланса ротора, конструкционного демпфиро-
вания системы и вязкости смазки, характери-
зующей температурное состояние опоры. 
Определены траектории движения ротора в 
опорах и проведен их спектральный анализ. 
Орбиты движения вала в подшипнике задней 
опоры и их спектрограмма во время разгона 
ротора от 100 до 1000 Гц при начальном 
дисбалансе 0.0005 кг/см и конструкционном 
демпфировании в опорах β = 0.002 и 
β = 0.004 представлены на рис. 5. 
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в г 
Рис.5. Разгон ротора при β = 0.002 (а,б) и  β = 0.004 (в,г):  

орбиты вала в подшипнике (а,в) и спектрограммы орбит (б,г) 
 

 
Экспериментальный стенд 

Для экспериментального определения 
статических и динамических характеристик 
газодинамических подшипников скольжения 
и верификации математических моделей, 
описывающих рабочий процесс в газодина-
мическом подшипнике и динамику ротора на 
газовых опорах, разработан и испытан узел 
ротора-имитатора ВГТД ТА-20 (рис. 6). Вы-
полнены экспериментальные исследования 
характеристик установки во время разгона, 
выхода на стационарный режим и останова 
ротора имитатора для трех схем опирания: 
на два подшипника качения; один подшип-
ник качения и один газодинамический под-
шипник; два газодинамических подшипника. 

 
Рис.6. Испытательный стенд 

 
Частота вращения ротора измерялась 

датчиком Холла IHRM12P1501, распола-
гающемся в среднем корпусе статора в спе-
циальном резьбовом отверстии. На валу в 
зоне расположения датчика выполнены че-
тыре зубца. Для испытаний разработана сис-
тема отключения подачи сжатого воздуха на 
турбину при достижении определённой час-
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тоты вращения ротора, что позволило управ-
лять частотой вращения ротора. При превы-
шении ограничивающей частоты вращения 
специальной программой от управляющего 
компьютера выдавался сигнал отключения 
подачи воздуха на отсечной кран с дистан-
ционным управлением. Поступление сжато-
го воздуха на турбину прекращалось и её 
вращение замедлялось. При удержании 
управляющей кнопки в нажатом состоянии и 
при снижении оборотов ниже ограничиваю-
щей частоты компьютер выдавал управляю-
щий сигнал включения подачи воздуха на 
отсечной кран с дистанционным управ-
лением.  

Радиальные перемещения ротора в зоне 
радиальных подшипников измерялись в двух 
плоскостях: вертикальной и горизонтальной. 
Использовались высокочастотные вихревые 
датчики перемещений S2 фирмы «MICRO-
EPSILON» с системой обработки eddy NCDT 
3010. Разрешающая способность датчиков 
составляет 0.2 мкм, а динамическая разре-
шающая способность - 2 мкм. Датчик уста-
навливается с зазором от измеряемой детали 
0.1 мм. Частотная характеристика вихревых 
датчиков S2 составляет 25 кГц, диапазон из-
мерения - 0-2.0 мм и погрешность, обуслов-
ленная нелинейностью характеристик датчи-

ка ±0.25%. С датчиков перемещений S2 сиг-
нал по специальному кабелю поступал на 
измерительный контроллер DT3010-М, а с 
него по соединительному кабелю на модуль 
АЦП Е14-440D, а потом на регистрацию и 
обработку на компьютер. Регистрация и об-
работка данных с датчиков выполнялась в 
реальном времени с помощью программы 
Power Graph 3.3 professional. Применение 
такого подхода с использованием датчиков 
этого типа позволяет определять орбиту 
движения вала за один его оборот. 

Все вихревые датчики перед установ-
кой в испытательный стенд проходили инди-
видуальную калибровку и линеаризацию на 
специальной калибровочной установке. Это 
позволяет достигнуть максимальной точно-
сти системы и адаптировать систему под 
конкретные материалы объекта, площади и 
формы объектов и величины их перемеще-
ний. При испытаниях использовались вихре-
вые датчики S2 с системой eddyNCDT 3010, 
настроенные на ферромагнитные объекты 
круглой формы с диаметрами измеряемых 
поверхностей, соответственно  24 мм – 
сталь 14Х17Н2 и  112 мм – сталь 
13Х11Н2В2МФ-Ш. 
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Рис.7. Результаты эксперимента: показания датчиков при эксперименте по разгону-останову ротора 
на газовых подшипниках (а), всплытие вала в газовом подшипнике (б) 

 

На основе записанных в процессе экс-
перимента траекторий, представленных на 
рис. 7,а, построены орбиты ротора в под-
шипниках и выполнен спектральный анализ 
динамического поведения ротора. Получен-
ные экспериментальные диаграммы сопос-
тавлены с теоретическими резуль-татами. 
Определена характеристика всплытия ротора 
в подшипниках (рис. 7,б) и произведено 

сравнение с аналогичным результатом, по-
лученным теоретически. Результаты показы-
вают, что на данном этапе исследований 
теоретические модели качественно соответ-
ствуют экспериментальным результатам 
движения ротора в нелинейных опорах. 
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Заключение 
Выполнено расчётно-эксперименталь-

ное исследование испытательной установки 
с высокооборотным ротором на газовых 
опорах. Созданы математические модели ус-
тановки, включающие в себя модели нели-
нейных опор с газодинамическими лепестко-
выми подшипниками, модели роторов 
различной степени детализации, описываю-
щие испытательный стенд с ротором-
имитатором на газовых опорах. В результате 
численного моделирования получены орби-
ты вращения вала в диапазоне частот 100-
1000 Гц для различных значений конструк-
ционного демпфирования и дисбаланса ро-
тора, что позволило оценить чувствитель-
ность системы к изменению параметров. 
Установка содержит систему мониторинга 
для регистрации параметров установки и ор-
бит вала в подшипниках в реальном време-
ни. Разработанная система мониторинга по-
зволяет получить при проведении 
эксперимента на выходе результаты, анало-
гичные результатам численного расчета, что 
существенно упрощает процесс сопоставле-
ния результатов расчета и эксперимента. 
Сравнение динамических параметров уста-
новки и вращающегося в газовых опорах ро-
тора, определенных численно и эксперимен-
тально, продемонстрировало их 
качественное соответствие. 
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ROTOR IN GAS BEARINGS DYNAMICS EXPERIMENT-CALCULATED 
INVESTIGATION 

© 2011   J. M. Temis, M. J. Temis, A. M. Egorov, V. V. Gavrilov, V. N. Ogorodov 
Central Institute of Aviation Motors 

Mathematical model of rotor dynamics and test rig with rotor in gas bearings are developed for developing of 
experiment calculated model of high-speed rotor in gas bearings. Rotor mathematical model includes shaft model and 
nonlinear support with gasdynamic foil bearing model considering four body contact: shaft-gas film-foils-bearing race. 
Test rig with rotor in gas bearing for verification of numerical simulation results and for adjustment of small gas turbine 
units (GTU) shafting performance are developed. First stage of numerical simulations and experimental research are 
done for investigation of simulator rotor rotation in gas supports. Rotor orbits in supports are received for numerical 
model and experimental investigation and their comparative spectrum analysis are carried out. 
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ОПТИМИЗАЦИЯ КОНСТРУКЦИИ ДЕТАЛЕЙ И УЗЛОВ ГТД 
© 2011   Ю. М. Темис,  Д. А. Якушев  

 
Центральный институт авиационного моторостроения имени П.И. Баранова, г. Москва 

 
Рассмотрена концепция использования методики оптимального проектирования для автоматизирован-

ного проектирования конструкции ГТД. Обсуждаются методы параметризации, выбор расчетных моделей и 
критериев оптимизации. Конструктивная оптимизация (оптимизация формы) применяется для оптимального 
проектирования лопатки и диска вентилятора. Результаты получены с помощью программного комплекса, 
состоящего из модуля анализа конструкции на основе метода конечных элементов и модуля оптимизации на 
основе алгоритма последовательной квадратичной аппроксимации. 

 
Оптимальное проектирование, диск, лопатка, вентиляторная ступень. 

 
Введение 

Конструкции современных ГТД соз-
даются с помощью систем и средств автома-
тизированного проектирования. Процесс 
создания новой конструкции является ите-
рационным и многостадийным, поэтому ис-
пользование оптимального проектирования 
как одного из путей автоматизации может 
сократить трудоемкость проектирования. 
Применение методики оптимального проек-
тирования позволяет найти наилучшую кон-
струкцию, удовлетворяющую технологиче-
ским и прочностным ограничениям и обес-
печивающую минимум заданной целевой 
функции [1,2]. 
Общие принципы применения методов 

оптимизации 
Выбор функции цели, критериев и ог-

раничений является определяющим в поста-
новке задачи оптимизации. В зависимости 
от назначения детали или конструкции не-
обходимо рассматривать различные функ-
ции цели: минимум массы, максимум мо-
мента инерции, максимум жесткости и т.д. 
При оптимизации формы детали функция 
цели зависит от геометрических параметров 
проектирования, которые должны также 
удовлетворять ряду ограничений, наклады-
ваемых на эти параметры и на параметры 
состояния конструкции: размеры, напряже-
ния, перемещения и др. 

Ограничения задаются на основе кри-
териев обеспечения технологичности, раз-
мещаемости деталей, несущей способности 
и т.д. Многорежимность работы двигателя  
и противоречивые требования, предъявляе-
мые к конструкции, обусловливают необхо-

димость решать задачи многокритериальной 
оптимизации, используя принцип Парето 
или преобразуя многокритериальную задачу 
проектирования к однокритериальной зада-
че. 

В задаче оптимизации формы детали 
необходимо создать параметризованную 
модель на основе геометрической формы 
детали или конструкции. Форма детали или 
конструкции задается вектором геометриче-
ских параметров, позволяющим построить 
замкнутую геометрическую модель детали. 
Выбранная параметризация должна соответ-
ствовать топологии определенного конст-
руктивного решения. Для поиска принципи-
ально новой топологии необходимо исполь-
зовать методы топологической оптимиза-
ции. 

Выбор управляемых параметров опре-
деляется целью проектирования и ограниче-
ниями. Например, добавление в параметры 
проектирования радиусов галтелей в дисках 
незначительно повлияет на оптимальные 
массу и жесткость конструкции, но сущест-
венно увеличит время решения задачи. Ис-
ключение из параметров радиусов скругле-
ний, отверстий и других концентраторов на-
пряжений приводит к расчетной схеме, в ко-
торой оценка ресурса проводится по упро-
щенным моделям, опирающимся на номи-
нальное НДС детали. Вместе с тем добавле-
ние параметров галтелей, радиусов отвер-
стий и других геометрических параметров 
концентраторов напряжений в процесс про-
ектирования позволяет оценить НДС в кон-
центраторах напряжений и использовать в 
качестве критериев ресурса уточненные мо-
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дели долговечности, но приведет к увеличе-
нию времени решения задачи. 

Выбор метода оптимизации зависит от 
способа задания параметров, размерности 
параметрического пространства, гладкости 
функций цели и ограничений, постоянного и 
переменного набора ограничений по итера-
циям и т.д. Как правило, время работы само-
го программного модуля оптимизации на-
много меньше времени работы расчетных 
программ на шаге изменения вектора пара-
метров проектирования. 

Для задач с непрерывными параметра-
ми применяются методы глобальной или 
локальной аппроксимации. В первом случае 
используется информация во всем про-
странстве параметров. Для этого строится 
глобальная аппроксимация функций цели и 
ограничений на основе серии расчетов этих 
функций на некотором наборе точек из об-
ласти. К полученным аппроксимациям мож-
но применить различные методы оптимиза-
ции. 

Методы локальной аппроксимации ис-
пользуют текущую информацию для точки 
и, возможно, с предыдущих итераций. На 
основании этой информации осуществляет-
ся переход к следующей точке. Если задача 
имеет несколько локальных оптимумов, то 
каждый из них будет иметь некоторую свою 
область притяжения, которая может иметь 
сложную структуру. В этом случае методы 
глобальной аппроксимации имеют некото-
рое преимущество, если найденная аппрок-
симация хорошо соответствует истинным 
функциям цели и ограничений. Хотя по-

строение глобальной аппроксимации требу-
ет существенно большего количества расче-
тов функций цели и ограничений, нахожде-
ние нескольких решений или множества Па-
рето для многокритериальной задачи будет 
вестись без дополнительных вызовов внеш-
ней расчетной программы. 

Оптимизация по одному режиму рабо-
ты (даже самому нагруженному) может ока-
заться недостаточной, так как различные ти-
пы нагрузок могут усиливаться в одной зоне 
и компенсироваться в другой. В большинст-
ве случаев оптимизация выполняется для 
одного наиболее тяжелого режима работы 
двигателя: оптимизация массы или жестко-
сти дисков, проставок, опор, корпусов, ло-
паток компрессоров и турбин. Однако воз-
можны варианты, когда оптимизация вы-
полняется для наиболее продолжительного 
режима с целью обеспечения экономично-
сти двигателя: оптимизация выносов лопа-
ток для обеспечения в рабочих условиях за-
данных аэродинамических форм, оптимиза-
ция уплотнительных устройств для обеспе-
чения минимальных зазоров между ротором 
и статором. 
Программный комплекс оптимизации 

Для решения задач оптимального про-
ектирования конструктивных элементов 
ГТД применяется программный комплекс, 
состоящий из нескольких частей. Каждая 
часть, выполняющая собственные подзада-
чи, выделена в отдельный модуль. Для 
управления взаимодействием между моду-
лями применяют специальную управляю-
щую программу (рис.1).  

 

 
Рис. 1. Структура взаимодействия между модулями в задаче оптимизации формы и размеров конструкции 



Авиационная и ракетно-космическая техника 
 

 185

Программа передает управление в оп-
ределенной последовательности каждому 
модулю, контролирует потоки информации 
между модулями построения геометриче-
ской модели, расчета и оптимизации. Она 
содержит средства диалогового общения и 
графического отображения, позволяет зада-
вать исходные данные, оптимизируемые па-
раметры, целевую функцию и ограничения, 
с помощью визуализации позволяет пользо-
вателю оценивать и оперативно вмешивать-
ся в процесс оптимизации. Процедура опти-
мизации на основании функций цели и ог-
раничений, а также их градиентов, модифи-
цирует параметры в соответствии с зало-
женной стратегией поиска, обеспечивает 
выход из итерационного процесса при дос-
тижении оптимального решения. Благодаря 
модульной структуре оптимизационной 
программы возможно применение различ-
ных процедур оптимизации и программ рас-
чета НДС. В качестве расчетного модуля 
можно использовать различные методы, на-
пример МКЭ или метод граничных элемен-
тов (МГЭ). Достаточно соблюдать правила 
обмена информацией между модулями через 
некоторый стандартный интерфейс в виде 
текстового файла. Параметризованная мо-
дель создается в виде текстового файла с 
набором параметрических команд. При вы-
полнении этого командного файла произво-
дится: построение геометрической модели; 
построение конечно-элементной сетки; при-
ложение нагрузок; расчет НДС; вывод ре-
зультатов. 

Программа расчета при изменении па-
раметров производит обновление геометри-
ческой модели и расчет НДС измененной 
модели, по результатам которого формиру-
ется выходной отклик. Управляющая про-
грамма по полученному отклику осуществ-
ляет расчет функций цели и ограничений, 
которые передаются в процедуру оптимиза-
ции. Процедура оптимизации генерирует 
новые значения параметров. Управляющая 
программа модифицирует командный файл 
на основе измененных параметров, запуска-
ет расчет НДС, считывает результаты из 
файла и далее процесс повторяется до нахо-
ждения оптимума. 

Конструктивная оптимизация пера 
лопатки и диска вентилятора 

На ряде примеров конструктивной оп-
тимизации пера лопатки и диска вентилято-
ра (рис. 2) показана эффективность приме-
нения средств оптимального проектирова-
ния и зависимость результатов решения от 
выбранных критериев и ограничений. Зада-
ча снижения массы конструкции, получения 
напряженно-деформированного состояния в 
лопатке и диске, удовлетворяющего требо-
ваниям и ограничениям по технологичности 
и прочности, относится к задачам проекти-
рования формы детали. 

 
Рис. 2. Модель сектора ступени  вентилятора 

 
Основными целями рационального 

проектирования ступени вентилятора с ши-
рокохордной лопаткой являются стремление 
увеличить надежность и ресурс и умень-
шить массу конструкции с учетом влияю-
щих на надежность вентиляторной ступени 
вибраций лопаток, уровней максимальных 
напряжений в пере и ножке лопатки и в зам-
ковом соединении лопатки с диском. 

В процессе оптимального проектиро-
вания определяется форма лопатки, обеспе-
чивающая выполнение ограничений на на-
пряжения и деформации, минимум массы и 
минимум отклонения поверхностей лопатки 
в рабочем (деформированном) состоянии 
относительно расчетных аэродинамических 
поверхностей. Решение этих задач достига-
ется путем управления выносами сечений 
лопатки (рис.3). Аэродинамические поверх-
ности спинки и корыта пера лопатки опре-
деляются в результате аэродинамического 
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профилирования и задаются в виде набора 
сечений. Смещения этих сечений вдоль и 
вокруг оси вращения в определенных пре-
делах при сохранении углов входа и выхода 
потока оказывают незначительное влияние 
на газодинамические характеристики потока 
в решетке, но существенно сказываются на 
напряженно-деформированном состоянии 
пера лопатки, а также на силах и моментах, 
приходящих на хвостовик замкового соеди-
нения. 

 
Рис. 3. Параметризация выносов сечений пера 

лопатки: 1 – i-е сечение;  
2 – поверхность смещения сечения 

 
В качестве примера рассмотрена зада-

ча определения начальной формы лопатки 
вентилятора по заданной рабочей форме. 
Под действием центробежных и газовых на-
грузок лопатка занимает определенное ра-
бочее положение. Даже при задании предва-
рительной закрутки (прикрытия) лопатки ни 
на одном из режимов рабочее положение не 
совпадет с проектным. Для широкохордных 
лопаток вентилятора свойственна более 
сложная картина деформирования, при ко-
торой происходит не только смещение и 
разворот сечений, но и деформация самих 
сечений.  

Таким образом, ограничения на жест-
кость лопатки, связанные с необходимостью 
обеспечения приемлемых аэродинамических 
характеристик на разных режимах работы 
двигателя, могут стать одними из основных 
при выборе конструкции лопатки. Основной 
трудностью решения задачи является выра-
ботка обобщенных критериев, оценивающих 
изменение аэродинамических показателей 
ступени на разных режимах работы двигате-
ля. 

Задача оптимизации заключается в по-
иске такой начальной формы лопатки, кото-
рая под действием центробежных нагрузок и 
давлений минимально отклоняется от аэро-
динамического положения. Критерием оп-
тимизации является минимальное расстоя-
ние между характерными точками необхо-
димого рабочего положения лопатки и рабо-
чего положения оптимальной лопатки. Ха-
рактерные точки выбираются по сечениям 
на входной и выходной кромках лопатки [3]. 
Можно также рассматривать более общие 
сплайновые модели, описывающие отклоне-
ния поверхностей лопатки. 

Для различных вариантов параметри-
зации лопатки и выбранных законов управ-
ления формой лопатки можно получить раз-
ное максимальное отклонение лопатки на 
рабочем режиме от заданного аэродинами-
ческого профиля. На рис. 4 показано откло-
нение входной и выходной кромки лопатки: 
1–исходная лопатка; 2–оптимальная лопат-
ка. По осям отложены величины: относи-
тельная длина лопатки h; отклонение кро-
мок u. Ось ординат 0h соответствует задан-
ному аэродинамическому профилю. При ис-
пользовании в качестве изменяемых пара-
метров управления предварительных сме-
щений сечений лопатки в окружном и осе-
вом направлениях отклонение оптимального 
профиля от заданного аэродинамического 
профиля лопатки вентилятора на перифе-
рийном сечении составляет 1,7 мм по срав-
нению с отклонением исходного профиля, 
равного 4 мм (рис. 4,а). Включение в управ-
ляющие параметры возможности предвари-
тельного поворота сечения вокруг оси ло-
патки позволяет снизить максимальное от-
клонение от аэродинамического профиля до 
1 мм (рис. 4,б). При этом максимальные на-
пряжения в лопатке не должны превышать 
допустимых значений. 

Изменение формы лопатки приводит к 
изменению сил, действующих в зоне кон-
тактного взаимодействия хвостовика лопат-
ки с замковыми выступами диска, поэтому 
начальная конфигурация лопатки, получен-
ная из решения общей задачи с учетом кон-
тактного взаимодействия хвостовика с дис-
ком, может отличаться от начальной конфи-
гурации, полученной в рамках модели изо-
лированной лопатки. 
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Рис. 4. Отклонение исходного и оптимального про-
филей в рабочем положении от заданного аэроди-

намического профиля лопатки вентилятора 
 

Методика оптимального проектирова-
ния применена при создании конструкции 
ступени вентилятора с круговым замковым 
соединением диска и лопатки (см. рис.2).  

 
Рис. 5. Зависимость напряжений в лопатке 1 и зам-
ковом пазе диска 2  от радиуса протяжки замка 

 
В замковом соединении большой про-

тяженности замок может работать неэффек-
тивно, так как конструкция широкохордной 
лопатки приводит к неравномерности рас-
пределения контактных напряжений и соот-
ветственно неполному контакту между по-
верхностями хвостовика и замковых высту-
пов диска. Изменение размеров ступицы и 
цапфы диска позволяет снизить эту нерав-
номерность. 

Поиск оптимального решения необхо-
димо вести с учетом взаимодействия всех 
деталей. В ступени вентилятора размеры 
замкового соединения оказывают сущест-

венное влияние на максимальные напряже-
ния в деталях. На рис. 5 показана зависи-
мость напряжений в хвостовике лопатки и 
замковом пазе диска от радиуса протяжки 
кругового замка.  

Решение задачи оптимизации по кри-
терию минимизации напряжений раздельно 
для лопатки и для диска дает оптимумы 
расположенные на противоположных гра-
ницах диапазона изменения радиуса про-
тяжки замка. При увеличении этого радиуса 
повышаются напряжения в хвостовике ло-
патки, но уменьшаются напряжения в зам-
ковом пазе диска. Очевидно, что точка пере-
сечения двух графиков является оптимумом 
по критерию минимизации напряжений для 
всей ступени вентилятора. Это компромисс-
ное значение радиуса протяжки замка необ-
ходимо использовать при проектировании 
ступени вентилятора. 

Заключение 
Рассмотрены общие принципы приме-

нения методов оптимизации формы детали 
при автоматизированном проектировании 
деталей и узлов ГТД. Показаны примеры 
конструктивной оптимизации пера лопатки 
и диска вентилятора. 

Результаты получены с помощью про-
граммного комплекса, состоящего из модуля 
анализа конструкции на основе метода ко-
нечных элементов и модуля оптимизации на 
основе алгоритма последовательной квадра-
тичной аппроксимации. Универсальность 
комплекса заключается в том, что он позво-
ляет в качестве модуля анализа использо-
вать различные программы МКЭ. Это обес-
печивается выбранной системой параметри-
зации для проектируемой детали или узла и 
разработанным внутренним командным 
языком. 

Применение этой методики в комплек-
се с системой многодисциплинарного моде-
лирования, представляющей термомехани-
ческую модель узла ГТД, позволяет создать 
конструкции ступени вентилятора перспек-
тивного ГТД для БСМС, удовлетворяющие 
заданным требованиям к массе и ресурсу. 
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Modern concepts of using optimization technologies for structural design are considered. Several ap-

proaches of optimization problems for fan and compressor stages elements are considered. The problem of 
blade and disk optimization and the problem of total stresses minimization under certain constraints are inves-
tigated. All results were obtained using developed FE analysis program connected with SQP optimization 
procedure. 

 
Optimal design, disk, blade, fan stage. 
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ПЕРСПЕКТИВНЫЕ ТЕХНОЛОГИИ, СВОЙСТВА И ПРИМЕНЕНИЕ 
 НАНОСТРУКТУРИРОВАННЫХ ЭЛЕКТРОХИМИЧЕСКИХ ПОКРЫТИЙ 

 
© 2011  М.В. Ненашев, И.Д. Ибатуллин, С.Ю. Ганигин, А.Р. Галлямов, Р.Р. Неяглова  

 
Самарский государственный технический университет 

 
Описаны новые технологии нанесения наноструктурированных электрохимических покрытий, включая 

хромалмазные и серебряно-алмазные покрытия. Приведены результаты исследования механических и трибо-
технических свойств покрытий и показаны области их применения.  

 
Хромалмазные покрытия, серебряно-алмазные покрытия, ультрадисперсные алмазы, асимметричный 

переменный ток, градиентные покрытия.  
 

Качество поверхностей на современном 
этапе научно-технического развития обеспе-
чивает главные показатели надежности, тех-
нического совершенства и конкурентоспо-
собности технологических, энергетических и 
транспортных машин при их разработке, 
производстве и в эксплуатации. В мировой 
практике требуемые показатели качества ра-
бочих поверхностей деталей машин все чаще 
обеспечиваются нанесением на них функ-
циональных покрытий. Наиболее ответст-
венные детали высококачественных зару-
бежных машин и оборудования практически 
всегда имеют (противоизносные, антифрик-
ционные, защитно-декоративные и др.) по-
крытия и это становится конструкторско-
технологической нормой, признаком техни-
ческой грамотности и культуры производ-
ства, поскольку специальные покрытия 
обеспечивают кратное повышение эксплуа-
та-ционных характеристик изделий без зна-
чительных финансовых затрат. Особенное 
значение технологии нанесения ресурсо-
повышающих покрытий имеют в производ-
стве деталей узлов трения, отказы которых 
являются основной причиной потери работо-
способности большинства механических 
систем. 

Среди различных видов функциональ-
ных покрытий наиболее распространенными 
являются антифрикционные и противоизнос-
ные покрытия, предназначенные для упроч-
нения, повышения долговечности, снижения 
трения и восстановления деталей узлов тре-
ния машин и механизмов. В настоящее время 
одной из наиболее распространенных техно-
логий, позволяющих получать поверхности 
трения высокого класса, является электрохи-
мическое осаждение [1-4], т.е. получение на 

поверхности изделия или основы (формы) 
слоев металлов из растворов их солей под 
действием электрического тока. Ее преиму-
ществами являются высокое качество по-
крытий, возможность получения осадков 
различной структуры и толщины на метал-
лических и неметаллических изделиях, оса-
ждение покрытий с широким диапазоном 
свойств, получение металлических сплавов 
различного состава и фазового строения без 
использования высоких температур и т. д. В 
триботехнике, как известно, находят приме-
нение как пластичные, так и твердые покры-
тия. Первые облегчают приработку, снижают 
трение, повышают нагрузочную способность 
и антизадирные свойства узла трения (баб-
биты, медь, серебро, золото и др.). Вторые 
упрочняют поверхность, снижают износ де-
талей (хром, нитрид титана и др.).    

В лаборатории наноструктурированных 
покрытий СамГТУ разработаны высокоэф-
фективные технологии и технологическое 
оборудование для нанесения наноструктури-
рованных серебряно-алмазных и хром-ал-
мазных покрытий.   

 
Серебряно-алмазные покрытия 
Уникальность серебра как антифрик-

ционного материала определяется его свой-
ствами. Серебро обладает самой высокой 
электро- и теплопроводностью. Твердость 
электроосажденного серебра 590-1370МПа. 
Для повышения твердости, износостойкости 
и стойкости к потускнению серебряных по-
крытий используют легирование серебра 
другими металлами.  

Коэффициент сухого трения серебря-
ных покрытий по стали 0,14-0,19. Серебро 
проявляет хорошие антифрикционные свой-
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ства в атмосфере, вакууме, инертных средах, 
маслах, не содержащих значительных коли-
честв серы, некоторых агрессивных средах. 
[5,6]. Серебро отличается высокой химичес-
кой устойчивостью, растворяется только в 
концентрированной азотной кислоте и горя-
чей серной (85 %-ной). По коррозионной 
стойкости серебро практически относится к 
благородным, т. е. не окисляющимся на воз-
духе, металлам. 

Для электрохимического серебрения 
чаще всего используют высокотоксичные 
цианистые  электролиты,  содержащие до 
100 г/л цианистого калия. Известны и менее 
токсичные – дицианоаргентатные электро-
литы, но их применение затруднено из-за 
недостаточного качества осаждаемого се-
ребра.  

В целях повышения безопасности тех-
нологического процесса серебрения и обес-
печения высоких эксплуатационных свойств 
получаемых покрытий в лаборатории нано-
структурированнных покрытий СамГТУ ис-
пользован ряд технических решений, вклю-
чающий: использование в бесцианистых 
электролитах серебрения водной суспензии 
ультрадисперсных алмазов (УДА) в концен-
трации до 2 г/л; осаждение покрытий с при-
менением асимметричного переменного тока 
и с меняющимся в процессе осаждения соот-
ношением катодного и анодного токов, что 
позволяет получать покрытия с положитель-
ным градиентом механических свойств.  

Используемые УДА представляют 
собой частицы, близкие по форме к 
сферическим или овальным. В настоящее 
время к ним все чаще применяется термин 
«наноалмазы». Каждая частичка наноалмаза 
состоит из множества отдельных алмазных 
кристаллов размером 5…7 нм. 

Такие частицы могут образовывать 
седиментационно и коагуляционно устой-
чивые системы в электролитах. При этом 
УДА сочетают в себе свойства одного из 
самых твердых веществ в природе с 
химически активной оболочкой в виде 
функциональных групп, способных участ-
вовать в химических и электрохимических 
процессах. Получение серебряно-алмазных 
покрытий основано на способности 
наноалмазов размерами 4-6 нм соосаждаться 
с металлами при их электрохимическом и 
химическом восстановлении из растворов их 
солей. Это приводит к образованию 

двухфазного композиционного электрохими-
ческого покрытия, состоящего из металли-
ческой матрицы и внедренных в нее 
дисперсных частиц наноалмазов. При этом 
улучшается адгезия серебра и достигается 
полное копирование микрорельефа покры-
ваемой поверхности, что значительно увели-
чивает предельные напряжения сдвигового и 
нормального отрыва гальванического покры-
тия от основы.  

Электронно-микроскопические иссле-
дования серебряно-алмазных покрытий 
показали (рис. 1), что получаемые осадки 
имеют равномерную сплошную (беспорис-
тую) структуру. Цвет покрытия белый полу-
блестящий или матовый. Матовость покры-
тия обусловлена появлением на поверхности 
при осаждении кристаллов серебра разме-
рами менее 1 мкм. Покрытие получается 
равномерным по толщине. Средняя толщина 
антифрикционных покрытий составляет 
10…20 мкм.  

Для электрохимического серебрения на 
ассиметричном переменном токе разрабо-
тана автоматизированная гальваническая 
установка (рис 2). Установка, разработанная 
на основе программируемого контроллера со 
встроенным   микропроцессором,   позволяет 

 
а 

 
б 

Рис. 1. Структура серебряно-алмазного покрытия: 
 а- поперечный срез; б- поверхность 
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Рис. 2. Пульт гальванической установки для нанесе-
ния электрохимических покрытий на асимметричном 

переменном токе 
осуществлять автоматизированное управле-
ние электролизом по заданной программе с 
возможностью выбора тока произвольной 
формы (постоянный, переменный, импульс-
ный, асимметричный и др.), задания величи-
ны и длительности импульсов прямого и 
обратного токов, паузы между ними, поло-
жительного или отрицательного смещения 
постоянной составляющей тока, обеспечение 
стабилизации по току и по напряжению.  

Отличительной особенностью установ-
ки является возможность формирования 
импульсов с различной крутизной фронта и 
различной частотой асимметричного пере-
менного тока с регулируемым коэффициен-
том асимметрии. Основные технические 
характеристики приведены в табл. 1.     

Программирование гальванической ус-
тановки возможно как с пульта управления, 
так и непосредственно с компьютера. Про-
грамма ведет учет и запись формируемых 
эпюр текущих параметров электролиза (тока 
и напряжения на выходе источника, напря-
жения на электродах в гальванической ван-
не, температуры электролита, удельной про-
водимости электролита) на протяжении 
всего процесса нанесения покрытия. 

 
 

Таблица 1. Основные технические 
характеристики гальванической установки 

Максимальный ток на-
грузки, А 

50 

Точность задаваемого 
тока нагрузки, А 

0,1 

Длительность импульса 
тока, с 

1-0,005 

Длительность одного 
цикла программы 

Не  
ограничено 

Количество возможных 
циклов в программе 

10 

Питание от сети 50 Гц 
напряжением, В 

220 

Габариты, мм 200×500×250 
 
В процессе нанесения покрытия реали-

зуется предварительно запрограммированная 
последовательность технологических  режи-
мов осаждения покрытий, в которой каждый 
последующий режим формирует покрытие с 
меньшей твердостью покрытия. Это позво-
ляет получать покрытия с благоприятным 
положительным градиентом механических 
свойств, что повышает стойкость поверхно-
сти к задирам.  При этом имеются доста-
точно широкие возможности по управлению 
технологическими режимами нанесения по-
крытий, включая выбор соотношения анод-
ного и катодного токов (от 1/1,2 до 1/10), 
плотности тока и частоты (1…200 Гц).  

Лабораторные исследования наност-
руктурированных серебряно-алмазных по-
крытий показали возможность получения 
осадков с твердостью 240 кгс/мм2 (в 3 раза 
выше, чем у штатного покрытия); износо-
стойкость нового покрытия до 2,5 раз пре-
восходит износостойкость серебряного по-
крытия, полученного в цианистом электро-
лите. Исследованы момент трения, темпера-
тура саморазогрева, скорость изнашивания 
для образцов с серебряно-алмазными покры-
тиями (рис. 3, 4). 

Область применения антифрикционных 
наноструктурированных серебряных покры-
тий: токонесущие детали радиоэлектронной 
и электротехнической аппаратуры (рис. 5,а),  
для защиты химических аппаратов и прибо-
ров, для покрытия трущихся поверхностей 
подшипников скольжения и качения в ма-
шиностроительной    промышленности  (рис.  
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а 

 
б 

Рис. 3. Результаты сравнительной оценки серебря-
ных покрытий: а- момент трения;  

б- скорость изнашивания 
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Рис 4. Эпюры сравнительных триботехнических ис-
пытаний покрытий в режиме ступенчато возрас-
тающей нагрузки: а- штатное серебряное покрытие 
из цианистых электролитов (нагрузка схватывания 
110 кгс); б- наноструктурированное серебряно-ал-
мазное покрытие (нагрузка схватывания 160 кгс) 

 
а 

 
б 

Рис. 5. Область применения серебряно-алмазных по-
крытий: а –  ламели; б – колпачки опор буровых до-

лот     
5,б), для декоративных целей в ювелирной и 
легкой промышленности. 

 
Хромалмазные покрытия 
При осаждении хромалмазных покры-

тий в электролит хромирования вводят сус-
пензию ультрадисперсных алмазов (УДА), с 
размерами частиц около 10 нм, в концентра-
ции 15-20 г/л. Хромалмазное  покрытие име-
ет микротвердость (1500 кГс/мм2 ), которая 
вдвое превышает твердость покрытия хрома 
без наноструктурирующих добавок. Оно 
обеспечивает прочное сцепление с основой, 
высокую чистоту поверхности и низкий ко-
эффициент трения.  

Физический механизм повышения тех-
нологических и эксплуатационных характе-
ристик хромалмазных покрытий обусловлен 
высокой физико-химической активностью и 
малой инерционностью УДА, за счет чего 
повышается эффективность массопереноса и 
появляется возможность работы при высо-
ких плотностях тока до 600А/дм2 [7]. Нано-
алмазы образуют седиментационно и коагу-
ляционно устойчивые структуры в 
электролите хромирования и являются заро-
дышами кристаллизации, которые осажда-
ются на поверхность в виде специфических 
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сверхвысокодисперсных структур – класте-
ров, представляющих собой алмазное ядро и 
металлическую оболочку. Данный кластер 
является центром кристаллизации, поэтому в 
присутствии УДА кристаллизация носит 
многозародышевый характер. Размеры полу-
чаемых при этом кристаллитов хрома близки 
к размерам УДА. Такая структура позволяет 
получать покрытия с повышенной микро-
твердостью, износостойкостью и коррозион-
ной стойкостью. Малые размеры УДА и кри-
сталлитов хрома обеспечивают прочное 
сцепление покрытия с основой, так проч-
ность сцепления покрытия со сталью дости-
гает 45…50 кгс/мм2, что обеспечивает на-
дежную работу деталей в условиях больших 
нормальных и сдвиговых нагрузок.  

Существенным достоинством приме-
нения УДА также является значительное 
увеличение рассеивающей способности 
электролита [7]. Использование УДА при 
нанесении защитных покрытий, в сравнении 
со стандартной гальванической технологией, 
позволит увеличить ресурс работы изделий в 
2,0…4,5 раза. По данной технологии можно 
наносить покрытия на изделия самых раз-
личных размеров. Эксперименты показали, 
что износостойкость наноструктурирован-
ных хромалмазных покрытий превышает из-
носостойкость традиционных покрытий 
хрома (без УДА) в 6 раз, а покрытий нитрида 
титана более, чем в 4 раза. 

Известно, что для повышения износо-
стойкости рабочих поверхностей деталей уз-
лов трения традиционно применяются два 
типа хромовых покрытий: блестящие и ма-
товые. Блестящие покрытия – более твердые 
(до 15000 МПа), лучше сопротивляются аб-
разивному изнашиванию, на поверхности 
имеется сеть мелких трещин шириной около 
100 нм (рис. 6), удерживающих смазку на 
поверхности, но достаточно хрупкие (вы-
крашиваются при воздействии циклических 
нагрузок).  

Матовые покрытия – менее твердые 
(600 кгс/мм2), беспористые, за счет более 
высокой пластичности покрытия хорошо со-
противляются контактной усталости, обес-
печивают хорошую защиту от коррозион-
ного воздействия среды, но недостаточно 
стойки к абразивному изнашиванию. При 
этом и блестящее и матовое покрытия имеют 

одинаково хорошую адгезию с поверхно-
стью деталей. 

 

 
 

Рис. 6. Вид поверхности  блестящего хромалмазного 
покрытия  

 
Триботехнические свойства блестящих 

и матовых хромалмазных покрытий пока-
заны на рис. 7.  
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Рис. 7. Сравнительный анализ триботехнических 
свойств хромалмазных покрытий: а, б – эпюры силы 
трения и нормальной нагрузки  при форсированных 
испытаниях (смазка JBL, контртело – шар из твер-
дого сплава ВК-16); в – сопоставление линейных изно-

сов матового и блестящего покрытий  



Вестник Самарского государственного аэрокосмического университета,  №3(27), 2011 
 

 194

Испытания проводили на цилиндриче-
ских образцах, которые по геометрическим 
характеристикам, материалу и термообра-
ботке имитировали цапфы буровых долот, 
изготавливаемых в ОАО «Волгабурмаш», 
покрытых двумя видами хромалмазных по-
крытий – блестящим (микротрещиноватым)  
и матовым. Трение проводилось по схеме 
«диск-колодка» в среде штатной смазки JBL 
при давлении, реализуемом в зоне контакта – 
30МПа. Частота вращения -370 мин-1.  

Исследования показали, что в заданных 
режимах испытаний более высокими трибо-
техническими свойствами обладают матовые 
покрытия, которые при трении обеспечивают 
более высокую износостойкость (в 2,2 раза), 
меньшую силу трения (на 25%), лучшую 
прирабатываемость (время приработки сни-
жается почти вдвое) по сравнению с блестя-
щими осадками хрома. Оптимальная тол-
щина хромалмазного покрытия для 
повышения ресурса узлов трения составляет 
15 мкм.  

В настоящее время данная технология 
нанесения защитных хромалмазных покры-
тий успешно применяется для повышения 
ресурса работы режущего инструмента: фа-
сонных, дисковых и червячных фрез, сверл, 
долот, метчиков, плашек (рис. 8). 

Отмечается значительный ресурсопо-
вышающий эффект при нанесении хром-ал-
мазных покрытий на оснастку для глубокой 
холодной вытяжки металлов (рис. 8, а), а 
также различного рода пресс-форм (рис. 8,б).  

Одним из перспективных направлений 
использования хромалмазных покрытий яв-
ляется повышение эксплуатационных 
свойств медицинской техники (рис. 8, г). 

При использовании суспензий наноча-
стиц ультрадисперсных алмазов возникает 
необходимость их первоначальной подго-
товки и активирования перед использова-
нием в технологическом процессе нанесения 
электрохимических покрытий. Суспензии 
представляют собой гетерогенные смеси 
частиц твердых материалов и чаще всего 
приготовлены на водной основе, иногда с 
добавками поверхностно-активных веществ 
(ПАВ). В них часто содержатся значитель-
ные количества таких примесей, как сажа, 
графит и др., что объясняется технологией 
их получения. Такие суспензии при их дли-

тельном хранении склонны к соосаждению и 
образованию довольно крупных конгломера-
тов, состоящих из весьма значительного ко-
личества мелкодисперсных частиц. 

 
а 

 
б 

 
в 

 
г 

Рис. 8. Область применения хромалмазных покрытий 
 

Размеры подобных конгломератов мо-
гут достигать 40 – 60 нм (рис.9).  Механиче-
ские способы их измельчения и диспергиро-
вания могут быть весьма трудоемкими и 
малоэффективными.  
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Рис. 9. Конгломераты наночастиц ультрадисперсных 

алмазов 
 
Разработанный способ диспергирова-

ния суспензий с УДА, заключающийся в 
том, что диспергирование жидкости и взрыв 
происходят в смежных емкостях, разделен-
ных друг от друга перегородкой (мембра-
ной), не препятствующей прохождению 
ударной волны, но предотвращающей попа-
дание продуктов взрыва в обрабатываемую 
жидкость. Причем для возможности широ-
кого применения данного способа в качестве 
взрывчатых веществ предложено использо-
вать не твердые ВВ, а газовые смеси, в част-
ности пропан-бутановые, ацетиленкислород-
ные и др.  

Для реализации данного способа в УПБ 
«Роща» СамГТУ изготовлена эксперимен-
тальная установка (рис. 10), включающая два 
основных элемента: 1) промышленно выпус-
каемый автоматизированный детонационный 
комплекс (пушки моделей «Обь», «Дракон» 
и др.), с помощью которого создаются мощ-
ные ударные волны, формируемые при 
взрыве детонирующей газовой смеси (50% 
ацетилен + 50% кислород); 2) реактор, со-
стоящий из двух камер – загрузочной и де-
тонационной.  

 
Рис. 10. Схема реактора экспериментальной уста-

новки для активации водной суспензии УДА 
В загрузочную камеру заливают пор-

цию обрабатываемой суспензии УДА. В от-
верстие детонационной камеры вставляют 
срез пушки. При выстрелах пушки энергия 
ударной волны передается из детонационной 
в загрузочную камеру через мембрану с за-
крепленными на ней штыревыми резонато-
рами. Данная конструкция эксперименталь-
ной установки позволяет в широком 
диапазоне исследовать и оптимизировать 
технологические параметры детонационной 
обработки жидкости, включая коэффициент 
заполнения ствола газовой смесью, частоту и 
количество выстрелов, количество и форму 
резонаторов, расстояние от среза ствола до 
мембраны и др. Данная установка позволяет 
получать чистую суспензию с УДА, при 
этом технологическая операция является 
энергосберегающей (поскольку используется 
энергия химической реакции недефицитных 
газов). 

Технические характеристики экспери-
ментальной установки: габариты  (механиче-
ская часть) – 90×1400×1800 мм; масса – 70 
кг; объем загрузочной и детонационной ка-
мер – 5л; частота выстрелов – 4 Гц, потреб-
ляемая мощность установки - до 0,6 Вт.  
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ELECTROCHEMICAL NANOSTRUCTURED COVERINGS 
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In article new technologies of drawing the nanostructured  electrochemical coverings, including chrome-dia-
mond and silved-diamond coverings are described. Results of research mechanical and tribotechnical properties of cov-
erings are resulted and areas of their application are shown.   

 
Chrome-diamond coverings, silver-diamond coverings, the ultradisperse diamonds, dissymetric alternating cur-

rent. 
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УДК 621.793.7   

ПЕРСПЕКТИВНЫЕ ТЕХНОЛОГИИ, СВОЙСТВА И ПРИМЕНЕНИЕ  
ДЕТОНАЦИОННЫХ ПОКРЫТИЙ 

 
© 2011  М. В. Ненашев, С. Ю. Ганигин, А. Н. Журавлев, А. С. Дьяконов,  

С. А. Белокоровкин, Д. Ю. Карякин  
 

Самарский государственный технический университет 
 

Описаны новые направления в области детонационного напыления твердых износостойких покрытий. 
Приведены результаты исследования механических и триботехнических  свойств наноструктурированных ком-
позиционных металлокерамических покрытий. Показана область применения детонационных покрытий в про-
мышленности.  

 
Твердый сплав, керамика, наноструктурированные композиционные покрытия, ультрадисперсные алмазы.  
 
Детонационное напыление – это техно-

логия нанесения покрытий, в которой для 
разогрева и разгона порошкообразного мате-
риала используется энергия газового взрыва. 
Процесс реализуется циклически. Каждый 
цикл (выстрел) в камеру сгорания поступает 
газовая смесь, в ствол пушки помещается до-
зированное количество порошка, после чего 
с помощью искры инициируется детонация 
газовой смеси. Энергия взрыва нагревает и 
разгоняет частицы порошка по направлению 
к обрабатываемой детали и вбивает расплав-
ленные частицы в поверхность, обеспечивая 
равномерную и плотную структуру покры-
тия, приближающуюся по свойствам к моно-
литным материалам. Во время выстрела ско-
рость частиц превышает скорость звука, дос-
тигая (в зависимости от состава газовой сме-
си) от 420м/с до 1300м/с и более, а темпера-
тура доходит до точек плавления материала 
порошков и основы -1500…2500°С. [1]  

При столкновении расплавленного ма-
териала происходит микросварка и порошок 
прочно (на молекулярном уровне) соединя-
ется с поверхностью детали. Необходимая 
толщина покрытия наращивается серией по-
следовательных выстрелов. Для обработки 
больших поверхностей деталь перемещают 
перед стволом с помощью манипулятора. 
Достоинствами данного метода являются: 
низкая пористость покрытия, высокая проч-
ность связи с основой обрабатываемой дета-
ли, незначительное термическое воздействие, 
позволяющее избегать нежелательных тер-
монапряжений и коробления даже тонко-
стенных деталей сложной конструкции.  

Физико-механические свойства и экс-
плуатационные характеристики детонацион-
ных покрытий зависят от множества техно-
логических параметров: способа предвари-
тельной подготовки поверхности; влажно-
сти, химсостава, дисперсности и структуры 
напыляемых порошков, глубины загрузки 
порошка, состава газовой смеси и коэффи-
циента заполнения этой смесью камеры сго-
рания детонационной установки, угла напы-
ления, расстояния от среза ствола до нано-
симой поверхности и др. факторов. Большое 
количество управляемых параметров, 
влияющих на качество получаемых покры-
тий, вызывает необходимость проведения 
исследований по оптимизации технологиче-
ских режимов нанесения покрытий. Такая 
необходимость возникает каждый раз при 
изменении, по крайней мере, одного входно-
го параметра: дисперсности и дозировки по-
рошка, состава газовой смеси и т.д. При этом 
отметим, что не все технологические факто-
ры одинаково удобны для оперативного 
управления качеством покрытия (некоторые 
факторы заданы конструкцией детонацион-
ной установки, свойствами имеющихся по-
рошковых материалов и т.д.).  

Исследования триботехнических 
свойств твердых и сверхтвердых материалов 
ведущих фирм-производителей (Сэндвик 
Коромант и др.) показали, что при испыта-
ниях по стандарту DIN 50330 уменьшение 
размера карбидной фазы в твердых сплавах 
вольфрамовой группы в три раза (с 3 мкм до 
1 мкм) повышает твердость сплава до 2,5 раз 
и стойкость материала к сухому абразивному 
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изнашиванию в 5…70 раз, а к мокрому абра-
зивному изнашиванию - до 22 раз.   

Хрупкое разрушение твердосплавных 
покрытий также существенно зависит от 
размеров α-фазы и развивается за счет обра-
зования и слияния внутрикристаллических 
хрупких изломов по кристаллографическим 
плоскостям скольжения, а также за счет вяз-
кого сдвигового излома β-фазы. Уменьшение 
размера зерен и содержания кобальта в твер-
дых сплавах влечет за собой уменьшение 
промежуточных слоев между зернами кар-
бидной фазы и, следовательно, пониженную 
интенсивность вязкого излома β-фазы. По-
этому усталостная прочность мелкозерни-
стых сплавов почти в два раза превышает 
стойкость крупнозернистых сплавов.  Даль-
нейшее измельчение до субмикронных и на-
норазмеров приводит к созданию материалов 
с качественно новыми свойствами.  

В ГОУ ВПО СамГТУ проводятся науч-
ные исследования в направлении уменьше-
ния толщины кобальтовой связки между 
твердыми частицами и повышением абра-
зивной стойкости материала покрытия за 
счет использования смеси порошков ВК-12 и 
Al2O3 (корунд). За счет более высокой тем-
пературы плавления оксида алюминия по 
сравнению с кобальтом последний при взры-
ве, уже будучи в расплавленном состоянии, 
разбивается еще твердыми и более легкими и 
быстрыми частицами корунда. В полученном 
покрытии кобальт, содержащийся изначаль-
но только в порошке ВК-12, становится свя-
зующим как для карбида вольфрама, так и 
для диспергированных частиц  Al2O3 (рис. 1). 
В результате в получаемом покрытии сред-
няя толщина кобальтовой связки между зер-
нами уменьшается с 200…500 мкм до  
50…100 нм.   

Результаты сравнительных триботех-
нических испытаний традиционных и нано-
структурированных твердосплавных покры-
тий приведены на рис. 2.  

Испытания на абразивную стойкость 
проводили при следующих режимах: схема 
испытаний – «кольцо-плоскость»; среда –
алмазная паста марки АСМ 3/2 НОМГ 
(ГОСТ 25593-83); давление – 25 МПа; кон-
тробразец – сталь 40Х (HRC 45); частота 
вращения – от 600 мин-1; приведенный диа-
метр поверхности трения – 5,5 мм; ширина 

дорожки трения – 1 мм; длительность испы-
таний – 10 минут. 

 

 
а 

 
б 

   
в 

 
г 

Рис. 1.  Микро-(а, в) и наноструктура (б, г) компози-
ционных покрытий: 

а, б) 95% Al2O3+5% WC-Co(12%); 
в, г)  50% Al2O3+50% WC-Co(12%) 

9

60 нм 
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Рис. 2. Стойкости покрытий 
 к абразивному изнашиванию:  

1 - 50% Al2O3+50% WC-Co(12%); 
2 - 80% Al2O3+20% WC-Co(12%); 
3 - 100% Al2O3;  
4 - 5% Al2O3+95% WC-Co(12%);  
5 - 20% Al2O3+80% WC-Co(12%); 
6 - 95% Al2O3+5% WC-Co(12%); 
7 - 100% WC-Co(12%) 

 
Проведенные триботехнические испы-

тания покрытий свидетельствуют о перспек-
тивности повышения износостойкости кера-
мических покрытий на основе Al2O3 путем 
добавления к ним порошка твердого сплава. 
Получаемые композиционные покрытия мо-
гут иметь достаточно широкий спектр при-
менения в промышленности. 

Исследования показали возможность 
дополнительного упрочнения наносимого 
материала за счет добавления в исходную 
смесь порошков для напыления ультрадис-
персных алмазов, получаемых после высу-
шивания и перемалывания водной суспензии 
УДА-В. Проведенные испытания показали 
повышение прочностных свойств материала 
в составе ВК-12 (70%) +Al2O3(5%)+УДА-В 
(25%) на 30% по сравнению с аналогичным 
покрытием без добавления ультрадисперс-
ных алмазов. Эпюры триботехнических ис-
пытаний композиционных покрытий на абра-
зивную стойкость при вышеописанных ре-
жимах приведены на рис. 3.  

С точки зрения совершенствования 
технологии напыления детонационных по-
крытий важно выявить связи между техноло-
гическими режимами напыления и качеством 
получаемых покрытий. Одним из наиболее 
важных и доступных для управления техно-
логических параметров,  влияющих на тем-
пературу и скорость движения частиц напы-
ляемых порошков, является коэффициент 

заполнения камеры сгорания газовой сме-
сью, представляющий собой отношение 
суммарного расхода газа за один цикл к 
суммарному объёму ствола и камеры смеше-
ния. 
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б 

Рис. 3  Эпюры триботехнических  
 испытаний композиционных покрытий: 

а) Al2O3  %5 + 95% WC-Co(12%)+ УДА-В 25%, 
скорость изнашивания 270 мкм/ч, твердость 

HV= 1400 кгс/мм2; б) Al2O3 5%+95% WC-Co(12%), 
скорость изнашивания 662 мкм/ч; 
твердость HV= 1500 кгс/мм2 

 
В связи с этим проведено исследование 

по поиску рационального коэффициента за-
полнения ствола (с использованием автома-
тизированной детонационной установки 
«Обь»), обеспечивающего нанесение твердо-
сплавного детонационного покрытия с наи-
лучшими качественными показателями при 
следующих прочих условиях: топливо – аце-
тилен (48%), окислитель – кислород (52%), 
инертный газ – азот; частота следования вы-
стрелов – 5 Гц (производительность при 
этом составляет около 1,8 кг/ч); дистанция 
напыления – 150 мм. Каждая частица нано-
симого порошкового материала ВК-12 пред-
ставляет собой сферу, состоящую из карбида 
вольфрама (88%), плакированного кобальтом 
(12%). Дисперсность частиц составляет 
30…40 мкм (рис. 4). За один выстрел форми-
руется пятно покрытия диаметром 20мм и 
толщиной порядка 15 мкм (рис. 5). 
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Рис. 4. Частицы порошка ВК-12 
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Рис. 5. Профиль пятна покрытия 

 
Для испытаний готовились образцы 

(пластины из стали 45), на которые настре-
ливали покрытие ВК-12 (50 выстрелов) при 
коэффициентах заполнения камеры сгорания 
(в %) 49, 55, 60, 70, 80, 90. На полученных 
образцах исследовали триботехнические 
свойства (скорость изнашивания, момент 
трения, температуру саморазогрева) твердо-
сплавных покрытий по вышеописанной ме-
тодике, изучали микроструктуру полученных 
покрытий с помощью растрового электрон-
ного микроскопа JSM-6390, оценивали мик-
ротвердость по Виккерсу при нагрузке на 
индентор 100гс и энергию активации пласти-
ческой деформации, а также определяли 
прочность сцепления покрытия с основой 
при испытаниях на сдвиг.  

Результаты испытаний приведены на 
рис. 6. Исследования показали, что в иссле-
дуемом диапазоне изменения коэффициента 
заполнения ствола газовой смесью зависимо-
сти скорости изнашивания, микротвердости, 
мольной  энергии пластической деформации  
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Рис. 6. Результаты оценки механических 
 и триботехнических свойств детонационных  

покрытий ВК-12: микротвердости (а), мольной энер-
гии пластической деформации (б), скорости изнаши-

вания (в), прочности сцепления на сдвиг (г)   
 

и прочности сцепления покрытия с основой 
имеют экстремум в области значения коэф-
фициента 70%. С увеличением коэффициен-
та заполнения камеры газовой смесью от 49 
до 70% наблюдается практически линейный 
рост мольной энергии пластической дефор-

30 мкм 
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мации, обусловленный аккумулированием 
энергии взрыва в форме запасенной энергии 
при пластической деформации наносимых 
частиц (наклеп частиц подтверждается рос-
том микротвердости). По достижении запа-
сенной энергии критической величины (со-
ответствующей экстремуму) материал по-
крытия переходит в максимально твердое, но 
хрупкое состояние. Зависимость между 
мольной энергией пластической деформации 
и скоростью изнашивания указывает на то, 
что ведущий механизм изнашивания покры-
тия имеет усталостную природу. 

Анализ микроструктуры покрытий вы-
полняли на полированных и протравленных 
шлифах (рис. 7). Анализ микроструктуры по-
казал, что при коэффициенте заполнения 
ствола газовой смесью 49% покрытие явля-
ется недостаточно плотным (пористым), с 
заметными границами между отдельными 
частицами, что может являться следствием 
недостаточного разогрева и разгона частиц 
напыляемого порошка.  

 
а 

 
б 

Рис. 7. Микроструктура детонационных покрытий 
ВК-12  при коэффициенте заполнения ствола газовой 
смесью 55% (а) и 80% (б) (травление 40с в растворе 

плавиковой и азотной кислот (50/50%) 

С увеличением коэффициента заполне-
ния наблюдается повышение плотности и 
равномерности расположения зерен карбида 
вольфрама. После коэффициента заполнения 
60% граница между частицами практически 
исчезает, а прочность сцепления покрытия с 
основой на сдвиг устанавливается возле мак-
симальной отметки 25МПа.   

 
Опыт применения детонационных 

покрытий в промышленности 
Высокие эксплуатационные свойства 

детонационных покрытий обусловили широ-
кое применение в Самарском промышлен-
ном регионе технологии детонационного на-
пыления. В настоящее время по договору с 
ОАО «Волгабурмаш» детонационные твер-
досплавные покрытия успешно  применяют-
ся для упрочнения шарошек трехшарошеч-
ных (рис. 8,а) и алмазных (рис. 8,б) буровых 
долот. Достигаемый эффект (при толщине 
покрытия 200 мкм) – существенное повыше-
ние абразивной стойкости  бурового инстру-
мента, практически полное исключение вы-
падения породоразрушающего вооружения 
при работе на забое, снижение отказов по 
причине растрескивания шарошек.  

 
а 

 
б 
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Рис. 8. Область применения детонационных покрытий  
 
Высокие прочностные и адгезионные 

свойства покрытий позволяют использовать 
детонационные покрытия для восстанов-
ления штампового инструмента, например 
вырубных штампов для сепараторов под-
шипников качения, а также пуансонов (рис. 

8, в). В автомобильной промышленности де-
тонационные покрытия находят применение, 
в частности, для восстановления и упрочне-
ния изношенных шеек коленчатых валов 
(рис. 8,г). Выявленная при испытаниях вы-
сокая фрикционная совместимость пары 
трения «твердосплавное детонационное по-
крытие – серебряное покрытие» нашла при-
менение при изготовлении дисков разгрузки 
центробежных насосов типа ЦНС (рис. 8,д). 
При этом на рабочую поверхность одного 
диска наносится твердосплавное покрытие, а 
на рабочую поверхность другого – анти-
фрикционное серебряно-алмазное покрытие. 
В машиностроении детонационные покры-
тия широко применяются для восстановле-
ния изношенных шпинделей (рис. 8,е). Теп-
лоизоляционные покрытия оксида алюминия 
применяют для ресурсоповышающей обра-
ботки медных сопел сварочных горелок (рис. 
8,ж). Одной из наиболее эффективной об-
ласти применения твердосплавных покры-
тий, является упрочнение элементов сель-
скохозяйственной техники, например, лап 
сошников. 

Отмеченные приложения далеко не ис-
черпывают область возможного использова-
ния детонационных покрытий. Круг обраба-
тываемых деталей непрерывно расширяется, 
а методики и оборудование для детонацион-
ного напыления непрерывно совершенству-
ются, открывая новые перспективы и сферы 
применения данной технологии.    
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New directions in the field of a detonation dusting of firm wearproof coverings are described. Results of research 

mechanical and tribotechnical properties nanostructured composite ceramic-metal coverings are resulted. The scope of 
detonation coverings in the industry is shown in the article. 
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ПРИМЕНЕНИЕ ДЕТОНАЦИОННЫХ ПОКРЫТИЙ  
ДЛЯ СОЗДАНИЯ НОВОГО МЕТАЛЛООБРАБАТЫВАЮЩЕГО ИНСТРУМЕНТА 

 
© 2011  М. В. Ненашев, И. Д. Ибатуллин, А. В. Утянкин, А. Н. Журавлев, В. В. Усачев,  

Д. Ю. Карякин, А. С. Дьяконов  
 

Самарский государственный технический университет 
 

Приводятся результаты разработки и исследований новых металлообрабатывающих инструментов для 
токарной и сверлильной обработки конструкционных материалов, полученных с помощью детонационных тех-
нологий. 

 
Детонационные покрытия, керамика, твердый сплав, пластическое сверление, сменные накладные пла-

стины.  
 
Преимущества детонационного напыле-
ния твердых сплавов в инструменталь-
ном производстве 

 
В современном машиностроении (в 

т.ч. авиастроении) широко применяется ме-
таллообрабатывающий твердосплавный ин-
струмент или инструмент, содержащий 
твердосплавные элементы (в виде вставок 
или сменных накладных пластин). Традици-
онно твердые сплавы получают в результате 
длительной и энергоемкой технологии спе-
кания порошков, включающей операции 
смешивания порошков с пластификатором, 
сушку порошка, прессование изделия, от-
гонку пластификатора, спекание в вакууме, 
окончательное спекание при избыточном 
давлении защитного газа. Учитывая, что 
эксплуатационные характеристики режуще-
го инструмента зависят от прочности и гео-
метрии рабочих кромок, целесообразно гео-
метрию инструмента обеспечивать изготов-
лением основы соответствующей формы, а 
прочностные, антифрикционные и др. свой-
ства обеспечивать нанесением покрытий. 
Так, для нанесения твердосплавных покры-
тий наиболее перспективным методом явля-
ется детонационное напыление твердо-
сплавных порошков с помощью автомати-
зированных детонационных комплексов. 
Данный метод обладает множеством пре-
имуществ. 

1. Высокая производительность детона-
ционных установок позволяет вести обра-
ботку изделий в промышленных масштабах. 

2. Имеется возможность нанесения мно-
гослойных, композиционных, градиентных и 
др. покрытий. 

3.  Высокая адгезия покрытий к различ-
ным основам позволяет покрытиям функцио-
нировать при давлениях резания.  

4. Энергосбережение при эксплуатации 
детонационных комплексов обеспечивается 
использованием для напыления энергии 
взрыва газовых смесей. 

 5. Механические свойства твердосплав-
ных детонационных покрытий не уступают 
по прочности спеченным твердым сплавам.  

6. При детонационном напылении основа 
не подвергается значительному разогреву, 
как при наплавке.  

7. Для нанесения детонационных покры-
тий требуется меньше производственных 
площадей и технологического оборудования, 
чем для спекания.  

8. При нанесении покрытий дорогие ма-
териалы (твердые сплавы) расходуются более 
экономно.  

Указанные преимущества детонационных 
твердосплавных покрытий послужили сти-
мулом к поиску области их рационального 
применения в инструментальном производ-
стве. В качестве примера в данной статье 
рассмотрены результаты разработки и иссле-
дования нового инструмента для пластиче-
ского сверления и токарной обработки.   

 
Инструмент для пластического сверления  

В последние годы в отечественной про-
мышленности начала находить применение 
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новая технология формирования отверстий, 
осуществляемая методом пластического 
сверления (flow drilling). Процесс формиро-
вания отверстия основывается на разогреве 
материала под действием трения, возни-
кающего в результате действия комбинации 
осевой силы подачи и относительно высо-
кой скорости вращения инструмента (пуан-
сона). Разогретый металл становится пла-
стичным, что позволяет выдавливать его из 
зоны формирования отверстия за счет осе-
вой нагрузки, приложенной к пуансону. 
Данный процесс позволяет изготавливать 
отверстия в тонкостенных деталях с воз-
можностью последующего нарезания в них 
качественной резьбы (технологии фирм 
«FormDrill», «Zecha», «Centerdrill» и др.) за 
счет того, что на обратной стороне отвер-
стия формируется вытянутый участок, обра-
зующий подобие вставленной в отверстие 
втулки. Высота получаемой втулки может 
превышать толщину материала до 4 раз.  

В настоящее время процесс пластиче-
ского сверления находит применение для 
получения: резьбовых втулок; подшипнико-
вых втулок; втулок под пайку; сквозных от-
верстий; сквозных отверстий с уплотненной 
кромкой для круглых профилей. Помимо 
формирования отверстий, с использованием 
принципа пластического течения возможна 
реализация и других важных технологиче-
ских процессов, включая формирование фи-
тингов, приваривание втулок, сварку листо-
вых материалов и др.  

Специальная геометрия инструмента 
(пуансонов) и использование для его изго-
товления твердого сплава обеспечивают вы-
сокую стойкость инструмента до несколь-
ких тысяч операций. При этом инструмент 
не требует обслуживания (перетачивания). 

К преимуществам данного технологи-
ческого процесса также можно отнести воз-
можность формирования отверстий под раз-
ными углами; повышенный момент затяги-
вания резьбы и высокую допустимую на-
грузку подшипниковых втулок; простоту и 
надежность при практической реализации; 
бесстружечный процесс формирования от-
верстий и др. 

Однако наряду с достоинствами опи-
санного метода имеется и недостаток, за-

ключающийся в сложности изготовления и 
дороговизне пуансонов, а также в их высокой 
теплопроводности, благодаря которой фор-
мируется «паразитный» тепловой поток из 
зоны формирования отверстий через тело ин-
струмента в шпиндель станка. Данный теп-
ловой поток становится причиной неоправ-
данного расхода электроэнергии и снижения 
эффективности обработки.  

В лаборатории наноструктурированных 
покрытий разработаны новые конструкция и 
технология производства пуансонов для пла-
стического сверления, обеспечивающие сни-
жение стоимости и повышение эффективно-
сти инструмента. При этом учитывали сле-
дующие требования к инструменту. 

1. Способность сохранять прочностные 
свойства (красностойкость) при нагреве до 
600…650°С (для цветных металлов).  При 
этом материал должен обладать достаточным 
запасом пластичности, чтобы не разрушаться 
от ударов и вибраций. 

2. Материал должен иметь низкую тепло-
проводность, чтобы генерируемое при тре-
нии тепло в большей степени производило 
работу пластического сверления, а не отво-
дилось в шпиндель станка.    

3. Инструмент должен быть простым и 
экономичным в изготовлении, хранении и 
эксплуатации. 

4. Поверхность должна иметь малую ад-
гезию к обрабатываемому материалу и обла-
дать высокой стойкостью к коррозии, термо-
стойкостью и износостойкостью.  

Вышеописанные требования трудно 
обеспечить при использовании одного мате-
риала. В таком случае наиболее рациональ-
ным решением будет использовать компози-
цию из основного материала и  функцио-
нального покрытия. Исходя из этого разрабо-
танный инструмент для пластического свер-
ления предложено изготавливать из быстро-
режущей стали с нанесением на формообра-
зующие участки инструмента (расширяю-
щий, калибрующий и торцующий) промежу-
точного керамического теплоизолирующего 
слоя (оксида алюминия), затрудняющего те-
плоотвод из зоны обработки в инструмент и 
далее в шпиндель станка, и  внешнего изно-
состойкого покрытия (твердого сплава), 
обеспечивающего долговечность инструмен-
та (рис. 1, а,б,в).  



Вестник Самарского государственного аэрокосмического университета,  №3(27), 2011 
 

 206

 

 
а 

 
б 

 
в 

Рис. 1. Пуансон для пластического сверления: 
а – схема расположения слоев покрытий; б – напыле-
ние на стальную заготовку теплоизолирующего кера-
мического подслоя; в – нанесение на керамику внешне-

го износостойкого твердосплавного покрытия 
 

Применение быстрорежущих сталей в 
качестве основного материала обусловлено 
во-первых, низкой теплопроводностью ста-
ли, что позволяет дополнительно уменьшить 
теплоотвод из зоны обработки; во-вторых, 
быстрорежущие стали дешевле и легче об-
рабатываются, чем твердые сплавы, что по-
зволяет сделать инструмент более дешевым; 
в-третьих, быстрорежущие стали более ус-
тойчивы к ударам и вибрациям, чем твердые 
сплавы, что повышает эксплуатационную 
надежность инструмента; в-четвертых, бы-
строрежущие стали имеют высокую красно-
стойкость, позволяющую без снижения 
прочности работать в условиях циклическо-
го нагрева до 600…650°С.   

Известно, что температура разогрева 
инструмента для пластического сверления 
при эксплуатации не превышает 0,5⋅Тпл, где 
Тпл – температура плавления обрабатывае-
мого материала. Поэтому данный инстру-

мент позволит обрабатывать конструкцион-
ные материалы с температурой плавления до 
1200°С, например алюминиевые и медные 
сплавы. 

Для нанесения твердосплавного и теп-
лоизолирующего покрытий на инструмент 
используется детонационный метод, позво-
ляющий: 

- обеспечить высокую скорость нанесения 
покрытий (несколько секунд на один инст-
румент); 

- нанести покрытие с высокой адгезией 
(до 80 МПа) без значительного разогрева и 
деформации основы; 

- сформировать в инструменте благопри-
ятные остаточные напряжения сжатия, по-
вышающие стойкость инструмента к цикли-
ческим нагрузкам. 

После детонационного напыления твер-
досплавного покрытия на инструмент калиб-
рующая и торцующая части шлифуются в 
размер требуемого отверстия, а расширяю-
щая часть остается без шлифования. При 
этом благодаря естественной шероховатости 
поверхности покрытия (Rz>30), полученного 
детонационным методом, в расширяющей 
части будет обеспечено более интенсивное 
тепловыделение при трении в зоне формиро-
вания отверстия и, как следствие, более вы-
сокая производительность обработки. 

Влияние теплоизолирующего подслоя 
на тепловые потоки, формирующиеся при 
пластическом сверлении, исследовалось при 
помощи программного продукта ANSYS. Для 
этого были построены конечно-элементные 
модели нового и традиционного (цельно-
твердосплавного) инструментов. Результаты 
численных исследований показали (рис 2,а, 
б), что заметные изменения скорости нагрева 
инструмента наблюдаются уже при толщинах 
керамического подслоя выше 50 мкм.  

Для получения дополнительного эф-
фекта при пластическом сверлении  предло-
жено перед воздействием пуансона предва-
рительно разогревать место обработки от 
внешнего источника тепла (газовой горелки). 

 

 

 

 

Основной материал 
(быстрорежущая сталь 
Р18, Р9, Р6М5) 

Покрытие 
ВК-12 

 Покрытие Al2O3 
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Рис. 2. Распределение теплового поля при нагреве 
рабочей части инструмента в течение 1 с. Основа – 
быстрорежущая сталь Р18: а без покрытий; б - с 
керамическим подслоем Аl2O3 и твердосплавным 

покрытием ВК-12 
 
Исследования показали, что при этом 

появляется возможность использования ме-
нее мощного и дорогостоящего оборудова-
ния для формирования отверстий; сущест-
венно снижаются осевые нагрузки, что важ-
но при обработке тонкостенных деталей; 
время получения отверстия сокращается на 
порядок; появляется возможность обработки 
более толстостенных заготовок; повышается 
долговечность инструмента за счет сниже-
ния осевых нагрузок; повышается качество 
получаемых отверстий. 

 
Сменные режущие пластины  
для токарной обработки 

 
В настоящее время на смену режуще-

му инструменту с напаянными твердосплав-
ными вставками приходят резцы со смен-
ными режущими пластинами (СРП), основ-

ные типы и размеры которых регламентиро-
ваны ГОСТ 28101-89, ГОСТ 24996-81, ИСО 
5610-89 и др. В лаборатории наноструктури-
рованных покрытий СамГТУ разработаны но-
вые конструкция и технология изготовления 
СРП, обеспечивающие повышение ударной 
прочности и снижение стоимости инструмен-
та.  

Предложенный режущий инструмент 
(рис. 3,а,б) состоит из державки  1 с запрес-
сованным в нее штифтом 2, на который наде-
ты сменные режущие пластины, представ-
ляющие собой металлические шайбы 3, с на-
несенным на рабочую поверхность твердым 
покрытием 4. Сменные режущие пластины 
разделены между собой слоем высоковязкой 
демпфирующей жидкости 5. Сменные режу-
щие пластины фиксируются на державке с 
помощью прижимной лапки 6, которая через 
пружину 7 стягивается винтом 8. Данный ин-
струмент с СРП включает стопку сменных 
режущих пластин, разделенных демпфирую-
щим материалом. При этом режущие пласти-
ны состоят из профилированного основания 
и нанесенного на него твердого покрытия, а 
нижние пластины в стопке выполняют функ-
цию опорной пластины. Повышение ударной 
стойкости инструмента обеспечивается тем, 
что в данной конструкции ударная нагрузка, 
например при обдирочных операциях, при-
ходится на стопку пластин, обладающих 
свойствами пластинчатого демпфера. Сни-
жение стоимости режущих пластин обеспе-
чивается за счет того, что режущие пластины 
представляют собой основание из недорогих 
конструкционных материалов с нанесенным 
на него слоем износостойкого покрытия, на-
носимого детонационным методом или по-
рошковой наплавкой. Повышение срока 
службы инструмента достигается тем, что 
после изнашивания рабочей кромки помимо 
возможности поворота пластины имеется 
возможность замены верхней (изношенной) 
СРП на одну из нижних (неизношенных) 
СРП.     

Технология изготовления СРП включа-
ет следующие операции: штампования лис-
товой стали с целью придания СРП требуе-
мой формы (при необходимости); вырубки 
пластин из листа; детонационного напыления 
твердых сплавов на пластины; шлифования 
пластин.    
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Рис 3. Схема (а) и общий вид (б)  резца с СРП 
 

По данной технологии были изготов-
лены СРП типа RNGA 16T1M0-PR5 (по 
стандарту ISO 1832) (рис. 2,а) и аналогич-
ные пластины для чистовой обработки с ка-
навкой для снятия стружки (рис. 4,б).  

 
а 

 
б 

Рис. 4. Вид режущих кромок СРП  
с детонационным напылением: а – без канавки; б - с 

канавкой 

Для изготовления СРП использовали 
два вида покрытий, имеющих высокие меха-
нические и триботехнические свойства – 
твердосплавное (ВК-12) и композиционное 
(смесь керамики Al2O3 с твердым сплавом 
ВК-12 в равных долях). Данные пластины 
сравнивали со стандартными твердосплав-
ными пластинами с канавкой и без нее.  

Для проведения испытаний нового ин-
струмента на стойкость производили резание 
цилиндрической заготовки из алюминиевого 
сплава АК-6 (в закаленном и состаренном 
состоянии) диаметром 50 мм при следующих 
режимах: длительность резания 7,5 мин; час-
тота вращения шпинделя 500 мин-1; продоль-
ная подача 0,2 мм/об.; глубина резания 0,4 
мм. После испытаний оценивали интенсив-
ность изнашивания режущей кромки J  как 
отношение величины линейного износа пла-
стины к пути резания (табл. 1). Испытания 
показали, что на СРП с напылением компо-
зиционного покрытия при точении быстро 
формируется нарост (рис. 5), что может быть 
объяснено ухудшением теплоотвода из зоны 
резания, ведущего к повышению температу-
ры режущей кромки и последующему схва-
тыванию с обрабатываемым материалом. На 
поверхности пластин с твердосплавным на-
пылением наросты при точении не формиро-
вались. 

 
Рис. 5. Нарост на режущей кромке СРП с композици-

онным металлокерамическим покрытием 
 
Для оценки качества чистовой обработ-

ки различными пластинами производили то-
карную обработку вышеназванного материа-
ла при режимах: частота вращения шпинделя 
1000 мин-1; глубина резания 0,1 мм; продоль-
ная подача 0,01 мм/об. После обработки оце-
нивали параметры шероховатости поверхно-
сти с помощью профилографа-профилометра 
«Абрис-ПМ7». Результаты испытаний сведе-
ны в табл. 1.  
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Таблица 1. Сравнительные испытания  
стандартных СРП и пластин с твердосплавным 

детонационным напылением 
Вид Rmax Rz Ra Sm J 

С
та
нд
ар
тн
ые

 

 

6,79 4,99 0,98 77,4 4,2×10-5 

7,37 5,15 0,85 50,5 2,8×10-5 

 

Н
ов
ы
е 

 

9,95 7,06 1,53 102,9 2,1×10-5 

 

3,45 2,57 0,52 44,2 2,3×10-5 

Из полученных результатов видно, что по 
стойкости и качеству обработки новые СРП 
превосходят стандартные пластины. 

Заключение 
1. Разработаны новые конструкция и 

технология изготовления пуансонов для пла-
стического сверления, содержащие теплоизо-
ляционный керамический подслой, позво-
ляющий уменьшить паразитный теплоотвод 
через инструмент в шпиндель станка.  

2. Разработаны новые конструкция и 
технология изготовления режущих сменных 
пластин для токарной обработки с примене-
нием детонационных твердосплавных покры-
тий. 

3. Производство и применение нового 
инструмента позволяет снизить себестои-
мость его изготовления и повысить эксплуа-
тационные характеристики.  
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The results of workings out and researches of the new metalcutting tool for turning and drilling processing of 
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Приводятся результаты разработки универсального программно-аппаратурного комплекса для исследо-
вания механических, геометрических и триботехнических свойств поверхностей образцов материалов и деталей 
машин.  

 
Программно-аппаратурный комплекс, склерометрия, твердость, трение, профилографирование, оста-

точный ресурс, энергия пластической деформации.  
 

Введение 
Качество поверхностей на современном 

этапе научно-технического развития обеспе-
чивает основные показатели надежности, 
технического совершенства и конкурентоспо-
собности технологических, энергетических и 
транспортных машин при их разработке, 
производстве и в эксплуатации. От качества 
поверхностей деталей напрямую зависит из-
носостойкость, коррозионная стойкость, ус-
талостная прочность, трещиностойкость, 
контактная жесткость, электропроводность, 
оптические свойства, коэффициент трения 
материалов, а также внешний вид детали. К 
одним из основных свойств поверхностей от-
носятся микрогеометрия, микротвердость, 
износостойкость, коэффициент трения, пла-
стичность. Для оценки этих свойств исполь-
зуется обширный перечень дорогостоящих 
приборов: профилографов, микротвердоме-
ров, склерометров, трибометров и др. Поэто-
му для организации лабораторий оценки ка-
чества поверхностей  требуются обширные 
площади и значительные капитальные вло-
жения, исчисляемые миллионами рублей. Для 
многих учебных заведений, научных центров, 
малых предприятий такие затраты зачастую 
неприемлемы, учитывая, что каждый прибор 
требует периодической поверки и сертифика-
ции. В этом случае выходом из ситуации яв-
ляется применение универсальных, много-
функциональных исследовательских прибо-
ров для оценки качества поверхностей, одна-
ко маркетинговые исследования и патентный 
анализ показали, что в настоящее время такие 
приборы отсутствуют. Кроме того, в послед-
ние годы сформировались новые направления 
в исследовании физического состояния по-

верхностных слоев, которые не могут быть 
реализованы с помощью классических при-
боров. К таковым относится оценка энерге-
тических параметров пластической дефор-
мации и разрушения материала поверхност-
ного слоя, позволяющая прогнозировать ос-
таточный ресурс материалов, работающих в 
условиях усталости. В данной статье приво-
дится описание ряда устройств, предназна-
ченных для всесторонней оценки качества 
поверхностей.   

Переносной склерометр 
Одним из важных направлений иссле-

дований параметров поверхностных слоев, 
развиваемых в СамГТУ, является оценка 
критериев прочности, характеризующих 
фундаментальные свойства материалов. Ма-
териал на поверхностях трения деталей ма-
шин представляет собой открытую термоди-
намическую систему, внутренняя энергия 
которой в процессе эксплуатации растет за 
счет накопления упругих искажений кри-
сталлической решетки, тепловыделения при 
трении, диффузионных потоков, химических 
реакций и др. факторов. Поэтому, касаясь 
проблемы оценки прочности поверхностных 
слоев, подверженных при эксплуатации ус-
талости и изнашиванию, нельзя обойти кри-
терии прочности, основанные на структур-
но-энергетической теории. Рассматривая со-
стояние поверхностного слоя в энергетиче-
ском фазовом пространстве, наиболее ста-
бильным является состояние с минимальной 
внутренней энергией (в данном состоянии 
материал может находиться сколь угодно 
долго без разрушения). Процесс любой при-
роды (физический, химический, механиче-
ский и др.), вызывающий рост внутренней 
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энергии и, следовательно, увеличивающий 
неравновесность системы, может быть ин-
терпретирован как процесс повреждаемости 
материала. Разрушение материала связано с 
достижением его внутренней энергии u  кри-
тической величины *u  – энергии активации 
разрушения (в этом состоянии материал теря-
ет пластичность и появляются хрупкие тре-
щины). Фундаментальная роль энергетиче-
ских барьеров в кинетике протекания нерав-
новесных процессов отмечается в молекуляр-
но-кинетической теории Я.И. Френкеля, тер-
мофлуктуационной концепции прочности 
академика С.Н. Журкова, синергетической 
теории бифуркаций открытых систем и т.д. 
Поэтому весьма важным направлением ис-
следования свойств детонационных покры-
тий является оценка энергетических парамет-
ров деформации и разрушения материала по-
верхностного слоя. Уравнения энергетиче-
ского баланса поверхностных слоев, дефор-
мируемых трением, и методики оценки энер-
гетических параметров повреждаемости при-
ведены в работе [1].  

В качестве переносного устройства для 
безобразцовой оценки мольной энергии пла-
стической деформации поверхностных слоев 
деталей машин в полевых условиях предло-
жена модель маятникового склерометра, об-
щий вид и схема которого приведены на рис. 
1, а, б. Прибор состоит из переносного моду-
ля 1, микроконтроллерного блока обработки 
информации 2 и соединительного кабеля 3 
(рис. 1, а).  

Механическая часть маятникового 
склерометра включает следующие элементы: 
три магнитные опоры, жестко закрепленные 
на цилиндрических направляющих; вдоль на-
правляющих перемещается каретка, положе-
ние которой относительно направляющих 
может фиксироваться боковыми винтами; 
ручка склерометра, шарнирно связанная с ка-
реткой; датчик касательной силы, один конец 
которого связан с механизмом регулировки 
положения индентора (при настройке вели-
чины заглубления индентора) или жестко со-
единен с корпусом (после завершения на-
стройки), а другой конец - с индентором.  

 
а 

 

 
б 

Рис. 1. Общий вид переносного склерометра (а)  
и  схема формирования борозды (б) 

 
В нижней части корпуса находятся два 

симметричных выступа. Опорная часть вы-
ступов изготовлена в виде заостренной с 
двух сторон кромки. Линии кромок на обоих 
выступах описывают дугу, лежащую на ок-
ружности, центр которой совпадает с цен-
тром вращения корпуса относительно попе-
речной планки. В процессе отладки склеро-
метра с помощью дифференциального винта 
регулировки положения индентора добива-
ются такого взаимного положения корпуса и 
датчика касательной силы, при котором рас-
стояние иr  от центра вращения корпуса (оси 
шарнира) до вершины индентора  превыша-
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ет расстояние кr  от того же центра до дуги, 
описываемой кромками выступов, на величи-
ну, равную требуемой глубине внедрения ин-
дентора при склерометрировании h . Таким 
образом, при повороте корпуса относительно 
поперечной планки вершина индентора и 
кромки выступов на корпусе описывают дуги 
с радиусами, отличающимися на величину, 
равную требуемой глубине внедрения инден-
тора (рис. 1,б).  

Методика склерометрирования выпол-
няется по следующим этапам. Освобождают 
фиксирующие винты и все стойки с магнит-
ными опорами опускают в крайнее нижнее 
положение. Затем склерометр при помощи 
магнитных стоек фиксируют на поверхности  
исследуемой детали. Корпус склерометра 
вращательным движением отводят вбок, при 
этом угол наклона корпуса по отношению к 
контролируемой поверхности составляет 
∼85°. Плавно опускают корпус вдоль направ-
ляющих до соприкосновения одной из бази-
рующих кромок корпуса с поверхностью, по-
сле чего поперечную планку в данном поло-
жении фиксируют винтами. Затем, взявшись 
за верхний конец корпуса, по дуге переме-
щают его через вертикальное положение в 
противоположную сторону до контакта с по-
верхностью второй базирующей кромки. При 
этом индентор, описывая дугу, приближается 
к поверхности, внедряется в нее на заданную 
величину и плавно выходит из контакта. В 
процессе пропахивания поверхности инден-
тором производят непрерывное измерение 
касательной силы, при этом с помощью пи-
кового детектора выделяют и сохраняют мак-
симальное значение касательной силы maxτF , 
которая соответствует центральному участку 
царапины в зоне максимального внедрения 
индентора h  (величина которого задается в 
ходе предварительной настройки склеромет-
ра). Расчет энергии активации пластической 
деформации выполняется автоматически с 
помощью микроконтроллерной системы сбо-
ра данных. Полученные результаты отобра-
жаются на жидкокристаллическом дисплее.  

Технические характеристики маятнико-
вого склерометра: габариты  (механическая 
часть) – 70×50×140мм; масса – 300г; рабочий 
угол поворота корпуса – 30°; максимальная 
глубина лунки – до 5 мкм; длина лунки – ∼ 2 

мм; отрывное усилие магнитных опор – 10 
кгс; источник автономного питания – акку-
мулятор (6 В); потребляемая мощность – до 
0,5 Вт; индентор – алмазная пирамида Вик-
керса; форма исследуемых поверхностей – 
плоские, цилиндрические (с радиусом не 
менее 35 мм); положение склерометра при 
испытаниях – произвольное (вертикальное, 
горизонтальное, под углом к горизонту). 

Малогабаритный лабораторный 
склерометрический программно-
аппаратурный диагностический комплекс  

Основываясь на данном подходе, в ла-
боратории наноструктурированных покры-
тий СамГТУ разработан склерометрический 
программно-аппаратурный комплекс, пред-
назначенный для энергетической оценки на-
копленной повреждаемости и прогнозирова-
ния остаточного ресурса на образцах и дета-
лях из конструкционных металлов и сплавов 
в лабораторных условиях. Общий вид скле-
рометров для работы в автономном и ста-
ционарном режимах показан на рис. 2.  

 
Рис. 2. Общий вид малогабаритного 

 лабораторного склерометра 
  

Прибор содержит датчики нормальной 
и касательной сил, а также датчик верти-
кального перемещения индентора и позволя-
ет проводить исследования как при фикси-
рованной нормальной нагрузке, так и при 
фиксированном заглублении индентора. За 
счет непрерывного контроля глубины вне-
дрения индентора в поверхностный слой при 
нормальном нагружении индентора (в диа-
пазоне до 200 гс) прибор позволяет оцени-
вать микротвердость материала в процессе 
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внедрения индентора. Отличительная осо-
бенность конструкции склерометрической 
головки прибора заключается в том, что ме-
ханизмы нормального нагружения и танген-
циального перемещения индентора не содер-
жат узлов трения. Они заменены системой 
плоскопараллельных пружин. Данное реше-
ние позволяет полностью устранить погреш-
ности, связанные с трением и износом на-
правляющих. Гибкая подвеска индентора по-
зволяет при царапании поверхности огибать 
все неровности профиля, сохраняя заданную 
глубину внедрения алмазной пирамиды в по-
верхностный слой.  

Пример эпюры склерометрических ис-
пытаний приведен на рис 3. 

 
Рис. 3. К оценке энергии активации пластической де-

формации. Материал – твердый сплав ВК-12 
 
Универсальный программно-аппара-

турный комплекс для контроля качества 
поверхностей  

В развитие предыдущих разработок в 
СамГТУ разработан новый многофункцио-
нальный программно-аппаратурный комплекс 
для оценки качества поверхностей (рис. 4). 

Комплекс включает следующие элемен-
ты: стойку портального типа с автоматизиро-
ванным и ручным вертикальным перемеще-
нием траверсы; стол с автоматизированным 
приводом горизонтального перемещения, 
имеющий также ручные механизмы верти-
кального перемещения столика и наклона ис-
следуемых образцов; траверсу с измеритель-
ной головкой, включающую автоматизиро-
ванные механизмы нагружения индентора и 
горизонтального перемещения каретки, а 
также датчики нормальных и касательных 

сил, действующих на индентор, датчик вер-
тикальных перемещений индентора. 

 

 
Рис. 4. Диагностический программно-аппаратурный 

комплекс для оценки качества поверхностей  
 
Комплекс имеет компьютеризирован-

ную систему сбора данных с каналами изме-
рения нормальной и касательной нагрузок, 
вертикальных перемещений индентора, а 
также температуры разогрева испытываемой 
пары трения. Кроме того, имеются резерв-
ные каналы для сбора данных с других дат-
чиков по усмотрению оператора. Простота 
конструкции позволяет снизить стоимость 
трибометров (в базовой комплектации) в 
2…3 раза по сравнению с аналогичными об-
разцами. Характеристики комплекса приве-
дены в табл. 1. 

Комплекс позволяет выполнять сле-
дующие функции: 1) профилографирование 
поверхности с возможностью записи волно-
граммы на участке поверхности длиной до 
100 мм; 2) определение градиента механиче-
ских свойств путем измерения микротвердо-
сти в процессе внедрения индентора; 3) 
оценка энергии активации пластической де-
формации поверхностного слоя; 4) опреде-
ление коэффициента трения и износостойко-
сти при возвратно-поступательном движе-
нии шарикового индентора по поверхности; 
5) прогнозирование остаточного ресурса ис-
пытываемого материала по энергетическому 
критерию прочности.   

 



Авиационная и ракетно-космическая техника 
 

 215

Таблица 1. Технические характеристики 
склерометра 

№ 
п/п 

Технические 
характеристики Параметры 

1 Методы  
испытаний  

1) Склерометрический;  
2) Дюрометрический; 
3) Трибометрический; 
4) Профилографирование 

2 Типы исполь-
зуемых инден-
торов 

1) Алмазная четырехгранная 
пирамида Виккерса; 
2) Сферический наконечник; 
3) Конический наконечник 
для профилографирования 

3 Определяемые 
параметры 

1) Энергия активации пла-
стической деформации, 
кДж/моль; 
2) Микротвердость, 
кгс/мм2; 
3) Остаточный ресурс, %; 
4) Скорость изнашивания, 
мкм/ч; 
5) Сила трения, Н; 
6) Профилограмма 

4 Пределы  
измерений: 
   - энергии  

активации 
   - микро-

твердости 
   - остаточно-

го ресурса 

 
 
5…300 кДж/моль; 
 
20…1000 кгс/мм2; 
 
0…100% 

5 Характери-
стика испы-
тываемых 
образцов: 
- материал 
- форма  
- шерохова-
тость  
 - исследуемая 
площадь 
- габариты, не 
более 

 
 
 
 
Конструкционные стали и 
сплавы; 
Плоские, цилиндрические 
(Rmin=10 мм), сферические 
(Rmin=10 мм);  
Rz ≤ 6,3 мкм; 
≥ 10 мм2; 
20×20×15 мм 

6 Погрешность 
измерения 
   - энергии  

активации 
   - микро-

твердости 
   - остаточного 

ресурса 

 
 
≤ ±10%; 
 
≤ ±10%; 
 
≤ ±20% 

7 Диапазон пе-
ремещений 
индентора: 
 - вертикальных
 - продольных 
 - поперечных 

 
 
 
≥ 30 мм; 
≥ 20 мм; 
≥ 20 мм 

8 Масса ≤ 15 кг 

Данная модель диагностического ком-
плекса в текущем году была отмечена сереб-
ряной медалью в номинации «Лучший инно-
вационный проект года в области приборо-
строения» на технической ярмарке в г. 
Санкт-Петербурге.  

Для деталей с защитными (антикорро-
зионными, противоизносными и др.) покры-
тиями основным показателем качества явля-
ется прочность сцепления покрытия с осно-
вой. Для исследования адгезионных свойств 
покрытий в лаборатории наноструктуриро-
ванных покрытий разработаны способ и 
устройство (адгезиометр) (рис. 5), позво-
ляющие исследовать прочности сцепления 
покрытий, как на срез, так и на отрыв. В но-
вом способе предусмотрено нанесение по-
крытия на основу через калиброванное от-
верстие на отрывном элементе.  

 

 
а 
 

 
б 

Рис. 5. К описанию адгезиометра: 
 а-  общий вид адгезиометра;  

б - схема приложения нагрузок при испытаниях 
 

Разработанный способ включает сле-
дующие этапы. Отрывной элемент, имею-
щий углубление в виде воронки с централь-
ным калиброванным отверстием, плотно 
прижимают винтами к основе до нанесения 
покрытия. Затем наносят покрытие так, что-
бы часть покрытия легла на поверхность во-

Отрыв-
ной эле-

Покрытие 

Основа 

Приложение 
нагрузки при 
испытаниях 
на срез 

Приложение 
нагрузки при 

испытаниях на 
отрыв
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ронки, а часть – на основу через калиброван-
ное отверстие в центре воронки, затем уда-
ляют фиксирующие винты так, чтобы отрыв-
ной элемент был связан с основой только си-
лой сцепления покрытия с основой. Далее 
основу закрепляют на поворотном элементе и 
поворачивают последний  вокруг оси относи-
тельно нагружающего механизма таким обра-
зом, чтобы в зависимости от цели испытания 
обеспечить возможность приложения к от-
рывному элементу относительно основы 
нормальной отрывающей нагрузки для оцен-
ки прочности сцепления покрытия на отрыв 
или касательной нагрузки для оценки проч-
ности сцепления покрытия на срез. Далее при 
помощи нагружающего механизма плавно 
создают усилие, действующее на отрывной 
элемент до отрыва (или сдвига) отрывного 
элемента, и с помощью измерительного уст-
ройства (тензометрического датчика сил и 
(или) стрелочного индикатора) определяют 
максимальную нагрузку, действующую на 
отрывной элемент в момент отделения по-
крытия от основы. Затем определяют проч-
ность сцепления покрытия с основой на от-
рыв (или на срез) как отношение максималь-
ной нагрузки, действующей на отрывной 
элемент, к площади калиброванного отвер-
стия. Для более точной оценки измеряемой 
величины, как вариант вышеуказанного спо-
соба, после отделения покрытия от основы 

производится уточненная оценка площади, 
на которой покрытие соединялось с основой.  

Заключение 
1. Разработано семейство лаборатор-

ных и переносных склерометрических про-
граммно-аппаратурных диагностических 
комплексов, позволяющих оценивать энер-
гетическое состояние материала поверхно-
стного слоя, механические свойства, а также 
ресурсные характеристики конструкцион-
ных материалов.  

2. Разработаны прибор и методы кон-
троля адгезионной прочности сцепления по-
крытий с подложкой на отрыв и на срез. 
 
Отдельные материалы статьи выполнены при 
поддержке НО «Инновационно-инвестиционный 
фонд Самарской области». 
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In article results of working out of a universal programme-hardware complex for research mechanical, geome-
trical and tribotechnical properties of surfaces of samples of materials and details of machines are resulted. 
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СТЕНД И МЕТОДИКИ ТРИБОТЕХНИЧЕСКИХ ИСПЫТАНИЙ МАТЕРИАЛОВ 
 

© 2011  И. Д. Ибатуллин, А. Н. Журавлев, А. В. Утянкин, А. Р. Галлямов, Р. Р. Неяглова  
 

Самарский государственный технический университет 
 

Приводятся результаты разработки универсального автоматизированного трибометра с компьютерной 
системой сбора данных, позволяющего проводить различные виды триботехнических испытаний конструкци-
онных и смазочных материалов и покрытий, используемых в узлах трения машин. Описаны экспрессные мето-
дики испытаний трибоматериалов.  

 
Триботехнические испытания, трибоматериалы, трибометр, момент трения, средняя температура 

нагрева пары трения, система сбора данных.   
 

Некоторые современные тенденции 
в области создания машин трения 
Испытания на трение играют важную 

роль при создании высокоресурсных узлов 
трения, долговечность которых лимитирует 
срок службы механических систем, имею-
щих подвижные сопряжения. Поэтому соз-
дание высококачественных машин для про-
ведения испытаний конструкционных и сма-
зочных материалов на трение и изнашивание 
имеет ключевое значение при контроле ка-
чества и оптимизации технологии изготов-
ления деталей пар трения, выборе износо-
стойких покрытий. Актуальность подтвер-
ждается стабильно высоким числом ежегод-
но патентуемых устройств и способов испы-
таний триботехнических материалов. 

В целом можно отметить ряд тенден-
ций в области создания испытательного 
триботехнического оборудования.  

Первая тенденция связана с увеличи-
вающейся долей специализированных ма-
шин трения, позволяющих решать частные 
задачи производства. Это объясняется 
большим числом видов трения и изнашива-
ния, реализуемых при эксплуатации техни-
ческих систем. При этом подавляющее 
большинство изобретаемых машин трения 
предназначены для триботехнических ис-
пытаний при воспроизведении двух видов 
трения – качения и скольжения. В меньшей 
степени развивается оборудование для ис-
следования трения в абразивных средах, 
вакууме и т.д. Наметившийся отход от соз-
дания универсального многоцелевого ис-
пытательного оборудования можно объяс-

нить стремлением упростить и удешевить 
машину трения. Однако при этом сущест-
венно снижается область применимости соз-
даваемой техники. Универсальное оборудо-
вание позволяет использовать один привод 
для воссоздания различных схем испытаний. 
При этом существенно экономится про-
странство в испытательной лаборатории. Не-
достаток  универсальных и вместе с тем не-
дорогих трибометров особенно остро ощу-
щается в учебных заведениях, научных орга-
низациях, заводских лабораториях. Сущест-
вующие в настоящее время универсальные 
машины трения (УМТ-1, МИФИ-1, МИФИ-2 
и др.), разработанные во второй половине 
прошлого столетия, морально и технически 
устаревают.  

Вторая тенденция связана с совершен-
ствованием измерительной системы разраба-
тываемых машин трения. В первую очередь 
это касается компьютеризации сбора экспе-
риментальных данных. Появилась широкая 
номенклатура промышленных аналого-
цифровых преобразователей, которые в со-
вокупности с соответствующим программ-
ным обеспечением позволяют превратить 
персональный компьютер в систему сбора и 
хранения экспериментальных данных. Во 
вторую очередь можно отметить совершен-
ствование датчиков для сбора данных. В на-
стоящее время имеется достаточно широкий 
ассортимент различных промышленно вы-
пускаемых датчиков с требуемыми показате-
лями точности, а также усилительной аппа-
ратуры к ним. Чаще всего при создании три-
бометров используют различные датчики 
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силы (тензометрические, оптико-механи-
ческие и др.). Однако, несмотря на расши-
рение ассортимента датчиков, можно отме-
тить, что информативность создаваемых 
трибометров не только не увеличивается, 
но в ряде случаев даже отсутствуют важные 
для испытаний датчики. Так, например, за-
частую отсутствуют каналы измерения 
температуры. Практически не используют-
ся датчики акустической эмиссии.     

Третья тенденция, сохраняющаяся на 
протяжении последних десятилетий, за-
ключается в том, что в них используются 
относительно крупные образцы, а требуе-
мые давления обеспечиваются с использо-
ванием мощных гидроприводов. Однако 
форсирование нагрузочных режимов можно 
вполне обеспечить уменьшением площадей 
поверхностей трения. При этом одновре-
менно достигаются два преимущества: 
уменьшаются габариты образцов (снижает-
ся материалоемкость экспериментов) и вы-
сокие давления реализуются при сравни-
тельно небольших осевых нагрузках. Вме-
сте с этим отпадает потребность в силовой 
гидроаппаратуре и мощном электроприводе 
(снижаются энергозатраты).   

 
Описание универсальной машины  

трения (трибометра) 
В лаборатории наноструктурирован-

ных покрытий Самарского государственно-
го технического университета создана ком-
пактная универсальная машина трения (рис. 
1), имеющая следующие преимущества:  

1) оригинальная конструкция измери-
тельной части трибометра позволяет ис-
пользовать в качестве привода для испыта-
ний практически любой сверлильный, свер-
лильно-фрезерный и токарный станок, с 
мощностью двигателя от 100 Вт;  

2) трибометр имеет компьютеризиро-
ванную систему сбора данных с каналами 
измерения осевых и касательных усилий, а 
также температуры разогрева испытывае-
мой пары трения. Кроме того, имеются ре-
зервные каналы для сбора данных с других 
датчиков по усмотрению оператора;  

3) трибометр создан по модульному 
принципу. Разработанный комплект смен-
ных приспособлений позволяет реализовать 
до девятнадцати различных вариантов ис-

пытаний на трение и изнашивание, при этом 
возможны испытания как на образцах, так и 
на готовых изделиях; 

 

 
 

Рис. 1. Общий вид трибометра 
 
4) простота конструкции позволяет сни-

зить стоимость трибометров (в базовой ком-
плектации) в 2…3 раза по сравнению с ана-
логичными образцами; 

5) используются малогабаритные образ-
цы и контробразцы, позволяющие кратно 
снизить затраты материалов на испытания;  

6) имеется режим автоматического от-
ключения стенда по достижении длительно-
сти испытаний или момента трения заданной 
величины; 

7) обеспечивается высокая воспроизво-
димость получаемых результатов триботех-
нических испытаний, а также их адекват-
ность результатам опытно-промышленных 
испытаний; 

8) имеется возможность триботехниче-
ских испытаний конструкционных материа-
лов, смазочных материалов и покрытий в 
различных режимах трения и изнашивания 
(вплоть до схватывания поверхностей).   

Технические характеристики разрабо-
танного трибометра соответствуют значени-
ям, приведенным в табл. 1.  
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Таблица 1. Технические характеристики 
трибометра 

 
№ 
п/п 

Технические 
характеристики Параметры 

1 

Виды трения  1) Качение; 
2) Скольжение; 
3) Сухое трение; 
4) Граничное трение 

2 
Типы исполь-
зуемых образцов 

1) Цилиндрические; 
2) Сферические; 
3) Плоские 

3 

Реализуемые 
схемы трения 
 

1)Кольцо-кольцо; 
2)Кольцо-плоскость;  
3)Шарик-диск; 
4)4 шариковая схема; 
5)Палец -диск 

4  
Число реализуе-
мых вариантов 
испытаний 

19 

5 Привод Токарный станок 
Сверлильный станок 

6 Габариты 550×350×350 мм 

7 

Определяемые 
параметры 

1) Рабочая нагрузка; 
2) Момент трения; 
 3) Температура ра-
зогрева 

8 

Пределы изме-
рений: 
   - нормальной 
нагрузки 
   - температуры 
   - момента 
трения 

 
 
до 200 кгс; 
 
до 200 °С; 
 
до 1 Н⋅м 

9 Погрешность 
измерения (от 
предела измере-
ния) 

≤ ±5%; 
 

10 Частота враще-
ния 

10-1250 об./ мин 

11 Метод регист-
рации данных 

Компьютеризи-
рованный 

12 Вес  ≤ 15 кг 

13 Условия экс-
плуатации 

Температура –  
от +10 ْС до +40 ْС; 
Влажность – не более 
85% 

14 Условия хране-
ния 

Температура –  
от -10 ْС до +60 ْС; 
Влажность – не более 
85% 

 
Основой трибометра является измери-

тельный комплект, включающий моноблок, 
систему сбора данных и комплект оснастки, 
в который входят различные приспособления 
для фиксации образцов и контробразцов. 
Моноблок имеет хвостовик, который позво-
ляет фиксировать его как в резцедержателе 
токарного станка, так и в тисках сверлильно-
го станка.  

Базовый вариант измерительного ком-
плекта показан на рис. 2.  

 

 
Рис. 2. Измерительный комплект  
для триботехнических испытаний  

  
Применение измерительного комплекта 

в различных схемах испытаний проиллюст-
рировано на рис. 3, а-з. 

 

 
                а                                 б 
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Рис. 3. Варианты триботехнических испытаний с использованием разработанного триботехнического ком-
плекса: а, б, з – схема «Шар-диск»; в, г – схема «Кольцо-плоскость»; д – четырехшариковая схема; е – схема 

«Кольцо-кольцо»; ж – схема «Шар-ролик» 
 

Методики триботехнических испытаний 
Методика ускоренных испытаний по 

оценке противоизносных свойств смазоч-
ных материалов состоит из следующих эта-
пов. Из штатной плавающей шайбы с нане-
сенным антифрикционным серебряным по-
крытием вырезают 6…7 образцов (каждый 
образец можно испытывать с двух сторон), 
не допуская перегрева и повреждения по-
крытия. Образец фиксируют прижимным 
кольцом на дне чашки (см. рис. 1). Затем 
наносят на поверхность покрытия пробу 
испытуемого смазочного материала (3…5 
грамм) и размещают чашку на игольчатую 
опору датчика нормальной нагрузки, введя 
в боковой паз чашки пластину датчика мо-
мента трения. В зазор между прижимным 
кольцом и образцом вводят спай хромель-
алюмелевой термопары. Запускают на ком-
пьютере программу POWERGRAPH и 
опустив на поверхность образца шпиндель 
с контробразцом, включают стенд. Дли-
тельность испытаний составляет 1 час при 
постоянной нагрузке, создающей контакт-
ное давление 30 МПа (рабочее давление в 

опоре долота). В процессе испытаний с по-
мощью системы сбора данных E14-440 про-
изводится автоматизированный сбор и мони-
торинг информации с датчиков нормальной 
нагрузки, момента трения и температуры са-
моразогрева испытываемого узла трения. 
После извлечения испытанного образца из 
чашки производят оценку линейного износа 
с помощью профилографа-профилометра 
«Абрис-ПМ7». По результатам каждого ис-
пытания строятся графики (рис. 4) и форми-
руется протокол.  

Методика ускоренных испытаний по 
оценке несущей способности граничных 
слоев смазочных материалов состоит из сле-
дующих этапов. Несущая способность опре-
деляется по величине критической нагрузки. 
В данной методике испытаний через каждые 
10 мин. наработки осуществляется ступенча-
тое повышение нагрузки с шагом 20 кгс. 
Достижение критической нагрузки характе-
ризуется потерей стабильности момента тре-
ния, а нагрузки схватывания – резким скач-
ком момента трения (рис. 5).  
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Рис. 4. Эпюра режимов триботехнических ис-

пытаний серебряного покрытия  
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Рис. 5. Оценка несущей  способности пластичной 
смазки JBL при трении о серебряное покрытие 

Методика триботехнических испыта-
ний твердых материалов и покрытий на 
стойкость к абразивному изнашиванию про-
изводится при следующих режимах: схема 
испытаний – «кольцо-плоскость»; среда – 
алмазная абразивная паста марки АСМ 3/2 
НОМГ (ГОСТ 25593-83); давление – 25 МПа; 
контробразец – сталь 40Х (HRC 45); частота 
вращения – от 600 мин-1; приведенный диа-
метр поверхности трения – 5,5 мм; ширина 
дорожки трения – 1 мм; длительность испы-
таний – 10 мин. После испытаний произво-
дят оценку линейного износа с точностью до 
1 мкм и рассчитывают скорость абразивного 
изнашивания в размерности [мкм/ч].  

 
Заключение 

1. Разработан новый диагностический 
программно-аппаратурный комплекс для 
контроля качества поверхностных слоев и 
прогнозирования остаточного ресурса конст-
рукционных металлов и сплавов по энерге-
тическим критериям прочности.  

2. Разработан универсальный трибомет-
рический комплекс, позволяющий проводить 
испытания конструкционных и смазочных 
материалов на трение и изнашивание. При 
этом в качестве привода могут использовать-
ся стандартные сверлильные и токарные 
станки.   
В статье изложены разработки, выполненные при 
поддержке НО «Инновационно-инвестиционный 
фонд Самарской области». 

 
 
 
 
 

THE MACHINE AND METHODS OF TRIBOTEHNICAL TESTS OF MATERIALS 
 

© 2011  I. D. Ibatullin, A. N. Zhuravlev, A. V. Utjankin, A. R. Galljamov, R. R. Nejaglova  
 

Samara State Technical University 
 

In article results of working out universal automated tribometer with computer system of the data gathering are 
resulted, allowing to spend various kinds tribotechnical tests constructional and lubricants and the coverings used in 
knots of a friction of cars. Express techniques of tests tribomaterials are described. 

 
Tribotehnichesky tests, tribomaterials, machine of  friction, the friction moment, average temperature of heat-

ing of pair a friction, data gathering system.   
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ВЫБОР РАДИУСА РАСПОЛОЖЕНИЯ АППАРАТА ЗАКРУТКИ  
В СИСТЕМЕ ПОДВОДА ОХЛАЖДАЮЩЕГО ВОЗДУХА 

К РАБОЧЕЙ ЛОПАТКЕ ТВД 
 

© 2011 Р.А. Диденко1, Д.В. Карелин1, Д.Г. Иевлев1, В.В. Лебедев2 

 

1ОАО НПО «Сатурн», г. Рыбинск 
2Рыбинская государственная авиационная технологическая академия 

 
Представлены результаты численного моделирования влияния радиуса расположения аппарата закрутки 

на эффективность системы подвода охлаждающего воздуха к рабочей лопатке турбины. Разработана последо-
вательность действий, позволяющая выбрать радиус расположения аппарата закрутки для произвольных гра-
ничных условий в системе подвода охлаждающего воздуха. Расчеты проведены в диапазоне вращательного 
числа Рейнольдса 77 1033.2Re1069.1 ⋅<<⋅ Ф

 и безразмерного расхода воздуха 77 1073.51079.2 ⋅<<⋅ wC , что соответ-
ствует режимам работы ГТД.  

 
Система подвода, рабочая лопатка, турбина, радиус расположения аппарата закрутки. 

 
Обозначения и сокращения 
АЗ – аппарат закрутки; 
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==  - число Россби; 

r  - радиус, м; 
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r

rRотн =  - относительный радиус; 

C - скорость, м/с; 
( ) %100/01011 ⋅−⋅= Ttt NUСUСGN  - затраты 
мощности турбины на прокачку, %;   

ТN  – мощность турбины; 
ρ  - плотность, кг/м3; 
ω  - угловая скорость, рад/с; 
b  - внешний радиус диффузора, м; 
μ  - динамическая вязкость, Н с/м2; 
G  - расход, кг/с; 
s  - ширина, м; 

bsSотн /=  - относительная ширина диффузора 
Индексы 
T – сечение за турбиной; 
К - сечение за КВД; 
u  - окружное направление; 
* - параметр торможения; 
отн – относительный; 
id – изоэнтропическое течение, свободный вихрь 
1 – сечение под лопаткой; 
8 – сечение под байонетом; 
0 – сечение на выходе из АЗ; 
вхАЗ – вход в аппарат закрутки; 
acc – допустимые с точки зрения реализации 
эффекта кондиционирования режимы работы 
системы подвода.  
 

Введение  
Эффективность работы системы под-

вода охлаждающего воздуха к рабочей ло-
патке турбины принято характеризовать  
двумя параметрами: адиабатической эффек-
тивностью Θ и безразмерным снижением 
давления в системе ζ . При этом структура 
потока в системе целиком определяется лю-
быми двумя из следующих критериев: вра-
щательным числом Рейнольдса ФRe , пара-
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метром структуры потока Тλ , безразмерным 
расходом потока wС , числом Россби Ro  и 
другими критериями, которые могут быть 
построены на их основе [4,6,7,8,9,10]. 

Выбор оптимального радиуса располо-
жения аппарата закрутки (АЗ) определяется 
различными факторами и зависит от особен-
ностей конструкции конкретного двигателя. 
Различают системы с “низким расположени-
ем” и с “высоким расположением” АЗ.  

В аппарате закрутки воздух расширяет-
ся и, как следствие, разгоняется в направле-
нии вращения диска турбины, при этом его 
температура и давление в относительном 
движении снижаются. Впервые эксперимен-
тально и аналитически эффект снижения 
температуры воздуха в системе подвода с 
предварительной закруткой был оценен в 
1981 году в работе [1]. В работе [2] результа-
ты расчетов и эксперимент показали, что 
температура под подошвой лопатки relT 1

*  
монотонно снижается при увеличении на-
чальной закрутки 0β . В работах [3,4,5] влия-
ние геометрии полости вращающегося диф-
фузора системы подвода оценивалось по 
безразмерному снижению давления ζ  и по 
адиабатической эффективности Θ , которая 
сравнивалась с идеальной адиабатической 
эффективностью idΘ . В работе [4] экспери-
ментально и расчетным методом (в диапазо-
не 48.017.0 << Тλ , 66 105.5Re105.2 ⋅<<⋅ Ф , 

54 1009.11041.4 ⋅<<⋅ wC , 33.158.0 << β ) было 
показано, что увеличение относительного 
радиуса Rотн расположения АЗ приводит к 
уменьшению безразмерного снижения дав-
ления ζ . В работе [11] показано, что адиа-
батическая эффективность не зависит от 
расхода воздуха, зависит только от закрутки 
потока 01β  и линейно возрастает при увели-
чении Rотн от значения 0.8 до 1. Так как 
Θ увеличивается при увеличении Rотн, то 
конструктору рекомендуется располагать АЗ 
как можно выше. В работе [12] численно и 
экспериментально исследовалось влияние 
радиуса расположения АЗ на теплообмен с 
диском. Диапазон исследования составлял 

35.028.0 << Тλ , 66 101Re108.0 ⋅<<⋅ Ф , 
8.15.1 << β . Для “нижнего” расположения 

Rотн=0.8 выделены вязкий ( 35.0...3.0<Тλ ) с 
относительно низким расходом воздуха и 

инерционный режимы ( 35.0...3.0>Тλ ) с отно-
сительно высоким расходом воздуха. В об-
ласти приемных отверстий интенсивность 
теплообмена оказалась примерно одинакова 
для обоих режимов. У инерционного режима  
наблюдается интенсификация теплообмена 
на радиусе подвода воздуха. Для “верхнего” 
расположения АЗ (Rотн=1) выявлено доми-
нирующее влияние геометрии, а не режим-
ных параметров. 

Таким образом, в рассмотренных рабо-
тах выявлено: радиус расположения АЗ, за-
крутка потока 0β  на выходе из АЗ и параметр 
структуры потока Тλ , характер его турбу-
лентности являются основными параметра-
ми, влияющими на структуру течения в сис-
теме и ее эффективность. Но в них не 
представлено четких указаний о влиянии 
радиуса расположения АЗ на затраты мощ-
ности системы на прокачку охлаждающего 
воздуха, отсутствуют четкие рекомендации 
выбора радиуса расположения АЗ для кон-
кретных условий, приближенных к реально-
му ГТД.  

В нашей работе проведено моделиро-
вание процессов, протекающих в системе 
подвода воздуха в диапазоне критериев, 
имеющих место при типичных режимах ра-
боты ГТД: 75.0375.0 << Тλ , 77 1033.2Re1069.1 ⋅<<⋅ Ф

, 
55 1073.51079.2 ⋅<<⋅ wC , 5.2548.0 << β , с целью 

выработки последовательности действий по 
выбору радиуса расположения АЗ. Кроме 
этого, представлено сравнение вариантов 
отбора через камеру сгорания и теплообмен-
ник.  

Геометрия и особенности моделиро-
вания. В расчетах рассматривались три ра-
диуса расположения АЗ: Rотн =0.5, 0.66 и 
0.83. На рис. 1  приведены варианты геомет-
рии системы подвода и расчетная область.  

При дискретизации осредненных по 
Рейнольдсу уравнений Навье-Стокса (RANS) 
использована аппроксимация по методу ко-
нечных объемов со схемой второго порядка 
точности. Уравнение энергии решалось с 
учетом работы вязких сил. Эффект плавуче-
сти в поле центробежных сил не учитывался. 
В расчетах использовалась гибридная рас-
четная сетка с тетраэдрами в середине и 
призматическими слоями на стенках (рис. 1), 
число узлов сеток составляло в среднем 5.5 
млн. 
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а    б    в 

Рис. 1. Область моделирования: 
а- расчетная область; б - варианты геометрии системы подвода; в- расчетная сетка 

 
Расчёты проводились в периодической 

постановке. Стенки задавались гладкими и 
адиабатными. Коэффициенты вязкости и 
теплопроводности определялись с учетом 
температуры. В качестве рабочего тела ис-
пользовался воздух. Его теплоемкость рас-
считывалась по полиномиальной зависимо-
сти от температуры. Все расчёты были 
выполнены с одинаковыми установками ре-
шателя и остановлены при достижении 
уровня сходимости по нормализованным 
среднеквадратичным невязкам ниже 5E-5 и 
дисбалансу расхода воздуха 0.1%. 

Для адекватного описания процессов в 
полости диффузора необходимо выбрать 
подходящую модель турбулентности. В ли-
тературе для задач с вращающимся диффу-
зором использовались различные модели 
турбулентности: high-Reynolds BSL [5, 11], 
low-Reynolds k-e (обычно для исследования 
теплообмена, y+<0.5) [15, 16], SST (для ис-
следования аэродинамики 10<y+<70) [4, 14]. 
Специалисты NASA в техническом мемо-
рандуме [13] дали заключение о том, что для 
задач аэродинамики SST модель является 
наиболее подходящей.  

В настоящем исследовании с учетом 
вращательных чисел Рейнольдса ФRe  поряд-
ка 107 выбрана SST модель турбулентности с 
пристеночными функциями. 

Результаты расчетов. Рассмотрим 
влияние радиуса расположения и безразмер-

ного давления за АЗ *
0 / kPP  на величину уте-

чек воздуха из полости за АЗ в осевой зазор 
и затекания воздуха в полость за АЗ из ду-
мисной полости. Давление в осевом зазоре 
определяется перепадом давления на турби-
не и ее степенью реактивности. Давление в 
думисной полости определяется характери-
стикой лабиринтного уплотнения за ком-
прессором. По условиям работы ГТД затека-
ние горячего газа из осевого зазора 
недопустимо, так как приводит к перегреву 
деталей ротора. Затекание из думиса не 
столь опасно, так как воздух отбирается из-
за компрессора. На рис. 2 приведена зависи-
мость расхода воздуха в осевой зазор и через 
нижний лабиринт  в думисную полость от 
давления за АЗ *

0 / kPP .  
Положительные значения саGG / на 

графиках соответствуют условиям, когда 
воздух или газ затекает из осевого зазора (а) 
или думисной полости (б) в полость за аппа-
ратом закрутки. Отрицательные значения 

саGG / , соответственно, наоборот. 
Из рис. 2 видно, что при условии оди-

накового радиального зазора в лабиринтных 
уплотнениях увеличение радиуса располо-
жения АЗ приводит к увеличению площади 
радиального зазора и, как следствие, к уве-
личению утечек или затекания из осевого 
зазора перед рабочим колесом и в думисную 
полость.
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а      б 

Рис. 2. Зависимость расхода воздуха от давления за АЗ: в осевой зазор(а) и в думисную полость (б) 
 

Для минимизации утечек воздуха в 
осевой зазор и минимизации затекания воз-
духа из думисной полости за АЗ подбирается 
давление *

0 / kPP , значение которого распо-
ложено в диапазоне между давлением в осе-
вом зазоре и давлением в думисной полости, 
в частности для данной задачи 

*
0

* 7.051.0 kk PPP << . Таким образом, реали-

зуемые закрутки потока 0β  за АЗ ограниче-
ны. 

Определим диапазон реализуемых за-
круток потока 0β  за АЗ по известному до-
пустимому перепаду давления на аппарате 
закрутки (рис. 3). 

                
а       б 

Рис. 3. Диапазон реализуемых закруток потока 0β : 

а) Зависимость закрутки от перепада на АЗ; б) диапазон реализуемой закрутки в зависимости от отнR  
 

Выделив на рис. 3, а допустимый пе-
репад давления на АЗ (жирные вертикальные 
прямые), получим диапазон реализуемой 
закрутки для различных значений относи-
тельного радиуса - для Rотн= 0.5: 

2.20.1 0 << β , Rотн= 0.66: 65.18.0 0 << β , 
Rотн= 0.83: 25.16.0 0 << β .  

На рис. 4 изображена зависимость 
адиабатической эффективности Θ , безраз-

мерного снижения давления ζ  и затрат 
мощности на прокачку охлаждающего воз-
духа N от радиуса расположения аппарата 

отнR и начальной закрутки воздуха за АЗ 0β . 
Из рис. 4, а видно, что в соответствии с мак-
симально допустимыми значениями закрут-
ки 0β  реализуемая адиабатическая эффек-
тивность Θ  для верхнего расположения АЗ в 
7 раз больше, чем для нижнего расположе-
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ния АЗ, а безразмерное снижение давления 
(случай б) - на 40% меньше. Уменьшение ζ  
объясняется снижением реализуемой закрут-
ки под байонетом при уменьшении радиуса 

расположения АЗ. Потери мощности на про-
качку N, в % от мощности турбины, для 
верхнего расположения АЗ в 2.5 раза мень-
ше, чем для нижнего. 

  
а     б     в 

Рис. 4.  Зависимости от начальной закрутки потока: 
а - адиабатической эффективности; б - коэффициента потерь давления; 

 в - затрат мощности на прокачку охлаждающего воздуха 
 

На рис. 5 приведена зависимость за-
крутки под байонетом 8β  от начальной за-
крутки 0β . 

 
Рис. 5. Реализуемая максимальная закрутка под бай-
онетом для заданного 5.5% расхода воздуха в лопат-

ку 
Из рис. 5 видно, что для верхнего рас-

положения АЗ реализуемая максимальная 
закрутка под байонетом составляет 15.18 =β , 
для среднего расположения АЗ 9.08 =β  и для 
нижнего расположения АЗ 7.08 =β . Это объ-
ясняет приведенную на рис. 4 зависимость 
для адиабатической эффективностиΘ.   

В итоге проведенного общего анализа 
ситуации не совсем понятно, как определить 
потребный радиус расположения для кон-
кретных граничных условий.  

Стоит отметить, что существует два 
способа трансляции охлаждающего воздуха 
к входу в АЗ. Первый способ - это отбор воз-
духа напрямую из вторичной зоны камеры 
сгорания, второй способ – отбор из вторич-
ной зоны, но через воздухо-воздушный теп-
лообменник (ВВТ), стоящий во втором кон-
туре двигателя.  

Рассмотрим конкретный пример. До-
пустим, перед конструктором стоят две зада-
чи: 1) выбрать радиус расположения АЗ ис-
ходя из потребного давления под лопаткой и 
расхода охлаждающего воздуха; 2) решить 
вопрос о необходимости постановки возду-
хо-воздушного теплообменника с заданными 
свойствами. 

Расход воздуха через АЗ известен – он 
определяется потребным расходом в лопатку 
и утечками в думисную полость и осевой 
зазор. Потребное давление под лопаткой за-
дано на уровне ** 7.0 крк РР =  (из расходной 
характеристики лопатки). Перепад давления 
на АЗ известен – он определяется давлением 
в осевом зазоре, в думисной полости и дав-
лением перед АЗ. Рассмотрим два конкрет-
ных случая: без теплообменника и с тепло-
обменником. Пусть давление и температура 
на входе в АЗ P*вхАЗ=0.95Р*к, Т*вхАЗ=Т*к, 
давление на выходе из АЗ P0=0.55P*k  - в 
случае отбора воздуха из камеры сгорания. 
P*вхАЗ=0.8Р*к Т*вхАЗ=0.9Т*к, давление на 
выходе из АЗ P0=0.55P*k  - в случае транс-
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ляции воздуха через теплообменник. Из при-
веденных условий найдем потребное и одно-
временно допустимое снижение давления: 

при отборе из КС - 27%; при отборе из теп-
лообменника - 13%. Исходные данные для 
этих случаев  представлены в табл. 1. 

Таблица 1. Исходные данные 

 
 

Для поиска потребного радиуса распо-
ложения АЗ представим результаты расчетов 
в виде зависимостей снижения давления и 
температуры от входа в АЗ до сечения под 
лопаткой от перепада давления на аппарате 
закрутки. Перепад давления на АЗ является 
величиной, удобной для конструктора.  

На рис. 6 представлены универсальные 
зависимости понижения давления и темпера-

туры в системе подвода воздуха в зависимо-
сти от располагаемого перепада давления и 
радиуса расположения аппарата закрутки. 
Универсальность зависимостей в том, что 
они применимы для любой системы с подво-
дом воздуха под покрывной диск через коль-
цевую щель и с байонетом в месте подвода 
воздуха к рабочей лопатке. 

 

  
а    б 

Рис. 6.  Универсальные зависимости: 
а - изменение давления; б - изменение температуры в системе  

 
По графикам на рис. 6 на пересечениях, 

соответствующих условиям табл.1, находим 
потребный радиус расположения АЗ. Темпе-
ратуру под лопаткой для каждого из случаев 
получаем по известному из табл. 1 перепаду 
на АЗ и радиусу отнR , полученному из рис. 6, 
а. Затраты мощности находим из рис. 4, в. 
Результаты сравнения вариантов по темпера-

туре под лопаткой и по затратам мощности 
на прокачку приведены в табл. 2. Из таблицы 
следует, что при заданном уровне давления 
под лопаткой и в предположении, что темпе-
ратура за компрессором Т*к=900К, исполь-
зование теплообменника дает снижение тем-
пературы воздуха под лопаткой на 65К. При 
этом потери мощности турбины на прокачку 
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охлаждающего воздуха увеличиваются в 1.6 
раза. Известно, что затраты мощности на 
прокачку эквивалентны соответствующему 
снижению КПД турбины. В данной ситуации 

вопрос выбора радиуса расположения АЗ 
перекладывается на плечи того, кто готов 
пожертвовать либо КПД турбины, либо ре-
сурсом рабочей лопатки. 

 
Таблица 2. Результаты сравнения вариантов отбора охлаждающего воздуха 

Отбор 
Потребный 
радиус рас-
положения 

Изменение темпера-
туры 

(T*
1rel/T*

вхАЗ-1)*100% 

Темпера-
тура под 
лопаткой 
T*

1rel/T*
к 

Закрутка 
за АЗ  
β0 

Закрутка 
под бай-
онетом 
β8 

Затраты 
мощности 

N, % 

Из камеры 
сгорания 

0,66 -3,50% 0,97 1,5 0,9 0,80% 

Из теплооб-
менника 

0,5 0,50% 0,9 1,8 0,6 1,30% 

 
Таким образом, последовательность 

действий по выбору радиуса расположения 
АЗ для конкретных условий двигателя со-
стоит в следующем: 

1. Считается, что рабочая лопатка уже 
спроектирована под определенный расход и 
температуру охлаждающего воздуха, сочета-
ние которых обеспечивает заданную ресур-
сом температуру тела лопатки. То есть зада-
ны давление под лопаткой и расход воздуха.  

2. Прорабатывается возможность поста-
новки теплообменника во втором контуре 
двигателя с точки зрения термодинамиче-
ских потерь цикла двигателя и определяются 
его характеристики, то есть способность 
снижать температуру и давление при задан-
ном расходе. Таким образом, известна “це-
на” постановки теплообменника. 

3. Задается уровень статического давле-
ния за АЗ исходя из уровней давления в осе-
вом зазоре проточной части и в думисной 
полости, определяются утечки в осевой зазор 
и затекание из думисной полости в полость 
за АЗ. Площадь АЗ назначается исходя из 
потребного расхода в лопатку и утечек. При 
этом учитывается работа системы подвода на 
крейсерском режиме работы двигателя, то 
есть с ограничением подачи основного ох-
лаждающего воздуха определяется площадь 
АЗ.  

4. По полученным в рамках численного 
моделирования универсальным зависимо-
стям осуществляется выбор радиуса распо-
ложения АЗ для обеспечения заданного дав-
ления под лопаткой для случаев отбора 

воздуха из камеры сгорания или теплооб-
менника. Таким образом, радиус АЗ опреде-
лен. 

5. Определяется разница в температуре 
воздуха под лопаткой для случаев отбора из 
КС и ВВТ, затраты мощности турбины на 
прокачку охлаждающего воздуха. 

6. По результатам взвешенного анализа 
всех противоречий постановки теплообмен-
ника: затраты мощности турбины и термо-
динамические потери цикла двигателя во 
втором контуре – с одной стороны и ресурса 
лопатки – с другой стороны, а также раз-
грузка ротора от осевых сил – с третьей сто-
роны, принимается решение о его необходи-
мости. 

Заключение 
1. В диапазоне критериев подобия, соот-

ветствующих режиму работы реального 
ГТД 75.0375.0 << Тλ , 77 1033.2Re1069.1 ⋅<<⋅ Ф , 

55 1073.51079.2 ⋅<<⋅ wC , 5.2548.0 << β , прове-
дено исследование влияния радиуса распо-
ложения аппарата закрутки на показатели 
эффективности системы подвода воздуха к 
рабочей лопатке турбины. 

2. Предложена последовательность при-
нятия решения по выбору радиуса располо-
жения аппарата закрутки и определения “це-
ны” постановки теплообменника. 
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EFFECT OF RADIAL LOCATION OF NOZZLES  
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This paper investigates the effect of radial location of the inlet nozzles on effectiveness Θ  and total pressure 

losses ζ of pre-swirl systems. A commercial code Ansys CFX is used to solve the Reynolds Averaged Navier Stokes 
(RANS) equations using SST turbulence model with wall functions approach. Computations are performed for the flow 
parameter 75.0375.0 << Тλ , rotational Reynolds number 77 1033.2Re1069.1 ⋅<<⋅ Ф

, throughflow Reynolds number or 
non-dimensional mass flow rate 55 1073.51079.2 ⋅<<⋅ wC  and swirl ratio 5.2548.0 << β . The principles of the most 
appropriate radius were developed. Also the problem of heat exchanger was discussed. 

 
Pre-swirl system, working blade, turbine, radial location of the inlet nozzles. 
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ИССЛЕДОВАНИЕ ВЛИЯНИЯ ШИРИНЫ ВРАЩАЮЩЕГОСЯ ДИФФУЗОРА  
НА АДИАБАТИЧЕСКУЮ ЭФФЕКТИВНОСТЬ И СНИЖЕНИЕ ДАВЛЕНИЯ  
В СИСТЕМЕ ПОДВОДА ВОЗДУХА К РАБОЧЕЙ ЛОПАТКЕ ТУРБИНЫ 

 
© 2011 Р. А. Диденко2, Д. В. Карелин1, Д. Г. Иевлев1, В. В. Лебедев2, Е. В. Белоусова1 

 
1ОАО «НПО «Сатурн», г. Рыбинск 

2Рыбинская государственная авиационная технологическая академия им. П.А. Соловьева 
 
Представлены результаты численного моделирования влияния ширины вращающегося диффузора на 

эффективность системы подвода воздуха к рабочей лопатке турбины, определенные с учетом геометрии диф-
фузора и реальных эффектов течения вязкого теплопроводного газа. Расчеты проведены в диапазоне враща-
тельного числа Рейнольдса 733.2Re769.1 ee Ф <<  и безразмерного расхода воздуха 573.5579.2 eCe w << , что соот-
ветствует реальным режимам работы ГТД. В исследованном диапазоне чисел Рейнольдса и безразмерного рас-
хода результаты расчетов показали, что в узком вращающемся диффузоре слои Экмана отсутствуют, в диффу-
зоре средней ширины слои Экмана исчезают при увеличении wC , в широком присутствуют, но занимают не-
значительную часть области течения у вращающихся стенок. Таким образом, при увеличении ширины диффу-
зора проявлялись слои Экмана, но их влияние на интегральные характеристики потока не обнаружено. В итоге 
влияние ширины вращающегося диффузора на его адиабатическую эффективность и снижение давления оказа-
лось несущественным. 

Приведены обоснования к выбору сеточной дискретизации и модели турбулентности.  
 
Система подвода, рабочая лопатка, турбина, ширина вращающегося диффузора. 
 

Обозначения и сокращения: 
АЗ – аппарат закрутки; 
λт = СW Reф-0,8 - параметр структуры потока; 
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5.022 Re44 Ф

w

r
C

Dr
GRo

πωπ
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r  – радиус, м ; 
C  – скорость, м/с; 
ρ  – плотность, кг/м3; 
ω  – угловая скорость, рад/с; 
b  – внешний радиус диффузора, м; 
μ  – динамическая вязкость, Н с/м2; 
G  – расход, кг/с; 
s  – ширина, м; 

Θ  – адиабатическая эффективность; 
bsSотн /=  – относительная ширина диффу-

зора; 
rV  – радиальная компонента скорости. 

 
Индексы: 
u  – окружное направление; 
* – параметр торможения; 
отн – относительный; 
id – изоэнтропическое течение, свободный 

вихрь; 
1 – сечение под лопаткой; 
8 – сечение под байонетом; 
0 – сечение на выходе из АЗ; 
вхАЗ – вход в аппарат закрутки; 
acc – допустимые с точки зрения реализации 

эффекта кондиционирования режимы 
работы системы подвода. 

 
Введение 

В ГТД для подвода охлаждающего 
воздуха к рабочей лопатке используются 
системы с предварительной закруткой воз-
духа в аппарате закрутки (АЗ) в направлении 
вращения диска турбины, при этом темпера-
тура и давление воздуха в относительном 
движении могут снижаться.  

Закрученный поток из полости за АЗ 
поступает в щелевой радиальный диффузор, 
образованный диском и покрывным диском. 
В зависимости от конструкции покрывного 
диска различают системы с подачей воздуха 
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через кольцевой ряд дискретных отверстий 
или непрерывной кольцевой струей. В дан-
ной работе исследуется вариант подачи воз-
духа  непрерывной кольцевой струей. В на-

стоящее время применяются системы подво-
да воздуха как с узким, так и с широким 
вращающимся диффузором (рис. 1, а,б).

 

     
 а     б   в 
 

Рис. 1.  Системы подвода с различной шириной вращающегося диффузора: 
а - двигатель GE90, б - двигатель CFM56, в - схематическое представление структуры течения 

в полости вращающегося диффузора
Схематично структура потока во вра-

щающемся радиальном диффузоре (далее по 
тексту “диффузор”) с осевым входом и ради-
альным выходом представлена на рис. 1, в. 

Всю область течения принято разбивать 
на три участка: начальный – область сильно-
го инерционного течения; средний – область 
развитого ядра потока со слоями Экмана на 
стенках; выходной участок, где формируется 
поток на входе в байонет. В ядре потока его 
структура близка к свободному вихрю. Взаи-
модействие ядра потока с пограничными 
слоями зависит от геометрических особенно-
стей диффузора, расхода воздуха и закрутки 
потока. Из-за окружного торможения потока 
и работы центробежной силы в диффузоре 
происходит восстановление полного давле-
ния и температуры в относительном движе-
нии. Из диффузора воздух через байонетное 
соединение поступает в каналы охлаждения 
рабочей лопатки.  

Для характеристики структуры потока 
необходимы и достаточны два независимых 
параметра [1,3,14,21,23]. Так, в качестве па-
раметров, определяющих структуру турбу-
лентного потока в полости диффузора, часто 
используются начальная закрутка потока 0β  
и параметр турбулентной структуры Тλ : 

0

0
0 r

Сu

ω
β = ,             (1) 

8.0Re−= ФwТ Сλ .          (2) 

Другой парой независимых параметров 
[8] могут быть числа Рейнольдса (3) и Росс-
би (4):  

μ
ωρ 2*

Re
b

Ф = ,                    (3)  

Dr
GRo
ωπ 24

= .                    (4)  

В работе [10] в качестве независимых 
параметров выбирают 

b
GСw μ

=  и ФRe . 

При исследовании влияния ширины 
диффузора на характеристики системы под-
вода с различной шириной вращающегося 
диффузора в [15] использован критерий по-
добия bsSотн /= – относительная ширина 
диффузора. Вместо относительной ширины 
диффузора отнS и числа Рейнольдса ФRe  
можно пользоваться числом Экмана (3): 

Re
1
22*

отнSs
Ek ==

ωρ
μ  .             (5) 

Основными показателями эффективно-
сти работы системы подвода являются без-
размерная адиабатическая эффективность 
Θ и idΘ , коэффициент потерь давления 
[1,14,17,18]: 
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Исследования [1,12,14,16,21,23], выпол-
ненные в диапазоне критериев подобия 

4.01.0 << Тλ , 66 108.1Re106.0 ⋅<<⋅ Ф , показали 
фактическое отсутствие влияния ширины 
полости на разницу между адиабатической 
эффективностью Θ  и idΘ , определяемой из 
условия идеальности течения. Отмечено 
лишь ее влияние на безразмерное снижение 
давления ζ , причем с увеличением 0β  раз-
ница в потерях для широкой и узкой полости 
ζΔ возрастает. 

Исходя из вышеизложенного, авторами 
была поставлена задача провести исследова-
ние влияния ширины вращающегося диффу-
зора на характеристики системы подвода в 
диапазоне критериев подобия, характерных 
для реального двигателя, то есть расширить 
ранее изученный диапазон в практически 
значимую область.  
 

Геометрия расчетной области 
и особенности моделирования 

На рис. 2 приведены расчетная область 
и варианты геометрии вращающегося диффу-
зора.  

При дискретизации осредненных по 
Рейнольдсу уравнений Навье-Стоккса 
(RANS) использована аппроксимация по ме-
тоду конечных объемов, со схемой второго 
порядка точности. При решении уравнения 
энергии учитывалась работа вязких сил. Эф-
фект плавучести в поле центробежных сил не 
учитывался. 

Расчеты велись на гибридной расчетной 
сетке с тетраэдрами в середине и призмати-
ческими слоями на стенках, число сеточных 
узлов составляло в среднем 5.5 млн., в перио-
дической постановке. Стенки задавались 
гладкими и адиабатными. Коэффициенты 
вязкости теплоемкости и теплопроводности 
воздуха рассчитывались в зависимости от 
температуры. 

 
 

Рис. 2.  Расчетная область и варианты гео-
метрии и расчетная сетка 

Все расчёты были выполнены с одина-
ковыми установками решателя и остановле-
ны при достижении уровня сходимости по 
нормализованным среднеквадратичным не-
вязкам ниже 5E-5 и дисбалансу 0.1% для 
расхода воздуха. При вращательном числе 

ФRe  порядка 107 вклад вязких членов в урав-
нениях по сравнению с инерционными неве-
лик. Поэтому нами использована рекомен-
дованная в работах [7,8] SST модель турбу-
лентности с пристеночными функциями.  

Результаты расчетов.   Исследование 
проведено в диапазоне критериев: 

75.0375.0 << Тλ , 77 1033.2Re1069.1 ⋅<<⋅ Ф , 
55 1073.51079.2 ⋅<<⋅ wC , 5.2548.0 << β  для узкого 

01.0=отнS , среднего 04.0=отнS  и широкого 
2.0=отнS  диффузоров. 

На рис. 3 представлено изменение ре-
альной закрутки потокаβ  и идеальной idβ  в 
диффузоре в зависимости от начальной за-
крутки 000 /UCu=β  для различной ширины 
вращающегося диффузора,  для трех радиу-
сов расположения АЗ.  
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Рис. 3. Изменение закрутки АЗ 

Из рис. 3 видно, что вне зависимости от 
радиуса расположения АЗ ширина диффузора 
не влияет на закрутку под байонетом β . 
Данный вывод можно сделать исходя из на-
ложения расчетных значений β  для узкого, 
среднего и широкого  диффузоров на линии 

idβ , найденные из предположения о свобод-

ном вихре в полости диффузора.  Таким об-
разом, с достаточной для практики долей 
приближения можно считать, что закрутка в 
полости изменяется по закону свободного 
вихря. Аналогичный вывод сделан в работах 
[1, 2, 5, 9, 11, 15, 16, 22, 23].  Отметим, что 
для нижнего и среднего расположения АЗ 
реальная закрутка β  несколько превышает 
идеальную idβ , что можно объяснить  влия-
нием конструкции, в частности дискретного 
байонетного соединения, на изменение за-
крутки в диффузоре.  

О наличии или отсутствии слоев Экма-
на на стенках в полости диффузора можно 
судить по эпюре радиальной скорости, по-
строенной по ширине полости и по картине 
линий тока. На рис. 4-5 приведены картины 
линий тока в диффузорах различной шири-
ны и соответствующие им графики распре-
деления по ширине диффузора радиальной 
компоненты скорости потока.

          
а                                                                    б                       
Рис. 4. Узкий вращающийся диффузор Sотн=0.01, R отн= 0.50: 

а - линии тока в радиальном сечении для Cw=2.79e5, Reф=1.693e7, β=1.24,  
б - профили радиальной компоненты скорости в сечениях А, В, С 

Расположение сечений А, Б, и С сов-
падает. Из рис. 4 видно, что профили ради-
альной скорости указывают на отсутствие 
слоев Экмана. Для среднего по ширине 
диффузора (рис. 5-6), что при увеличении 

wС  с 2.79e5 до 5.18e5 длина начального 
участка увеличивается, а слой Экмана 
пропадает.  

На рис. 7 для широкого вращающе-
гося диффузора приведены картины линий 
тока и соответствующие им графики рас-
пределения по ширине диффузора ради-
альной компоненты скорости потока. 

Из рис. 7 видно, что для широкого 
диффузора характерно наличие слоев Эк-
мана. Здесь радиальные скорости в центре 
равны 0 или отрицательны в случае воз-
вратного движения. 

   
а  б  в   

Рис. 5. Линии тока в радиальном сечении для иллю-
страции слоев Экмана для среднего диффузора 

Sотн=0.04, Rотн = 0.50: а - Cw=2.79e5, 
Reф=1.693e7, β=1.24 b - Cw=2.79e5, Reф=2.323e7, 
β=1.323; с - Cw=5.18e5, Reф=2.317e7, β=2.55 
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Рис.6. Профили радиальной компоненты скорости 
в сечениях А, В,С  для вариантов, показанных на 

рис. 7 

Таким образом получено, что радиаль-
ная компонента скорости для одинаковых 

ФRe  и wС  увеличивается при уменьшении 
относительной ширины диффузора отнS . 

На рис. 8-10 показано изменение адиа-
батической эффективности вращающегося 
диффузора: а) безразмерное изменение дав-
ления, б) для различных радиусов располо-
жения АЗ в чистом виде (до байонета – се-
чение 8) и вместе с байонетом (до сечения - 
1), в зависимости от начальной закрутки 

000 /UCu=β . 

    
                                         а                                                         б  

Рис. 7. Широкий вращающийся диффузор Sотн=0.2, Rотн= 0.50: 
а - линии тока в радиальном сечении для иллюстрации слоев Экмана для широкого диффузора для Cw=2.79e5, 

Reф=1.693e7, β=1.323; б - профили радиальной компоненты скорости в сечениях А, В,С 

     
 

   а       б  
Рис. 8. Адиабатическая эффективность и безразмерное снижение давления для узкого, стандартного 

и широкого диффузора, нижнее расположение АЗ Rотн= 0.50 

      
 

   а       б  
Рис. 9. Адиабатическая эффективность(а) и безразмерное снижение давления (б) для узкого, стан-

дартного и широкого диффузора, среднее расположение АЗ Rотн= 0.66 
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   а       б  
Рис. 10. Адиабатическая эффективность и безразмерное снижение давления для узкого, стандартного 

и широкого диффузора, верхнее расположение АЗ Rотн= 0.8

Область допустимых режимов рабо-
ты ограничивается начальной закруткой 

acc0β , начиная с которой имеет место сни-
жение температуры в относительном дви-
жении ( 0>Θ ), то есть проявляется эффект 
кондиционирования. Из анализа графиков 
на рис. 8-10 следует, что для нижнего рас-
положения АЗ 20 >accβ , для среднего 

2.10 >accβ  и для верхнего 75.00 >accβ . 
На всех рисунках отмечены режимы с 

затеканием горячего газа из осевого зазора. 
Затекание горячего газа резко снижает адиа-
батическую эффективность и увеличивает 
потери полного давления и температуру 
воздуха под лопаткой, поэтому данные ре-
жимы также не допускаются. 

Сплошная линия на графиках соответ-
ствует идеальной адиабатической эффек-
тивности idΘ , вычисленной по предположе-
нию о свободном вихре idβ внутри полости 
диффузора. Видно, что данные численного 
моделирования хорошо согласуются с рас-
четом по формуле (7). Таким образом, вне 
зависимости от радиуса расположения АЗ, 
ширина диффузора не влияет на адиабати-
ческую эффективность. 

Кривые на рис. 7, 9 и 10 пересекают 
ось ординат при значении Θ =-1, что соот-
ветствует нулевой закрутке потока 00 =β  на 
входе.  

В предположении изоэнтропичности 
течения можно ожидать, что безразмерное 
снижение давления ζ  также не будет зави-
сеть от ширины вращающегося диффузора 
(рис. 8-10, б). Однако расчеты показали не-
которое отклонение от данного предполо-
жения для нижнего расположения АЗ в диа-
пазоне 000 /UCu=β  <1.4, хотя данный ре-

жим не реализуется в двигателе, так как не 
обеспечивает снижение температуры под ло-
паткой. 

Отрицательные значения величины ζ  
говорят о том, что полное давление в относи-
тельном движении на выходе из диффузора 
становится больше, чем полное давление на 
входе в АЗ. 

Таким образом, в реализуемом на двига-
теле диапазоне 0β , обеспечивающем сниже-
ние температуры под лопаткой, ФRe  и wC , 
слои Экмана практически не проявляются, а в 
случае широкого диффузора они занимают 
относительно небольшую часть течения, по-
этому влияние ширины вращающегося диф-
фузора на безразмерное снижение давления ζ  
не наблюдается. 

Заключение 
1. В диапазоне критериев подобия, соот-

ветствующих режиму работы реального ГТД 
75.0375.0 << Тλ , 77 1033.2Re1069.1 ⋅<<⋅ Ф , 

55 1073.51079.2 ⋅<<⋅ wC , 5.2548.0 << β , проведено 
исследование влияния ширины вращающего-
ся диффузора на показатели эффективности 
системы подвода воздуха к рабочей лопатке 
турбины для различных радиусов расположе-
ния аппарата закрутки. 

2. Для режимов течения, обеспечиваю-
щих снижение температуры и давления под 
лопаткой (для нижнего расположения 20 >accβ , 
для среднего 2.10 >accβ  и для верхнего 

75.00 >accβ ), не обнаружено влияния ширины 
дисковой полости на адиабатическую эффек-
тивность и безразмерное снижение давления. 

3. Полученные результаты качественно 
согласуются с данными в работах [1,12,14,16, 
21,23], для параметров 4.01.0 << Тλ , 
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66 108.1Re106.0 ⋅<<⋅ Ф , не соответствующих 
реальным режимам работы ГТД. 

4. Ширину вращающегося диффузора 
выбирает конструктор исходя из конструк-
тивной необходимости, прочности, массы и 
динамических характеристик ротора турби-
ны. 
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This paper investigates the effect of cavity width on effectiveness Θ  and total pressure losses ζ of pre-swirl 
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Представлены результаты численного и экспериментального исследования теплообмена и газодинамики 
в вихревых энергоразделителях. Приведены примеры охлаждаемых сопловых лопаток со встроенными вихре-
выми энергоразделителями. 

 
Вихревой эффект, теплообмен, закрутка потока, турбина. 

 
Введение. 

Особые свойства закрученных течений 
имеют широкий диапазон технических при-
ложений. 

В технических устройствах закрутка 
потока (сообщение потоку вращательного 
движения с помощью различных закручи-
вающих устройств) приводит к крупномас-
штабному воздействию на все параметры 
поля течения, а следовательно, и на тепло-
обмен. При этом характерные для закручен-
ных течений трехмерность поля скорости и 
соизмеримость тангенциальной и осевой 
компонент скорости обуславливают форми-
рование трехмерного поля давления с ради-
альным градиентом, превышающим про-
дольный. Благодаря наличию поперечных 
составляющих скорости - тангенциальной и 
радиальной, усиливается конвективный пе-
ренос импульса, энергии и массы и изменя-
ется вихревая структура закрученных пото-
ков. С этим связаны столь необходимые в 
технических приложениях свойства закру-
ченных течений, выражающиеся в их спо-
собности интенсифицировать процессы теп-
ло- и массообмена, выравнивать локальные 
температурные неоднородности за счет кон-
вективного перемешивания, подавлять или 
усиливать случайные возмущения, стабили-
зировать процессы течения в условиях слож-
ного теплообмена при протекании химиче-
ских реакций или процессов горения, обес-
печивать рециркуляционное течение в каме-
рах сгорания с более полным выгоранием 
топлива и др. 

Необходимость исследования теплооб-
мена при течении закрученного потока в 

осесимметричных каналах вихревого энерго-
разделителя возникла в связи с задачей со-
вершенствования систем охлаждения лопаток 
турбин. Закрутка потока интенсифицирует 
процесс теплообмена и приводит к увеличе-
нию коэффициента теплоотдачи по длине ка-
нала, а энергоразделение потока позволяет 
более эффективно охлаждать наиболее теп-
лонапряжённые участки пера лопатки [1-3]. 

Еще одна не менее важная область 
применения закрученного течения с органи-
зацией эффекта энергоразделения – борьба с 
обледенением элементов конструкций вход-
ных устройств авиационных двигателей [3]. 

Применение вихревых энергоразде-
лителей в системах охлаждения лопаток 
турбин. Развитие способов охлаждения ло-
паток высокотемпературных турбин требует 
повышения коэффициента теплоотдачи в ох-
лаждаемых каналах за счет изменения их 
геометрии.  Особый интерес с точки зрения 
обеспечения повышения изотермичности по-
верхности охлаждаемой лопатки представля-
ет использование эффекта температурной 
стратификации (энергоразделения), позво-
ляющего на выходе из задиафрагмированно-
го в концевых сечениях канала с потоком 
закрученного газа получить два результи-
рующих потока с большей и меньшей темпе-
ратурой (известный эффект Ранка-Хилша). 
Рациональное распределение охлаждающих 
потоков с различной температурой и сравни-
тельно высокой остаточной закруткой по-
зволит снизить неравномерность температу-
ры по высоте пера лопатки и обеспечить не-
обходимую степень охлаждения наиболее 
уязвимых по перегреву кромок лопатки. 
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Использовать микровихревой эффект 
(ВЭ) в лопатке впервые предложили япон-
ские инженеры [1].Разработанная ими сис-
тема охлаждения (рис. 1) предполагает пода-
чу сжатого воздуха по вертикально располо-
женным запиточным каналам – коллекторам 
на вход закручивающих устройств микро 
ВЭ, размещенных в теле пера лопатки, охла-
жденные потоки которых через перфорацию 
подаются на выпуклую, а подогретые массы 
– на вогнутую поверхность, как показано на 
рис. 1. К сожалению, информации о такой 
системе охлаждения в литературе обнару-
жить не удалось. Очевидно, это связано с не-
достатками способа. Весьма сложная конст-
рукция, чрезвычайно маленький диаметр 
энергоразделителя, существенно снижаю-
щий эффекты энергоразделения, нивелируют 
заявленные авторами эффекты. 

 

 
Рис. 1. Рабочая лопатка с вихревыми микроэнерго-

разделителями [1] 
 

Более перспективна схема авторов  
[2,3], в которой  два ВЭ встраиваются в ло-
патку пера, а их камеры  энергоразделения 
расположены в средней по высоте пера части 
лопатки. Охлажденный поток отводится на 
охлаждение кромок (рис.2). 

 

 
Рис. 2. Схема течения воздуха в сопловой лопатке, 

охлаждаемой двумя ВЭ [2, 3] 
 

Относительно “холодные” выпуклая и 
вогнутая поверхности пера охлаждаются на-
гретым потоком, что приводит к некоторому 
росту температуры средней части лопатки. 

Примечательно, что в лопатке с кон-
вективным петлевым охлаждением весь воз-
дух идёт на охлаждение входной кромки, а в 
лопатке с ВЭ - не больше половины от всего 
расхода, однако теплосъём с входной кромки 
от корня до h = 1/3 высоты пера у лопатки с 
ВЭ выше.  

 

 
Рис. 3. Эффективность охлаждения лопатки с ВЭ 

при π*
охл = 2 и μ = 0,8 

 
Температурная неравномерность по 

высоте входной кромки (рис. 4) для лопатки 
с вихревым охлаждением оказалась ниже, 
чем у лопатки с конвективно-петлевой схе-
мой и лишь на 1/3 части высоты пера лопат-
ка с ВЭ начинает несколько уступать лопат-
ке с конвективно-петлевой схемой. Это свя-
зано со снижением степени закрутки и паде-
нием коэффициентов теплоотдачи. 

Уменьшить неравномерность темпера-
туры по высоте входной кромки можно уве-
личением расхода воздуха в кромочном ка-
нале при сохранении суммарного расхода 
через лопатку, подавая дополнительный воз-
дух через иглу-эжектор (рис.5, а), и исполь-
зуя известный ВЭ с дополнительным пото-
ком, имеющий самую большую холодопро-
изводительность.  

Свежая порция воздуха повышенного 
давления, эжектируя охлаждённый поток 
компенсирует потери давления и, смешива-
ясь с охлаждённым потоком,  участвует в 
охлаждении средней части и периферии 
входной кромки. Эксперименты подтверди-
ли увеличение расхода воздуха в кромочном 
канале на 25%. Эффективность охлаждения 
входной кромки на  периферии возросла на 
12% при сохранении относительного расхода 
воздуха через лопатку и некотором сниже-
нии перепада давления (π* = 1,8). 

*

* *
г ст

г вх

T Т
T T
−

Θ=
−



Авиационная и ракетно-космическая техника 
 

 243

При Т*
г >1650 К, когда традиционные 

конвективные схемы недостаточно эффек-
тивны, для охлаждения кромки рекоменду-
ются лопатки  комбинированной схемой ох-
лаждения (рис.5, б), входная кромка, которой 
защищена пленочной завесой охладителя, 
выпускаемого из переднего дефлекторного 
канала ( G = 3,3%). Второй и третий каналы 
выполнены в виде камер энергоразделения с 
противоположным подводом охладителя G  
= 3,6% , что обеспечивает снижение темпе-
ратурной неравномерности по высоте сред-
ней части пера. 

 
Рис 4. Температурная неравномерность по высоте 
входной кромки лопаток: ΔТ = Тcm – Тcm0 , где Тcm0 – 
температура средней части корневого сечения ло-

патки с ВЭ 
 

 
а                                б 

Рис. 5. Оптимизированные конструкции лопатки с 
ВЭ [1,2]: а - с эжекцией воздуха в кромочном канале и 
дополнительным потоком; б - со встречным подво-

дом охладителя 
 

В результате предложенных мероприя-
тий удалось понизить максимальную раз-
ность температуры между серединой лопат-
ки и выходной кромкой до 15%.  

Экспериментальное исследование 
процессов теплообмена в вихревом энер-
горазделителе. Эффективность применения 
вихревых труб, а, следовательно, и эффек-
тивность охлаждения лопаток турбин, во 
многом зависят от оптимальных соотноше-
ний геометрических и режимных параметров 
(рис. 6). Использование ВЭ в системе охлаж-
дения турбины вызывает ряд трудностей, 
связанных с отсутствием опытных данных и 
практических рекомендаций.  

 
Рис 6. Эффективность охлаждения лопаток: 

1- дефлекторная лопатка с конвективно-пленочным 
охлаждением; 6,7%;G = 2-лопатка с двумя ВЭ μ = 0,6 

с эжекцией; 3,4%G =  
 
Для анализа путей использования вих-

ревого эффекта в системах охлаждения со-
пловых лопаток турбин разработана и изго-
товлена модель вихревой трубы (рис. 7). Ос-
новная цель исследования - получение опыт-
ных данных по коэффициентам теплоотдачи 
на внутренних поверхностях каналов. 

 

 
Рис. 7. Модель вихревого энергоразделителя 

 
Геометрические параметры: диаметр 

камеры энергоразделения d=10мм, относи-
тельная площадь сопла 10,f c = , относитель-
ный диаметр диафрагмы 50,dд = , относи-
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тельная длина до закручивающего устройст-
ва 8=l . В закручивающем устройстве при-
менено двухзаходное тангенциальное сопло 
прямоугольного сечения с отношением сто-
рон 1:2. На «горячем» конце установлен ре-
гулируемый щелевой диффузор. 

В ходе эксперимента определялись ха-
рактеристики вихревого энергоразделителя, 
с целью выявления наиболее эффективных 
режимов его работы. 

На каждом из девяти положений диф-
фузора (μ=0,9; 0,85; 0,67; 0,56; 0,4; 0,37; 0,25; 
0,13; 0,08) измеряемые параметры фиксиро-
вались по пяти давлениям (P*вх=0,12; 0,15; 
0,2; 0,25; 0,3 (МПа)). Температуры воздуха 
фиксировались при помощи ХК термопар. 

Необходимый баланс между расходом 
охлаждённого потока и эффектом энергораз-
деления достигается при μ=0,5 ÷ 0,7. Эти 
режимы позволяют реализовать как доста-
точно высокие эффекты энергоразделения, 
так и значительную скорость потока в каме-
ре энергоразделения и патрубке охлаждённо-
го потока. 

В ходе нестационарного эксперимента 
при помощи метода регулярного режима оп-
ределялись коэффициенты теплоотдачи. 

Ниже приведены (рис. 8–9) наиболее 
характерные экспериментально полученные 
распределения коэффициентов теплоотдачи 
по внутренней поверхности камеры энерго-
разделения и патрубка охлаждённого потока.  

 
а 

 
б 

Рис. 8. Распределение коэффициентов теплоотдачи 
по длине камеры энергоразделения и  длине патрубка 
охлаждённого потока (воздух): а-μ=0,74; б - μ=0,32 

Анализ экспериментальных данных по-
зволил выявить наиболее эффективные ре-
жимы работы вихревого энергоразделителя, 
характеризующиеся высокими коэффициен-
тами теплоотдачи на поверхностях каналов. 
При доле охлаждённого потока μ=0,48 и пе-
репаде давления π=3,3 коэффициент тепло-
отдачи на поверхности камеры энергоразде-
ления достигал максимального значения 
α=578 Вт/м2·К. На поверхности патрубка ох-
лаждённого потока максимальное значение 
коэффициента теплоотдачи α=572 Вт/м2·К 
достигается при μ=0,74 и π=3,3. 

Следует отметить, что для распределе-
ния коэффициентов теплоотдачи по длине 
камеры энергоразделения (рис. 8) в направ-
лениии – от закручивающего устройства на 
всех исследуемых режимах характерно сни-
жение α на 25 – 50%. В свою очередь, рас-
пределение α по длине патрубка охлаждён-
ного потока в том же направлении на всех 
исследуемых режимах имеет совершенно 
противоположный характер - α увеличивает-
ся на 2…10%. 

Дальнейшие эксперименты проводи-
лись с использованием водяного пара 
(T=383К) в качестве охладителя. Исследова-
ние проводилось при доле охлаждённого по-
тока - μ=0,6 и перепаде давления - π=2. На 
рис. 3 приведёны графики распределения 
критериев подобия Нуссельта по длине ох-
лаждаемых каналов для пара и воздуха. Вид-
но, что значения коэффициентов теплоотда-
чи при использовании пара значительно пре-
вышают (более чем на 200%) значения α при 
использовании воздуха. 

Настолько резкое снижение коэффици-
ента теплоотдачи по длине каналов при ис-
пользовании в качестве хладагента водяного 
пара можно объяснить тем, что из-за столь 
высокой эффективности теплосъёма на на-
чальных участках каналов хладагент резко 
повышает свою температуру, а также нема-
лую роль в этом играет затухание закрутки 
потока. 

Экспериментальное исследование 
теплового состояния охлаждаемой лопат-
ки турбины. При получении эксперимен-
тальных данных, необходимых для проекти-
рования охлаждаемой лопатки с ВЭ, исполь-
зовалась удобообтекаемая модель (рис. 9). В 
модели имеется два охлаждающих канала: 
канал по оси модели выполняет функции ка-
меры энергоразделения, а канал во входной 



Авиационная и ракетно-космическая техника 
 

 245

кромке служит для отвода охлажденного по-
тока. Геометрические параметры ВЭ: диа-
метр камеры энергоразделения d=16мм, от-
носительная площадь сопла 10,f c = , относи-
тельный диаметр диафрагмы 50,dд = , отно-
сительная длина до закручивающего устрой-
ства 5=l . В закручивающем устройстве 
применено тангенциальное сопло прямо-
угольного сечения с отношением сторон 1:2. 
На «горячем» конце установлен развихри-
тель в виде плоской пластины. Для макси-
мально возможного сохранения закрутки и 

полного давления отверстие диафрагмы со-
единено с охлаждающим каналом входной 
кромки плавным круглым каналом. 

Оптимизация процесса охлаждения оп-
ределяется правильным выбором режима ра-
боты трубы. 

Оптимальный по эффективности охла-
ждения режим работы на воздухе соответст-
вует значению доли охлаждающего потока 
μ=0,6 [3], для реализации которого на выхо-
де горячего потока устанавливался специ-
альный дроссель. 

 

Рис. 9. Распределение критерия Нуссельта по длине камеры энергоразделения и патрубка охлаждённого 
потока (μ=0,6) 

 
Принцип работы лопатки с ВЭ (рис.10) 

состоит в следующем. Охладитель поступает 
из ресивера через сопло закручивающего 
устройства в центральный канал модели, де-
лится на два потока – периферийный нагре-
тый и центральный охлажденный. Нагретый 
поток охлаждает центральную часть модели 
и выбрасывается через отверстие дросселя в 
газовый тракт. Охлажденный в ВЭ цен-
тральный поток через диафрагму и плавный 
поворотный канал входной кромки охлажда-
ет её и выпускается в газовый поток. 

В ходе эксперимента были проведены 2 
серии продувок при охлаждении воздухом и 
перегретым водяным паром. В результате 
обработки полученных данных получено 
распределение темпа охлаждения по длине 
канала (рис. 11). Видно, что значения темпов 
охлаждения при использовании перегретого 
водяного пара  в качестве хладагента пре-
вышают значения при использовании в каче-
стве хладагента воздуха на 200%. 

 
 

Рис. 10. Схема модели охлаждаемой лопатки с ВЭ: 
1 – ресивер, 2 – закручивающее устройство,  

3 – камера энергоразделения, 4 – диафрагма, 5 – раз-
вихритель, 6 – дроссель, 7 – канал входной кромки,  
8 – осевой охлажденный поток, 9 – периферийный 

нагретый поток 
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Рис. 11. Распределение темпа охлаждения по длине 
охлаждающего канала: а – воздух; б – перегретый 

водяной пар 
 
Численное моделирование теплового 

состояния охлаждаемой лопатки турбины 
с вихревым энергоразделителем. По чер-
тежам модели охлаждаемой лопатки турби-
ны создана 3D модель расчётной области. 
Геометрия расчётной области представлена 
на рис. 12. 

При расчёте задавались давление, рас-
ход и температура пара на входе в охлаж-
дающий канал: p=147,8кПа; G=0,0033кг/с; 
T=384K. В межлопаточном канале задава-
лись условия естественной конвекции. Сис-
тема уравнений Рейнольдса замыкалась SST 
– моделью турбулентности. Теплофизиче-
ские свойства водяного пара определялись 
по международной формуляции IAPWS IF 
97. 

 

         
а                                   б 

 
Рис. 12. Геометрия расчётной области (а) и линии 

тока в осевом сечении (цвет соответствует полному 
давлению потока) (б) 

 
Центробежные силы, действующие на 

элементы газа в закрученном потоке, приво-
дят к образованию радиального градиента 
статического давления, который под воздей-
ствием диссипативных моментов уменьша-
ется по мере удаления от соплового ввода к 
дросселю. В результате в приосевой области 

камеры энергоразделения устанавливается 
осевой градиент давления, направленный от 
дросселя к диафрагме, формирующий воз-
вратное течение. 

Закрутка потока интенсифицирует про-
цесс теплоотдачи от стенок канала. Коэффи-
циент теплоотдачи значительно увеличива-
ется в области тангенциального сопла, дос-
тигая значения α=1300 Вт/м2·К, и снижается 
по длине канала на 40% (рис. 13). 

       
 

Рис. 13. Распределение коэффициентов 
теплоотдачи по поверхности канала 

 
Заключение. Выполнен анализ воз-

можности повышения эффективности охла-
ждения лопаток высокотемпературных тур-
бин ГТД за счет использования в качестве 
хладагента перегретого водяного пара и за-
крутки потока. Проведены опытные иссле-
дования системы охлаждения для получения 
необходимых данных по теплообмену в ох-
лаждающих каналах при использовании пе-
регретого водяного пара и эффекта энерго-
разделения. 

Выполнены исследования теплоотдачи 
в каналах вихревого энергоразделителя с ис-
пользованием в качестве хладагента воздуха 
и водяного пара. Получены данные по коэф-
фициентам теплоотдачи на внутренних по-
верхностях вихревого энергоразделителя. 
При доле охлаждённого потока воздуха 
μ=0,48 и перепаде давления π=3,3 коэффи-
циент теплоотдачи на поверхности камеры 
энергоразделения достигал максимального 
значения α=578 Вт/м2·К. На поверхности 
патрубка охлаждённого потока максималь-
ное значение коэффициента теплоотдачи 
α=572 Вт/м2·К достигается при μ=0,74 и 
π=3,3. Область наиболее эффективных ре-
жимов (для воздуха) по эффективности энер-
горазделения и по коэффициентам теплоот-
дачи лежит в области μ=0.5÷0.7 и перепаде 
давления π=2÷3.3. При использовании для 
охлаждения пара коэффициенты теплоотда-
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чи на поверхности каналов увеличиваются и 
достигают значений α=1380 Вт/м2·К.  

Также проводились исследования вих-
ревого энергоразделителя, встроенного в ло-
патку. Эксперимент показал, что темп охла-
ждения лопатки при использовании перегре-
того водяного пара более чем в два раза пре-
вышает темп охлаждения лопатки при ис-
пользовании воздуха. По результатам чис-
ленного расчёта коэффициент теплоотдачи 
на  внутренней  поверхности  охлаждающего 
канала  лопатки  достигает  значения  α = 
1300 Вт/м2К, что хорошо согласуется с дан-
ными, полученными ранее. 

Полученные экспериментальные данные 
не являются исчерпывающими в вопросе те-
плообмена от закрученного потока перегре-
того водяного пара в каналах, поэтому в на-
стоящее время исследования в этой области 

продолжаются.  
 

Работа выполнена при финансовой поддержке 
гранта Президента РФ МК-6371.2010.8. 
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ИССЛЕДОВАНИЕ ВЛИЯНИЯ ГАЗОДИНАМИЧЕСКИХ НЕСТАЦИОНАРНЫХ  
ФАКТОРОВ НА РЕЗУЛЬТАТЫ МАТЕМАТИЧЕСКОГО МОДЕЛИРОВАНИЯ  

НЕУСТАНОВИВШИХСЯ РЕЖИМОВ РАБОТЫ ГТД 
© 2011  В. М. Кофман 

Уфимский государственный авиационный технический университет 
 

С помощью математических моделей  ГТД расчёта  неустановившихся режимов работы в квазистацио-
нарной постановке и с учётом газодинамических нестационарных факторов выполнено исследование влияния 
накопления массы и энергии рабочего тела в объёмах проточной части двигателя  на изменение его  парамет-
ров. Установлены критерии подобия и получены обобщенные зависимости изменения расхода, полного давле-
ния и температуры торможения от этих критериев.  

ГТД,  неустановившиеся режимы, накопление массы и энергии. 

Повышение уровня параметров термо-
динамического цикла современных авиаци-
онных ГТД и увеличение скоростей их пе-
реходных процессов требует дальнейшего 
усложнения систем регулирования двигате-
лей и совершенствования применяемых при 
проектировании и доводке ГТД методов 
расчёта и анализа их характеристик.  

Одним из эффективных инструментов 
проектирования доводки ГТД является реа-
лизованная на ЭВМ его математическая мо-
дель (ММ) на неустановившихся режимах 
работы. 

В настоящее время известны два мето-
дологических подхода, применяемых при 
расчёте неустановившихся режимов работы 
ГТД с помощью нелинейных поэлементных 
математических моделей. 

Первый подход базируется на извест-
ной гипотезе квазистационарности [1], со-
гласно которой принимаются следующие 
допущения: 

– характеристики узлов ГТД, получен-
ные по результатам их испытаний  на специ-
альных стендах или в системе ГТД на уста-
новившихся режимах, сохраняются неиз-
менными и  на неустановившихся режимах 
работы двигателя; 

– при описании движения газа по про-
точной части ГТД используются уравнения 
неразрывности, энергии и количества дви-
жения для стационарного течения; 

 – не учитывается влияние нестационар-
ного теплообмена между деталями проточ-
ной части ГТД и рабочим телом на измене-
ние его параметров; 

 – не учитываются потери энергии в ка-
мерах сгорания, обусловленные нестацио-
нарным характером процесса горения; 

 – переходные процессы ГТД рассматри-
ваются как совокупность мгновенных уста-
новившихся режимов. 

Расчёт ускорения ротора ГТД выполня-
ется  по уравнению  

,
4 2

м

к
т

nJ

N
N

N

dt
dn

Р ⋅⋅

Δ+−
=

π
η

                (1) 

полученному из второго закона Ньютона для 
вращательного движения. Производная час-
тоты вращения ротора рассматривается как 
некоторая алгебраическая величина. Задача 
расчёта неустановившихся режимов сводит-
ся к решению системы нелинейных алгеб-
раических уравнений методом итераций или 
Ньютона. Математическая модель ГТД в 
квазистационарной постановке позволяет 
производить расчёт параметров  в частотном 
диапазоне, определяемом инерционными 
свойствами ротора двигателя (0…3 гц) [2].  

Второй методологический подход от-
личается от первого учетом накопления мас-
сы рабочего тела в объёмах проточной части 
ГТД (в объёмах камер сгорания, реактивного 
сопла, между каскадами компрессоров и 
турбин). Учёт накопления массы рабочего 
тела производится  в большинстве работ с 
помощью дифференциального уравнения  

dt
dT

T
pGG

V
RT

dt
dp * *

*выхвх

**
)( +−= ,     (2) 

полученного из уравнения состояния иде-
ального газа с приближенной заменой стати-
ческих давления и температуры на изоэн-
тропически заторможенные. Введение диф-
ференциальных уравнений вида (2) при рас-
чёте течения воздуха и газа по проточной 
части ГТД, с одной стороны, позволяет 
учесть накопление массы рабочего тела в 
объёмах проточной части ГТД, с другой – 
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упрощает логическую схему расчёта. Задача 
расчёта неустановившихся режимов сводит-
ся к  решению системы обыкновенных диф-
ференциальных уравнений первого порядка 
методом Эйлера или Рунге-Кутта с задан-
ными начальными условиями (задача Ко-
ши). Интегрируемыми параметрами являют-
ся полное давление и температура газа. 
Параметры в правой части дифференциаль-
ных уравнений определяются путем после-
довательного решения нелинейных алгеб-
раических уравнений. 

Как при первом, так и втором методо-
логических подходах расчёт производится в 
одномерной постановке для средних в каж-
дом сечении проточной части ГТД  пара-
метров рабочего тела. Независимыми пере-
менными при расчёте являются расход 
топлива в основную и форсажную камеры, 
площадь критического сечения реактивного 
сопла, положение элементов механизации 
компрессора или вентилятора. 
 Достоинством первого подхода являет-
ся его методическое единство с ММ ГТД, 
предназначенными для расчёта установив-
шихся режимов работы ГТД. Второй под-
ход, по сравнению с первым, является более 
общим, так как позволяет учитывать неста-
ционарные газодинамические процессы в 
объёмах проточной части и осуществлять 
моделирование неустановившихся режимов  
ГТД в более широком частотном диапазоне 
изменения параметров (0… 15 Гц) [2]. 

Одним из методических моментов, не-
посредственно связанных с применением 
второго подхода, является вопрос выбора 
шага интегрирования по времени. Как пра-
вило, при втором подходе для решения 
дифференциальных уравнений используется 
метод Эйлера, являющийся наиболее про-
стым с точки зрения программной реализа-
ции на ЭВМ. При этом шаг интегрирования 
по времени, в пределах заданных ограниче-
ний по точности интегрирования и устойчи-
вости решения, рекомендуется выбирать в 
3…5 раз меньше минимальной постоянной 
времени дифференциальных уравнений ма-
тематической модели (минимального вре-
мени пребывания газа в объёмах проточной 
части ГТД). Величина времени пребывания 
газа в объёмах основных и форсажных ка-
мер ГТД составляет 0,003…0,09с, что требу-
ет проведения расчёта с очень малым шагом 
по времени и приводит к увеличению затрат 
машинного времени. Как указывается в [2], 
для воспроизведения динамических процес-

сов в диапазоне 10…15 Гц необходимо, что-
бы шаг интегрирования был не более 0,001с. 

С повышением уровня параметров тер-
модинамического цикла ГТД и увеличением 
скоростей их переходных процессов всё бо-
лее возрастает проявление различных неста-
ционарных факторов, оказывающих влияние 
на изменение параметров ГТД в этих про-
цессах. Нестационарные факторы имеют 
различную физическую природу и их прояв-
ление есть следствие сложных нестационар-
ных газодинамических, теплообменных, фи-
зико-химических и гидродинамических 
процессов, происходящих в ГТД. Виды не-
стационарных факторов, оказывающих 
влияние на параметры ГТД на неустановив-
шихся режимах, разделены на группы и 
классифицированы в [3]. 

Исходя из физической сущности неста-
ционарных факторов, их можно разделить на 
следующие группы: газодинамические, теп-
ловые, термогазодинамические, термомеха-
нические; термодинамические,  химические,  
гидродинамические. 

К группе газодинамических нестацио-
нарных факторов относятся:  

- аккумуляция массы рабочего тела в 
объёмах проточной части ГТД (которая обу-
словлена сжимаемостью рабочего тела и из-
менением его массового заряда в объёме 
проточной части ГТД на неустановившихся 
режимах работы); 

- аккумуляция энергии рабочего тела в 
объёмах проточной части ГТД (при извест-
ной аккумуляции массы аккумуляция энер-
гии прямо пропорциональна запаздыванию 
на неустановившихся режимах изменения 
температуры газа на выходе из объёма по 
сравнению с её изменением на входе, проис-
ходящему из-за конечной скорости распро-
странения возмущений вдоль потока), 

- газодинамическая инерционность пото-
ка рабочего тела [4] (изменение  температу-
ры торможения и полного давления рабочего 
тела, обусловленное затратами энергии на 
преодоление его инерции при ускорении по-
тока и использованием энергии инерцион-
ных сил потока при его торможении).    

Несмотря на большее распространение 
второго методологического подхода, не ис-
следовано какой количественный вклад вно-
сит учёт накопления массы рабочего тела в  
объёмах проточной части современных ГТД 
на результаты математического моделирова-
ния их неустановившихся режимов работы. 
Проведение такой оценки с помощью мате-
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матической модели ГТД, основанной на 
втором подходе, в явном виде невозможно, 
так как отбрасывание дифференциальных 
уравнений, учитывающих накопление мас-
сы, нарушает логическую последователь-
ность расчета неустановившихся режимов. 
Оценка влияния объёмов проточной части 
на результаты моделирования процессов 
приемистости и сброса газа ГТД может быть 
произведена путём сравнительного анализа 
результатов расчёта этих процессов, выпол-
ненных с помощью математических моде-
лей ГТД, базирующихся на первом и втором 
методологических подходах.  

С целью выявления количественных 
закономерностей накопления массы и энер-
гии газа в объёмах проточной части и оцен-
ки вклада, который вносит учёт газодинами-
ческих нестационарных факторов в 
повышение точности расчёта неустановив-
шихся режимов работы ГТД, методом мате-
матического моделирования  проведены со-
ответствующие исследования, основные 
результаты которых изложены в работах 
[3,5,6,7,8].   
 Исследование проводилось с помощью 
математических моделей одновального ТРД 
в квазистационарной постановке и с учётом 
накопления массы и энергии газа в объёмах 
основной камеры сгорания и реактивного 
сопла. Выбор одновального ТРД в качестве 
объекта исследования был обусловлен тем, 
что он является наиболее простым типом 
воздушно-реактивного двигателя и широко 
используется в теории ВРД для рассмотре-
ния наиболее общих закономерностей его 
рабочего процесса. Моделирование прово-
дилось при идентичной форме задания ха-
рактеристик узлов двигателя, идентичной 
записи уравнений его рабочего процесса, 
идентичном учёте изменения свойств рабо-
чего тела в зависимости от температуры и 
состава газа, при одинаковых внешних и на-
чальных условиях и программе подачи топ-
лива в камеру сгорания. 

Учёт накопления массы рабочего тела 
в объёмах камеры сгорания и реактивного 
сопла производился с помощью уравнения  

1
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+−= kMkGG
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kRT
dt

dp , (3) 

которое получено в [9] путем совместного 
решения дифференциального уравнения не-
разрывности для одномерного движения га-
за, уравнения адиабаты, уравнения состоя-
ния идеального газа и использования 

соотношений для перехода от статических 
параметров газа к изоэнтропически затор-
моженным. 

Учет накопления энергии  рабочего те-
ла в объёмах камеры сгорания и реактивного 
сопла производился с помощью уравнения  
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полученного путём совместного решения 
дифференциального уравнения энергии для 
одномерного движения газа при отсутствии 
подвода тепла на заданном участке, диффе-
ренциального уравнения неразрывности, 
уравнения состояния идеального газа и ис-
пользования соотношений для перехода от 
статических параметров газа к изоэнтропи-
чески заторможенным. 

Исследование влияния накопления 
массы рабочего тела в объёмах камеры сго-
рания и реактивного сопла ТРД на измене-
ние его параметров на неустановившихся 
режимах осуществлялось путём сравнитель-
ного анализа результатов расчётов переход-
ных процессов двигателя, выполненных при 
одних и тех же исходных данных с помощью 
двух математических моделей ТРД: в квази-
стационарной постановке и с учётом накоп-
ления массы. 

Исследование влияния накопления 
энергии в объёмах камеры и сопла ТРД на 
изменение его параметров на неустановив-
шихся режимах осуществлялось с помощью 
математической модели, учитывающей на-
копление массы и энергии в этих объемах 
путём  сравнительного анализа результатов 
расчётов переходных процессов, выполнен-
ных как с учётом, так и без учёта накопления 
энергии в объёмах, соответственно, путём 
включения  и исключения из алгоритма рас-
чёта дифференциального уравнения (4) с по-
мощью признака в исходных данных.    

При расчёте переходных процессов  
ТРД с учётом накопления массы в объёмах 
камеры и сопла было исследовано влияние 
изменения величин этих объёмов на измене-
ние параметров двигателя. При заданном 
шаге интегрирования по времени была рас-
считана одна и та же приёмистость ТРД, с 
программой подачи топлива в камеру сгора-
ния idemtfG == )(топ , сначала с заданными 
величинами объёмов камеры и сопла (исход-
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ный вариант), а затем с поочерёдным изме-
нением этих объёмов в одинаковое число 
раз. 

Расчёты показали, что увеличение объ-
ёма камеры сгорания приводит в процессе 
приемистости ТРД в рассматриваемый мо-
мент времени к уменьшению полного дав-
ления газа перед турбиной, уменьшению 
расхода газа через критическое сечение со-
плового аппарата турбины и, соответствен-
но, к уменьшению мощности турбины. Из-за 
этого рост частоты вращения ротора по вре-
мени в процессе приёмистости, по сравне-
нию с исходным вариантом, происходит с 
некоторым запаздыванием. Увеличение объ-
ёма сопла приводит к уменьшению в про-
цессе  приемистости ТРД полного давления 
газа за турбиной и расхода газа через крити-
ческое сечение сопла, к увеличению степени 
понижения давления газа в турбине и, сле-
довательно, к увеличению её мощности. 
Рост частоты вращения ротора по времени, 
по сравнению с исходным вариантом, про-
исходит с некоторым опережением. Таким 
образом, увеличение объёмов камеры сгора-
ния и сопла при расчёте приёмистости одно-
вального ТРД приводит к противоположно-
му влиянию на величину избыточной 
мощности турбины. 

Анализ также показал, что при задан-
ной скорости переходного процесса степень 
влияния изменения величины объёма на из-
менение расчётных параметров двигателя 
зависит от времени пребывания газа в объё-
ме τ : 
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Чем меньше время пребывания газа в 
объёме, тем меньше накопление массы ра-
бочего тела в объёме. Зависимость накопле-
ния секундной массы рабочего тела в объё-
мах камеры сгорания и реактивного сопла 

%100)/)(( вхвыхвх ⋅−= GGGGδ  от времени 
пребывания газа в них приведена на рис. 1. 

На рис. 2 показано относительное из-
менение расхода рабочего тела по длине 
проточной части ТРД   при заданной скоро-
сти переходного процесса и при изменении 
времени пребывания газа в объёмах камеры 
сгорания и реактивного сопла, характери-
зующее нарушение баланса расхода рабоче-
го тела, обусловленное накоплением массы 
рабочего тела в этих объёмах. 

0 1,0 2,0 cτ,
0

0,1

0,2

0,3

,%Gδ

 
Рис.1.   Зависимость накопления секундной массы 

рабочего тела в объёмах камеры сгорания и реактив-
ного сопла от времени пребывания газа в них, 

dtGd т =0,45 1/с;  
 •   – сопло;  – камера сгорания 

С увеличением скорости приёмистости, 
характеризуемой темпом подачи топлива в 
камеру сгорания, накопление массы рабоче-
го тела в объёмах проточного части двигате-
ля  возрастает (рис.3).  

5,0 0,1
96,0
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99,0
00,1

G

l0  
Рис. 2. Изменение относительного секундного расхо-

да рабочего тела по длине  ТРД : 
dtGd т =0,45 1/с,  – == ск.с ττ 0,02 с ; 

 – == ск.с ττ 0,077 с;  – к.сτ =0,237 с,  сτ =0,04 с,  

 – к.сτ =0,022 с, сτ =0,077 с 
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c
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dt
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0
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Рис.3. Зависимость относительного секундного на-
копления массы газа  в объеме камеры сгорания от 
относительного темпа подачи топлива в камеру 

( к.сτ =0,02 с) 
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Результаты расчёта приёмистости ТРД, 
выполненного с помощью ММ в квазиста-
ционарной постановке и с помощью ММ 
учитывающей накопления массы в объёмах, 
показали, что при умеренной скорости пере-
ходного процесса и при времени пребыва-
ния газа в камере и сопле τ=0,02 с измене-
ние параметров двигателя в процессе 
приёмистости идентично (рис. 4).  

При расчетах приёмистости ТРД с учё-
том накопления энергии в объёмах выявлен 
следующий механизм влияния этого факто-
ра на изменение параметров ТРД в этом 
процессе.  

Учёт накопления энергии в объёме ка-
меры сгорания приводит к понижению рас-
чётного значения температуры газа перед 
турбиной и уменьшению её работы. Так как 
скорость изменения давления в объёме  
прямо пропорциональна величине темпера-
туры газа, то накопление энергии в камере 
сгорания сопровождается некоторым сни-
жением полного давления на её выходе. Ве-
личина физического расхода газа через кри-
тическое сечение соплового аппарата 
турбины (при условии постоянства приве-
денного расхода) остаётся неизменной, так 
как увеличение плотности газа из-за пони-
жения температуры компенсируется умень-
шением плотности из-за снижения давления. 
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 Рис. 4. Результаты расчёта параметров ТРД в про-
цессе приемистости  ( dtGd т =0,45 1/с,  

== ск.с ττ 0,02 с):   – расчёт в квазистационарной 
постановке,  – расчёт с учетом накопления массы 

в объёмах камеры и сопла 

Учёт накопления энергии в объёме со-
пла также приводит к понижению расчётных 
значений температуры торможения газа на 
выходе из объёма и полного давления в нём. 
При этом к эффекту накопления энергии в 
объёме сопла (понижение температуры и 
давления) суммируется эффект накопления 
энергии в камере. В результате уменьшается 
степень понижения давления газа в сопле и 
соответственно тяга двигателя. Уменьшение 
давления в объёме сопла, обусловленное на-
коплением энергии в нём, приводит к увели-
чению степени понижения давления газа в 
турбине и её работы. Таким образом, накоп-
ление энергии в объёме основной камеры 
сгорания ТРД (уменьшение температуры) 
приводит к уменьшению работы турбины, 
накопление энергии в объёме сопла (умень-
шение давления) – к её увеличению. 

Численные расчёты показали, что при 
заданной скорости переходного процесса за-
паздывание изменения температуры газа на 
выходе из объёмов увеличивается с ростом 
времени пребывания газа в них (рис. 5).  

0 02,0 04,0 cτ,
0

2,0

4,0

,%*Tδ

6,0

8,0

0,1

06,0 08,0

Рис. 5. Зависимость запаздывания температуры  
от времени пребывания газа в объёме:  

, ,  – камера, 
,  – сопло,  ( dtGd т =0,45 1/с)   

 
Увеличение скорости переходного 

процесса характеризуется величиной отно-
сительного темпа подачи топлива в камеру 
сгорания, а также усиливает эффект накоп-
ления энергии в объёмах (рис. 6). 

Следует заметить, что учёт накопления 
энергии в объёмах камеры и сопла при рас-
чёте приёмистости ТРД приводит, по срав-
нению с расчётом без этого учёта, к сниже-
нию *

кπ , росту *
тπ  и, как следствие, при 

( ) idemт == tfG  – к смещению рабочих то-
чек в поле универсальной характеристики 
компрессора вправо от границы неустойчи-
вой работы. 
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Рис.6. Зависимость запаздывания температуры от 
относительного темпа подачи топлива в камеру 

сгорания  ( == cк.с ττ 0,02 с): 

, , ,  – камера;   , , , , – сопло 
 

На основе анализа дифференциальных 
уравнений (3) и (4), описывающих процессы 
накопления массы и энергии рабочего тела в 
объёмах проточной части двигателя в [7], 
выведены критерии подобия  

  
*

*

kp
dt

dp

КМ

τ
= ,  *

*

kT
dt

dT

КЕ

τ
= , 

от величин которых зависит относительное 
изменение параметров, обусловленное на-
коплением массы и энергии рабочего тела в 
объёмах ГТД на неустановившихся  режи-
мах. 

По результатам математического мо-
делирования переходных процессов ГТД c 
учётом и без учёта накопления массы и 
энергии получены обобщённые зависимости 
относительного  изменения расхода газа, 
полного давления и температуры торможе-
ния от критериев подобия МK  и EK  [7], ко-
торые приведены на рис.7, 8 и 9.  

0 01,0
0
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Рис. 7.   Зависимость относительного накопления 
массы газа в объёмах камеры сгорания и реактивно-
го сопла  ТРД в процессе его приёмистости от кри-

терия МK : 
, , , ,  – τ =0,02 с; 

– τ =0,032 с;  – τ =0,06 с; 
,  – τ =0,08 с; , , ,  – сопло, , , 

,  – камера; 
, , – dtGd т =1,85 1/с; 

, , , , , ,  – dtGd т =0,45 1/с 

0

0 01,0 02,0 МК

%,*pδ

 
Рис.8.   Зависимость относительного изменения 
полного давления накопления массы газа в объёмах 
камеры сгорания и реактивного сопла  ТРД в про-

цессе его приёмистости от критерия МK   
(обозначения см. рис 7 ) 

0

0,1−

5,0−

0

,%*Tδ

01,0 02,0

5,0−

0
,%*pδ*pδ

*Tδ

EK  Рис.9. Зависимость относительного изменения пара-
метров газа, обусловленного накоплением энергии в 
объёмах ТРД в процессе приёмистости от  критерия 

EK : 
, , , ,  – сопло;    
, , , , ,  – камера;  
,  – τ=0,08 с;  – τ=0,04 с ;  
, , , , , , ,  – τ=0,02 с;    
 – dtGd т =0,2 1/с;    
, , , ,  – dtGd т =0,45 1/с;     
,  – dtGd т =0,65 1/с;    

, , , – dtGd т =1,85 1/с  
Влияние учёта накопления массы на 

положение рабочих точек в поле универ-
сальной характеристики компрессора одно-
вального ТРД при расчёте процесса  его 
приёмистости  показано на рис. 10. Как сле-
дует из рис.10, эффект накопления массы 
газа в объёмах камеры сгорания и реактив-
ного сопла ТРД в процессе его приёмистости 
приводит к увеличению располагаемого за-
паса газодинамической устойчивости ком-
прессора. 
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Рис.10. Изменение положения рабочих точек в поле 
универсальной характеристики компрессора ТРД при 
расчёте его приёмистости в квазистационарной 
постановке и расчёте  с учётом накопления массы 
рабочего тела в объёмах проточной части: 

, – расчёт в квазистационарной постановке;  
,  – dtGd т =1,85 1/с;  
, , – расчёт с учётом накоплением массы,   

, , – dtGd т =0,45  1/с; 
– == .с.кк. ММ KK 0,003;  
 – == .с.кк. ММ KK 0,013 ;  

– == .с.кк. ММ KK 0,007 
   

По результатам математического моде-
лирования установлены условные пороговые 
значения критериев подобия МK =0,001  и 

ÅK =0,002, при превышении которых учёт 
накопления массы и энергии оказывает 
влияние на результаты математического мо-
делирования.  

С целью определения значений крите-
риев МK     и  ЕK  в объёмах камер сгорания  в 
высокоскоростных переходных процессах 
был проведён анализ параметров восьми 
отечественных и зарубежных двигателей 
(ТРД, ТРДФ, ТРДДФ), имеющих существен-
но различные геометрические характеристи-
ки. Диапазон изменения объёмов  и парамет-
ров газа в основных и форсажных камерах 
этих двигателей на максимальном стендовом 
режиме приведён в табл. 1. Там же приведе-
ны принятые при анализе на основе имею-
щихся экспериментальных данных и резуль-
татов расчётов величины скоростей 
нарастания давлений и температур газа в 
объёмах в процессах приёмистости. 

Таблица 1. Диапазоны изменения объёмов и параметров газа в основных и форсажных камерах  ГТД 

 V *p  *
гT  гG  τ  dt

dp*
г  dt

dT *
г  

м3 кПа⋅10-2 К кг/с с 
с
10кПа 2−⋅  

c
K  

Основные 
камеры 

0,057… 
0,437 

4,7… 15 1100… 
1470 

15… 150 0,003…0,
005 

1,0…1,6 200… 
300 

Форсажные 
камеры 

1,8…9,0 2,5… 4,0 900… 
1100 

60… 120 0,025… 
0,09 

0,5… 0,7 50… 150 

 
Анализ параметров двигателей пока-

зал, что в основных камерах сгорания вели-
чины критериев МK и ЕK  находятся в диапа-
зоне МK =0,0003...0,0013, ЕK =0,0005...0,001, 
то есть ниже условных пороговых значений. 
В объёмах форсажных камер величины кри-
териев МK  и ЕK  изменяются в процессе 
приёмистости  двигателя в диапазоне 

МK =0,002...0,012,  ЕK =0,001...0,009, то есть 
могут выходить за пределы условных поро-
говых значений. Наибольшее значение кри-
териев МK   и  ЕK  имеет место в форсажной 
камере ТРДДФ F101-X ( МK  =0,012, 

ЕK =0,009), объём которой составляет 9м3. 
Пренебрежение накоплением массы и энер-
гии газа в ней при расчёте процесса приёми-
стости приводит к завышению величины 
давления в форсажной камере и занижению  

 
степени понижения давления газа в турбине 
низкого давления примерно на 1%.  

На основе обобщенных зависимостей, 
приведенных на рис.7,8 и 9 и метода малых 
отклонений была проведена оценка измене-
ния работы турбины низкого давления 
ТРДФ и ТРДДФ, обусловленного накопле-
нием массы и энергии газа в объёмах фор-
сажных камер при приёмистости двигателей. 
Результаты оценки приведены на рис. 11 и 
12.  

Из рис. 11 и 12  следует, что  измене-
ние работы турбины в процессе приёмисто-
сти двигателя, обусловленное накоплением 
массы и энергии  газа в объёме форсажной 
камеры при МK = idem  и   ЕK  = idem, воз-
растает при уменьшении  степени пониже-
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ния давления газа в турбине  и может дости-
гать 1%. 

5,1π*
T =

2π*
T =

3π*
T =

5π*
T =

004,0 008,0 012,0 016,0

5,0

0,1

5,1

,%δ TL

мK Рис
.11.  Изменение работы турбины низкого давления, 
обусловленное накоплением массы газа в объёме фор-
сажной камеры в процессе приёмистости ТРДФ и 
ТРДДФ:  – F404-GE-400, =ф.кV 3,9 м 3 ;  – Р25-

300, =ф.кV 1,8 м 3 ;   

  – F101-X, =ф.кV 9 м 3  
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ис. 12.  Изменение работы турбины низкого давле-
ния, обусловленное накоплением  энергии  в объёме 
форсажной камеры в процессе приёмистости ТРДФ 

и ТРДД (обозначение см. рис. 11)  
 

Учет накопления массы и энергии газа 
в объёмах форсажных камер ТРДДФ при 
расчёте их приёмистости позволяет повы-
сить точность оценки располагаемого запаса 
газодинамической устойчивости вентилято-
ра как за счёт более точного определения 
соотношения частот вращения роторов из-за 
уточнения величины работы турбины низко-
го давления, так и за счет учёта изменения 
давления в форсажной камере, влияющего 
на величину степени повышения давления 
вентилятора. 

Таким образом, проведенный анализ 
показал, что эффект накопления массы и 
энергии рабочего тела в высокоскоростных 
переходных процессах приёмистости ГТД  
имеет место в объёмах форсажных камер. 
При этом изменение параметров двигателя, 
обусловленное учётом накопления массы и 
энергии, не превышает 1%.  
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STUDYING THE INFLUENCE OF THE GAS-DYNAMIC NON-STATIONARY FACTORS 
ON THE MATHEMATICAL MODELLING OF THE GAS TURBINE ENGINES NON-

SETUP WORK MODES 
© 2011  V. M. Kofman 

Ufa State Aviation Technical University 
 

With the help of the GTE (Gas turbine engine) calculation mathematical models of the non-setup work modes in 
the quasistationary setting and considering the gas dynamic non-stationary factors there has been carried out the re-
search of the influence of working body mass and energy accumulation in the volumes of the gas turbine engine on its 
parameters change. There have been found out the general dependencies of the consumption change, total pressure and 
the stagnation temperature on these criteria.  

 
Gas turbine engine, non-steady regimes, accumulation mass and energy. 
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УДК 621.452 

МЕТОДИКА И ОПЫТ ПАРАМЕТРИЧЕСКОЙ ИДЕНТИФИКАЦИИ   
МАТЕМАТИЧЕСКИХ МОДЕЛЕЙ КОМПРЕССОРОВ И ВЕНТИЛЯТОРОВ   

ПО РЕЗУЛЬТАТАМ СТЕНДОВЫХ ИСПЫТАНИЙ ГТД 
© 2011   В. М. Кофман 

Уфимский государственный авиационный технический университет 
На основе метода малых отклонений и формы представления характеристик компрессора в виде поли-

номов разработана и апробирована методика идентификации математических моделей компрессора и вентиля-
тора  по результатам стендовых испытаний ГТД.  

Компрессор ,вентилятор, методика идентификации. 

 
Постановка задачи 

Доводка компрессоров и вентиляторов  
ГТД является сложным процессом, требую-
щим значительных затрат времени и средств 
[1]. После выполнения проектировочных га-
зодинамических расчётов компрессоров 
(вентиляторов), выпуска конструкторской 
документации и изготовления первого эк-
земпляра компрессора (вентилятора) прово-
дятся их автономные испытания на компрес-
сорных стендах ЦАГИ или специальные 
испытания в системе ГТД на заводском 
стенде.  

По результатам испытаний компрессо-
ров (вентиляторов) получают математиче-
скую модель (ММ) компрессора 1 прибли-
жения I уровня сложности [2], которая 
представляет собой функциональные зави-
симости параметров компрессора от не-
скольких переменных:  

),Re,,(π накпрв.пр.1
*
к αnGf= ,       (1) 

),Re,,π(η накпр
*
к2

*
к αnf= .           (2) 

Как правило, по результатам первых 
испытаний компрессора выявляется необхо-
димость изменения геометрических пара-
метров его лопаточных венцов и программы 
регулирования направляющих аппаратов с 
целью  достижения более высоких значений 
КПД и запасов газодинамической устойчи-
вости.  

Введение изменений в конструкцию и 
программу регулирования компрессора тре-
бует экспериментальной проверки эффек-
тивности мероприятий и проведения повтор-
ных дорогостоящих автономных испытаний 
компрессора на стенде ЦАГИ или проведе-
ния специальных испытаний компрессора в 
системе ГТД на заводском стенде, по резуль-

татам которых уточняются функциональные 
зависимости вида (1) и (2). 

Следует отметить, что автономные ис-
пытания и специальные испытания компрес-
сора в системе ГТД позволяют получить 
функциональные зависимости вида (1) и (2) 
при изменении в достаточно широком диапа-
зоне изменения сопротивления сети на вы-
ходе из компрессора. Однако при проведе-
нии этих испытаний из-за ограниченных 
возможностей стендов по  созданию на входе 
в компрессор условий, при которых ком-
прессор работает в эксплуатации (высоких 
температур торможения или пониженного 
полного давления воздуха на входе), как 
правило,  не удается исследовать влияние на  
характеристики компрессора эксплуатаци-
онных факторов [3,4] (числа Рейнольдса, уп-
ругой раскрутки рабочих лопаток компрес-
сора).  

Неотъемлемой частью процесса газо-
динамической доводки компрессора является 
параметрическая идентификация его ММ по 
результатам испытаний в системе ГТД. По 
результатам идентификации уточняются 
функциональные зависимости вида (1) и (2) 
и оценивается влияние введённых конструк-
тивных мероприятий на КПД и другие пара-
метры компрессора. От эффективности ис-
пользуемой методики идентификации ММ 
компрессора зависит  длительность его  до-
водки  и ГТД в целом. 

Учитывая влияние на характеристики 
компрессора различного рода факторов, 
идентификацию ММ компрессора целесооб-
разно выполнять по всей совокупности экс-
периментальных точек, полученных при раз-
личных видах стендовых испытаний 
двигателей последней модификации на заво-
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дском стенде и при испытаниях двигателя на 
высотном стенде. При анализе этой инфор-
мации  имеется возможность выявить влия-
ние на характеристики компрессора различ-
ных эксплуатационных факторов. 

Задачи параметрической идентифика-
ции ММ компрессоров рассматривались в 
[1,5,6] применительно к моделям III и IV 
уровня сложности [2], связывающих геомет-
рические параметры лопаточных венцов с их 
газодинамическими параметрами на среднем 
радиусе [1,5] (III уровень) или на нескольких 
радиусах [6] (IV уровень) с суммарными га-
зодинамическими параметрами компрессора.  

Задача идентификации ММ компрессо-
ра I уровня сложности по результатам стен-
довых испытаний ГТД  рассматривалась в 
[7]. В этой работе предлагается уточнять не-
которые из коэффициентов полиномов ММ 
компрессора с помощью метода наименьших 
квадратов [5]. В [7] принимается допущение, 
что ММ компрессора инвариантна к измене-
нию эксплуатационных условий и методике 
проведения эксперимента. Задача идентифи-
кации ММ компрессора  в [7] сведена к зада-
че улучшения аппроксимации эксперимен-
тальных данных без анализа методических и 
каких-либо других ошибок.  

В настоящей статье, являющейся раз-
витием работы [8], описана методика иден-
тификации ММ компрессора (вентилятора) I 
уровня сложности [2]. Предлагаемая методи-
ка предусматривает проведение идентифи-
кации ММ компрессора (вентилятора) по 
всей совокупности экспериментальных то-
чек, полученных при различных видах стен-
довых испытаниях ГТД. 

 
Особенности экспериментальной 

информации получаемой при испытаниях 
компрессоров (вентиляторов) 

в системе ГТД 
Исходной информацией для идентифи-

кации ММ компрессора (вентилятора) I 
уровня сложности являются измеренные в 
процессе стендовых испытаний ГТД величи-
ны таких параметров, как частота вращения 
ротора n , расход воздуха через компрессор 
(вентилятор) вG , величины полных давле-
ний ( *

вхp , *
кp ) и температур торможения воз-

духа ( *
вхT , *

кT ) в сечениях на их входе и вы-

ходе, угол поворота  входного направляюще-
го аппарата наα .  

Исходными данными также являются 
величины приведенных параметров или кри-
териев подобия, определяющих режим рабо-
ты компрессора в.прG , прn  (или аλ , uλ ), число 

Рейнольдса ( кRe ) на входе в рабочее колесо 
первой ступени компрессора.  

К исходной информации для алгоритма 
идентификации ММ компрессора по резуль-
татам стендовых испытаний ГТД необходи-
мо  также отнести и форму ММ компрессора 
(форму задания функциональных зависимо-
стей (1) и (2)), так как алгоритм идентифика-
ции ММ компрессора разрабатывается, как 
правило, с учётом этой формы. 

Алгоритм идентификации ММ ком-
прессора в предлагаемой методике предпо-
лагает наличие в качестве исходных данных 
его ММ 1 приближения, которая может быть 
получена  либо путём расчёта с помощью 
ММ компрессора III или IV уровня сложно-
сти, либо по результатам автономного испы-
тания одного из первых экземпляров ком-
прессора.  

При проведении идентификации ММ 
компрессора необходимо учитывать, что ис-
ходная экспериментальная информация, по-
лучаемая по результатам стендовых испыта-
ния ГТД, имеет следующие особенности: 

1. Величины измеренных параметров, 
используемых для идентификации ММ ком-
прессора, содержат отклонения, обусловлен-
ные наличием систематических и случайных 
ошибок измерений. 

2. Величины измеренных параметров 
также могут содержать отклонения, обу-
словленные наличием грубых ошибок изме-
рений, которые согласно [9] являются «част-
ным видом случайной ошибки, когда эта 
ошибка намного превосходит заданные (пас-
портные) характеристики прибора».  

3. Величины измеренных параметров со-
держат отклонения, обусловленные отклоне-
ниями размеров деталей компрессора в пре-
делах технологических допусков на их 
изготовление [10]. При рассмотрении сово-
купности результатов испытаний ГТД с кон-
структивно единой модификацией компрес-
соров указанные отклонения можно отнести 
к разряду случайных ошибок. 
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4. В каждой из совокупности экспери-
ментальных точек величины критериев по-
добия прn  (или uλ ), кRe , определяющих 
режим работы компрессора, отличаются из-
за различия видов, программ и условий ис-
пытаний ГТД и, соответственно, из-за разли-
чия  режимов работы компрессора в системе 
ГТД.  Это затрудняет сравнение получаемой 
при стендовых испытаниях ГТД информации 
о ММ компрессора, имеющего конструктив-
ные изменения, с информацией об исходной 
ММ компрессора 1 приближения, получен-
ной при его автономных испытаниях.  

5. Идентичные значения критерия подо-
бия прn , определяющего режим работы 
компрессора, могут быть получены в про-
цессе испытаний ГТД с помощью различных 
методик проведения эксперимента. (Напри-
мер, либо путем изменения физической час-
тоты вращения ротора, при *

вхT = idem, либо 
путём изменения температуры воздуха на 
входе в двигатель, при n =100 % = idem.) В 
результате могут возникать отклонения па-
раметров компрессора, обусловленные упру-
гой раскруткой рабочих лопаток компрессо-
ра в периферийном сечении.  Таким образом, 
в исходных данных может содержаться ме-
тодическая ошибка эксперимента, которую 
необходимо отнести к разряду систематиче-
ских. 

6. Принятая форма ММ компрессора I 
уровня сложности может не учитывать влия-
ния некоторых эксплуатационных факторов, 
например изменения температуры воздуха на 
входе, и соответственно удельной теплоём-
кости воздуха, на параметры, входящие в 
ММ компрессора (то есть форма ММ ком-
прессора может содержать так называемую 
«ошибку модели» [9], которую необходимо 
отнести к разряду систематических).  

Алгоритм идентификации ММ ком-
прессора по результатам стендовых испыта-
ний ГТД должен обеспечивать систематиза-
цию полученной экспериментальной 
информации с выявлением и оценкой ука-
занных выше ошибок и отклонений (ошибок 
измерений, технологических отклонений, 
отклонений величин критериев подобия 

прn и кRe , методических ошибок, ошибок 
модели). 

Методика параметрической идентифика-
ции математических моделей компрессора 

и вентилятора I уровня сложности 
Информация о характеристике инди-

видуального компрессора, полученная при 
его работе в системе ГТД, представляет со-
бой пространственное множество точек, ка-
ждая из которых отягчена случайными (в 
том числе грубыми) и систематическими 
ошибками измерений, методическими ошиб-
ками и ошибками модели, а величины крите-
рия подобия прn , определяющего режим ра-
боты компрессора в каждой из точек,  
отличаются. 

Выявление в полученной при стендо-
вых испытаниях ГТД совокупности экспе-
риментальных точек грубых ошибок измере-
ний производится с помощью макси-
мального относительного отклонения  τ и его 
распределения [11].  

К оставшейся после отбраковки грубых 
ошибок измерений совокупности экспери-
ментальных точек при их дальнейшей  обра-
ботке можно применить следующее, часто 
принимаемое допущение. При переходе от 
испытания одного компрессора в системе 
ГТД на одном стенде к совокупности испы-
таний конструктивно единых компрессоров в 
системе ГТД на различных стендах (соответ-
ственно, с различными экземплярами датчи-
ков, преобразователей и регистрирующих 
приборов) систематические ошибки измере-
ний параметров можно рандомизировать. 
Тогда средние результаты совокупности экс-
периментов, несмотря на колебания пара-
метров компрессоров, обусловленные их ин-
дивидуальными особенностями, случайными 
и систематическими погрешностями измере-
ний, должны обнаруживать статистическую 
устойчивость. При этом рассеивание пара-
метров конструктивно одинаковых компрес-
соров относительно математических ожида-
ний характеристик при существующей 
точности измерений [12], как правило, нахо-
дится в пределах малых отклонений.  

Ошибки, обусловленные влиянием экс-
плуатационных факторов (упругой раскрут-
кой рабочих лопаток и влиянием числа Рей-
нольдса), к малым отклонениям отнести 
нельзя, так как их величины практически 
всегда превышают величину доверительных 
интервалов, ограничивающих случайный 
разброс параметров. Поэтому выборки экс-
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периментальных точек, полученные при раз-
личных методиках проведения эксперимента 
или при существенно отличающихся облас-
тях работы по числу Рейнольдса в потоке 
воздуха на входе в компрессор, следует рас-
сматривать отдельно, выявляя методом срав-
нительного анализа величины соответст-
вующих ошибок. Аналогичный подход 
необходимо применять и к ошибкам  модели, 
которые возникают при расчёте параметров, 
входящих в функциональные зависимости 
(1) и (2) из-за  влияния температуры воздуха 
на входе на его удельную теплоёмкость.  

Пусть имеется множество эксперимен-
тальных точек, полученных при испытаниях 
единичного компрессора (или нескольких 
экземпляров конструктивно единых ком-
прессоров) в системе газогенератора или 
ГТД. В процессе испытаний были измерены 
параметры, характеризующие работу ком-
прессора ( n , *

вхT , *
кT , *

вхp , *
кp , кp , вG ), на 

основе которых определены приведенные и 
безразмерные параметры ( прn , в.прG , *

кπ , *
кη ). 

Полученные при испытаниях результаты, 
нанесённые в координатах ),( прв.пр

*
к nGf=π , 

),( пр
*
к

*
к nf πη = , представляют собой несис-

тематизированное пространственное множе-
ство точек, неудобное для анализа, хранения, 
сопоставления с данными других испытаний, 
использования при расчете характеристик 
ГТД (рис.1). 

в.прG0,1

0,1

*
кπ

Рис. 1.  Пример несистематизированного множества 
экспериментальных точек,  полученных при его ис-

пытаниях компрессора «А»  в системе ГТД 
 

Для извлечения полезной информации 
из несистематизированного множества экс-
периментальных точек, полученных при 
стендовых испытаниях ГТД и отягчённых 
различного рода ошибками и отклонениями, 

и для идентификации ММ компрессора ис-
пользуем полиномиальную форму представ-
ления ММ компрессора и метод малых от-
клонений [13].  

Известно, что в математической моде-
ли ГТД характеристики компрессора можно  
представлять аналитически в форме полино-
мов. В частности, в [14,15] характеристики 
компрессора предлагается задавать в виде 
полиномов вида 
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где  mna , mnb  – коэффициенты полиномов,  
,/ пр.расчпрпр nnn =  

χ  – относительный параметр компрессора, 
вычисляемый в [14,15] по формуле  
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Индексами  «расч.» и «р» обозначены пара-
метры компрессора на расчетном режиме. 
Показатели адиабаты р, kk  рассчитываются 
по величине средней температуры торможе-
ния на входе и выходе из компрессора. 

Параметр χ  получен в [14,15]  из фор-
мулы относительной приведенной работы  
компрессора  
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k

T
L

T
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π

(6) 

при принятии допущения, что 
=−− расч.))1(/()1/( kk/kk 1. 

Коэффициенты полиномов (3) и (4) оп-
ределяются с помощью метода наименьших 
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квадратов при аппроксимации характери-
стик, полученных при испытании компрес-
сора на компрессорном стенде. 

Кроме того, что  полиномы (3) и (4) 
аналитически  описывают исходные харак-
теристики конкретного экземпляра компрес-
сора, при каком-то методе их получения  и 
при каких-то условиях проведения экспери-
мента они также аналитически отражают от-
носительную закономерность изменения па-
раметров компрессора, принадлежащего к 
конструктивно одинаковым экземплярам 
компрессоров. Под относительной законо-
мерностью изменения параметров компрес-
сора понимается справедливость в «малом», 
при inn пр.пр = ,  =в.пр

*
к / Gπ idem, зависимо-

стей  
,)()/( пр1

*
к

*
к idemnfi =Δ=Δ ππ  

,)()/( пр2 idemnfi =Δ=Δ χχ  
то есть малые относительные изменения па-
раметров *

кπ  и χ  при  
=в.пр

*
к /Gπ idem в окрестности  i-го значения 

приведенной частоты вращения при измене-
нии её на малую величину ( прnΔ ) идентичны 
для конструктивно одинаковых экземпляров 
компрессоров. Приняв это допущение и ис-
пользуя положения метода малых отклоне-
ний [13],  рассчитываем с помощью исход-
ных полиномов (3) и (4) для каждой  
полученной в процессе испытания ГТД j-той 
экспериментальной точки (при ,.прпр jnn =  

( ) ( )
j

GG в.пр
*
кв.пр

*
к // ππ = ) коэффициенты 

влияния вида ( )
j

nпр
*
к /ΔΔπ ,  ( )

j
nпр/χΔ . 

Далее, с помощью полученных  коэф-
фициентов осуществляем переход от вели-
чин параметров ( ) j

*
кπ  и  ( )jχ ,   имеющих ме-

сто при jnn .прпр =  в каждой из 
экспериментальных точек,  к значениям этих 
же параметров при  i-заданных приведенных 
частотах вращения ротора  inn .прпр = .  

В качестве заданных приведенных час-
тот вращения  выбираем те их значения, при 
которых происходило расчётное или первое 
экспериментальное определение исходных 
характеристик компрессора при его авто-
номных испытаниях на стенде ЦАГИ. Это 

позволяет уточнять исходную ММ компрес-
сора от испытания к испытанию и оценивать 
её изменение в процессе доводки узла ком-
прессора. С целью уменьшения погрешности 
систематизации экспериментальных данных 
необходимо, чтобы разность между приве-
денной частотой вращения в j-тых экспери-
ментальных точках и ближней  i-той приве-
денной частотой вращения исходной 
характеристики была не более  2…3 %.  

Это условие обеспечивается при обра-
ботке и систематизации экспериментальных 
точек путем предварительного разбиения 
всего диапазона прn  исходных характеристик 
компрессора на зоны, симметричные  отно-
сительно каждой i-той приведенной частоты 
вращения.  

Методика систематизации эксперимен-
тальных точек, полученных при испытаниях 
нерегулируемых компрессоров (вентилято-
ров)  в системе ГТД  или с регулируемыми 
направляющими аппаратами по заданной 
программе, является первой и основной со-
ставной частью методики идентификации 
ММ компрессора (вентилятора). Методика 
реализована в виде программы для ЭВМ, со-
ставленной на алгоритмическом языке Com-
paq Visual Fortran Version 6.6. Второй ча-
стью методики идентификации является 
обработка полученных систематизирован-
ных данных с помощью известных статисти-
ческих методов [11,16,17]. 

Результатом выполнения операции 
систематизации экспериментальных точек с 
помощью вышеуказанных программ для 
ЭВМ является ряд выборок вида 

⎟
⎟
⎠

⎞
⎜
⎜
⎝

⎛
=

в.пр

*
к*

к. G
fii

π
π , 

⎟
⎟
⎠

⎞
⎜
⎜
⎝

⎛
=

в.пр

*
к

G
fii

π
χ  

при всех i-тых заданных приведенных часто-
тах вращения inпр. , в зоне которых находи-
лись полученные экспериментальные точки. 
С целью исключения из этих выборок гру-
бых  ошибок  аппроксимируем  каждую  из  
i-тых выборок  квадратичными полиномами 
вида  

( ) ( ) 2

в.пр
*
к2в.пр

*
к10

*
к. // GaGaa iiii πππ ++= ,   (7) 
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( ) ( )2

в.пр
*
к2в.пр

*
к10 // GbGbb iiii ππχ ++=       (8) 

с одновременной проверкой однородности 
выборок  с помощью максимального относи-
тельного отклонения  τ и его распределения 
[11]. Отбраковка грубых ошибок в выборке, 
состоящей из экспериментальных точек ix , 
производится по условию  

pii Sxx −>− 1ср / τ , 

где iS  – выборочное среднее квадратичное 
отклонение параметров для заданной  i-той 
выборки, p−τ1  – квантиль распределения  
максимального относительного отклонения 
[11],   n – количество точек в i-той выборке. 

Одновременно с аппроксимацией вы-
борок полиномами второй степени и отбра-
ковкой грубых ошибок для каждой i-той вы-
борки с помощью распределения Стьюдента, 
при известном (ограниченном) количестве 
экспериментальных точек в каждой выборке, 
определяются величины доверительных ин-
тервалов параметров *

кπΔ  и χΔ , в пределах 
которых, с доверительной вероятностью 

pP −=1 , возможно рассеяние этих парамет-
ров: 

ntS
ii /*

к. ππ =Δ , 

ntS
i

i /
χ

χ =Δ , 

где t – квантиль распределения Стьюдента 
[16], n  – количество точек в  выборке.  

После отбраковки грубых ошибок [11] 
и определения доверительных интервалов 
выборок [16] проверяется однородность ос-
таточных дисперсий полученных выборок с 
помощью критерия Фишера [17] и соответ-
ствие полученных эмпирических выборок 
нормальному закону распределения с помо-
щью распределения 2χ  [16]. 

Окончательно, после вышеописанных 
процедур систематизации и статистической 
обработки экспериментальной информации, 
полученные в процессе идентификации ха-
рактеристики компрессора аппроксимируют-
ся с помощью метода наименьших квадратов 
и представляются в виде  полиномов вида  
(3) и (4) с указанием (при заданном уровне 
доверительной вероятности pP −=1 ) вели-
чин доверительных интервалов  *

.к iπΔ  и i .χΔ  

и величин средневзвешенных дисперсий 2
πS  

и 2
χS . Таким образом, кроме детерминиро-

ванного аналитического описания математи-
ческих ожиданий уточненной ММ компрес-
сора  полиномами вида (3) и (4) при 
обработке результатов испытаний несколь-
ких конструктивно единых компрессоров 
может быть также получена статистическая 
оценка рассеивания параметров *

кπ  и .χ , 
обусловленного ошибками измерений и от-
клонением деталей компрессора в пределах 
технологических допусков на изготовление.  
Опыт параметрической идентификации 
математических моделей компрессоров и 
вентилятора  I уровня сложности 

Методика параметрической идентифи-
кация ММ компрессора  была апробирована 
применительно к компрессорам «А» и «Б» 
одновальных ГТД  и вентилятору «Х» двух-
контурного ГТД. 
Идентификация математической модели 
компрессора «А» 

Исходная ММ компрессора «А» (ис-
пользуемая для проведения идентификации) 
была получена при  испытании этого ком-
прессора (с условным номером №1) на ком-
прессорном стенде ЦАГИ. Изменение при-
веденной частоты вращения ротора в 
процессе испытаний на компрессорном 
стенде осуществлялось путем уменьшения 
физической частоты вращения ротора при 

≈*
вхT 264К и при величине полного давле-

ния воздуха на входе в  ГТД, соответствую-
щей работе компрессора в автомодельной 
области по числу Рейнольдса. В процессе 
доводки ГТД с компрессором  «А» двигатель 
прошёл испытания на заводском стенде и на 
высотном стенде с экземпляром компрессора 
№2, имеющим ту же конструктивную ком-
поновку, что и компрессор №1. По результа-
там этих испытаний была проведена иден-
тификация ММ компрессора № 2. Для 
идентификации использовались эксперимен-
тальные точки, полученные при испытаниях 
ГТД «А» на высотном стенде в автомодель-
ной области по числу Рейнольдса  при по-
стоянной физической частоте вращения   ро-
тора =n 100 %  и при  =*

вхT 288…442 К. 
Исходные и полученные в процессе иденти-
фикации ММ компрессора «А» его характе-
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ристики  приведены на рис. 2. Для компрес-
сора «А» (экземпляр №2), испытанного на 
земном и высотном стендах  в системе ГТД с 
помощью предложенной методики иденти-
фикации были  получены, при доверитель-
ной вероятности 95,0=P , доверительные 
интервалы параметров =Δ *

к i
π 0,017…0,027, 

=Δ iχ 0,011…0,028.  
0,1пр =n

807,0пр =n

87,0пр =n

93,0пр =n

8,0 9,0 0,1 1,1
5,0

6,0

7,0

8,0

9,0

0,1

*
кπ

⎟⎟
⎠

⎞
⎜⎜
⎝

⎛ π

в.пр

*
к

G  
Рис.2.  Исходная и идентифицированная ММ ком-

прессора   «А»:   
_____  -    исходная ММ  компрессора  «А»,  
--•-- -  идентифицированная ММ компрессора «А» 

 
Вышеуказанные интервалы характе-

ризуют рассеяние этих параметров, обуслов-
ленное ошибками измерений  в процессе 
стендовых испытаний двигателя.  

Из рассмотрения результатов иденти-
фикации, приведенных на рис. 2, следует, 
что при <прn 1 математические ожидания 

напорных веток ( )в.пр
*
к

*
.к / Gfii ππ =  иденти-

фицированной ММ компрессора, при 
( )=в.пр

*
к / Gπ idem, смещены вверх относи-

тельно напорных веток исходной ММ. Как 
показал анализ, относительное смещение на-
порных веток компрессора № 2 относитель-
но напорных веток компрессора № 1 обу-
словлено упругой раскруткой профилей 
рабочих лопаток компрессора № 2 в их пе-
риферийных сечениях из-за различной мето-
дики проведения эксперимента. Это смеще-
ние возрастает с увеличением *

вхT  (с 
уменьшением прn ) и составляет 4,9…5,6 % 
при  =*

вхT 442 К.  

Идентификация математической модели 
компрессора «Б» 

Исходная ММ компрессора «Б» была 
получена при испытании геометрически по-
добного прототипа этого компрессора с ус-
ловным номером № 1П на компрессорном 
стенде. Изменение приведенной частоты 
вращения ротора в процессе испытаний ком-
прессора  № 1П на компрессорном стенде 
осуществлялось путем уменьшения физиче-
ской частоты вращения ротора при 

≈*
вхT 288К. В процессе доводки ГТД «Б» 

прошёл испытания на заводском и высотном 
стендах с экземплярами компрессора «Б» с 
условными номерами №2 и №3. Из результа-
тов испытаний компрессоров №2 и №3 вы-
брана совокупность несистематизированных 
экспериментальных точек, полученных пу-
тем уменьшения физической частоты враще-
ния ротора при ≈*

вхT 288 К и выполнена 
идентификация ММ компрессора «Б» при 
его работе в системе ГТД с помощью пред-
лагаемой методики. 

Ветки идентифицированной ММ ком-
прессора «Б» вида ( )в.пр

*
к. / Gfii πχ =  показа-

ны на рис.3. Некоторое отличие идентифи-
цированной  ММ  компрессора  «Б»  от  ММ  

0,1пр =n
98,0пр =n
939,0пр =n

898,0пр =n
857,0пр =n

816,0пр =n

776,0пр =n

735,0пр =n

χ
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5,0

0,19,08,07,0 1,1 ⎟
⎟
⎠

⎞

⎜
⎜
⎝

⎛

в.пр

*
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G
 

Рис. 3.  Исходная и идентифицированная ММ ком-
прессора «Б», полученные при ≈*

вхT 288К, и ≤n 1,0: 
, ________   - исходная ММ,        
  ----•---- -  идентифицированная ММ 
 
прототипа обусловлено некоторым отличием 
последней конструктивной модификации 
компрессора «Б» (экземпляры № 2 и 3) от  
модификации компрессора прототипа № 1П.  



Вестник Самарского государственного аэрокосмического университета,  №3(27), 2011 
 

264 

Оценка методической ошибки 
математической модели компрессора «Б» 
из-за упругой раскрутки рабочих лопаток 

С помощью разработанной методики 
выполнена идентификация ММ компрессора 
«Б» по совокупности экспериментальных 
точек, полученных при испытании ГТД «Б» 
при =*

вхT 288…540К и при программе регу-
лирования двигателя =n 100 %. Результаты 
идентификации были сравнены при 

=прn idem с ММ компрессора «Б», получен-
ной  по совокупности экспериментальных 
точек, полученных при испытаниях ГТД «Б» 
при температуре воздуха на входе  

=*
вхT 288К и при ≤n 1,0. 

В результате сравнения была выявлена 
методическая ошибка, обусловленная упру-
гой раскруткой рабочих лопаток компрессо-
ра «Б». Экспериментальные точки, получен-
ные при >*

вхT 288 К и систематизированные 
с помощью методики идентификации, при 

прn = idem смещаются вверх относительно 

выборок ( )в.пр
*
к

*
.к / Gfii ππ = , систематизиро-

ванных с помощью методики идентифика-
ции при этих же прn  и при =*

вхT 288 К. Сме-
щение возрастает с увеличением *

вхT  и 
значительно превышает величины довери-
тельных интервалов выборок *

к.iπ , получен-
ных при условии =*

вхT 288 К. Величина  ме-
тодической ошибки при =*

вхT 540 К 
достигает 3,2 % (рис 4). Для устранения этой 
методической ошибки при расчёте ВСХ ГТД 
«Б» (с использованием ММ компрессора ви-
да (4), полученной при =*

вхT 288 К и при 
≤n 1,0), необходимо к  ММ компрессора в 

форме  (4) вводить относительную поправку 
*
кπδ , показанную на рис. 4. 

%,кπδ

К,*
вхT300 400 500

0
0,1

0,2
0,3
0,4

Рис. 4. Изменение степени повышения давления ком-
прессора «Б» из-за влияния  упругой раскрутки рабо-

чих лопаток  при ( ) =
i

Gв.пр
*
к /π idem  и при =n 100 % 

Оценка ошибки модели компрессора «Б» 
С помощью методики идентификации 

при обработке совокупности эксперимен-
тальных точек, полученных при испытании  
ГТД «Б» при *

вхT , превышающей 288 К 
( =*

вхT 288…540 К), выявлена ошибка ММ 
компрессора при ее задании в форме поли-
нома вида (4). 

Результаты идентификации показали, 
что форма ММ компрессора вида (4), пред-
ложенная в [14,15] при =прn idem и 

( )=в.пр
*
к / Gπ idem не сохраняется инвариант-

ной при изменении *
вхT . Экспериментальные 

точки, полученные при >*
вхT 288 К и систе-

матизированные относительно веток iχ  при  
заданных приведенных частотах вращения, 
смещаются вниз относительно выборок, по-
казанных на рис.4 и  сформированных с по-
мощью предложенной методики идентифи-
кации при этих же прn  и при =*

вхT 288 К. 
Смещение возрастает с увеличением *

вхT  и 
значительно превышает величины довери-
тельных интервалов выборок iχ , получен-
ных при =*

вхT 288 К. Возникновение указан-
ной ошибки ММ компрессора обусловлено 
принятием допущения 

=−− расч.))1(/()1/( kk/kk 1 (см. формулы (5) и 
(6)). Анализ показал, что при изменении *

вхT  
величина ошибки модели  χδ    практически 
равна, но противоположна по знаку  величи-
не комплекса ( ) ( )( )расч.1//1/ −−= kkkkKδ  и 
составляет при =*

вхT 500 К минус 4.0 %. 
Таким образом, представление в [14,15] 

ММ компрессора с помощью относительно-
го параметра χ  полиномом вида (4) при 
увеличении *

вхT  при прочих равных условиях 
приводит к появлению ошибки модели.  

 
Оценка влияния упругой раскрутки  
лопаток на  КПД компрессора «Б» 

Как показал анализ, величина ошибки 
модели χδ  компрессора  ГТД «Б», выявлен-
ная c помощью методики идентификации,  
практически совпадает по абсолютной вели-
чине с изменением величины комплекса 

( ) ( )( ) %100)11//1/( расч. ⋅−−−= kkkkКδ , рас-
считанного применительно к  параметрам 
компрессора «Б». Оценка относительного 
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изменения приведенной работы компрессора 
«Б» при увеличении *

вхT  может быть выпол-
нена с помощью метода малых  отклонений 
[13] по формуле 

χδδδ += КL к.пр . 
Получено, что  для компрессора ГТД «Б» 
при изменении *

вхT  величина к.прLδ  практи-
чески равна нулю.  

По результатам идентификации ММ 
компрессора «Б» при =*

вхT 288…540 К и 
=n 100 %, величинам выявленной методиче-

ской  ошибки ( )*
вх

*
к Tf=πδ  (рис. 4) и полу-

ченному (после устранения ошибки модели 
( )*

вхTf=χδ ) относительному изменению 
приведенной работы компрессора к.прLδ  в 
зоне рабочей линии с помощью метода ма-
лых отклонений [13] по формуле  

пр.к

1*

к
*
к 1η Lk

k

δπδδ −⎟
⎟
⎠

⎞
⎜
⎜
⎝

⎛
−=

−

          (9) 

было рассчитано изменение изоэнтропиче-
ского КПД компрессора по отношению к 
КПД ММ компрессора, полученной  при 

≈*
вхT 288 К путем уменьшения физической 

частоты вращения ротора. Получено, что при  
=*

вхT 500 К величина КПД компрессора 
ГТД «Б» из-за упругой раскрутки рабочих 
лопаток возрастает на 3 %. 

 
Идентификация математической модели 
вентилятора «Х» в автомодельной  
и в неавтомодельной области по числу 
Рейнольдса 

С целью проверки эффективности раз-
работанной методики идентификации   ММ 
компрессора (вентилятора) была выполнена 
тестовая задача идентификации ММ  венти-
лятора «Х»  по результатам его испытаний в 
системе ГТД при пониженном полном дав-
лении на входе. Исходная ММ вентилятора 
«Х»  была получена по результатам его не-
скольких специальных испытаний на заво-
дском стенде.  

Результаты идентификации ММ венти-
лятора в автомодельной области по числу 
Рейнольдса показали, что эксперименталь-
ные точки, обработанные с помощью мето-
дики идентификации, в координатах *

кπ - 
)( в.пр.

* Gкπ  и к.прL  - )( в.пр.
* Gкπ  хорошо сов-

падают с исходными характеристиками  вен-
тилятора. После проведения идентификации 
ММ вентилятора «Х» в автомодельной об-
ласти по числу Рейнольдса отдельным эта-

пом была проведена идентификация ММ 
вентилятора в неавтомодельной области по 
числу Рейнольдса при пониженном *

вхp . По 
результатам идентификации получено, что 
снижение *

вхp  до (0,218…0,173) Па·10 5−  
приводит при  ( )в.пр

*
к Gπ  = idem к снижению 

*
кπ  на 1,74…2,7 %. При этом величина при-

веденной работы вентилятора пр.кL   увеличи-
лась на 1,94…3,7 %. Снижение КПД венти-
лятора, обусловленное влиянием числа 
Рейнольдса, при *

вхp =0,218 Па·10 5− , соглас-
но уравнению  (9) в малых отклонениях [13],  
при повышении пр.кL  на 1,94 % и  при сни-
жении *

вπ  на 1,74 % составило  3,50 % . 
 

Заключение 
Разработана методика идентификации 

ММ компрессора (вентилятора) I уровня 
сложности. Методика позволяет по всей со-
вокупности несистематизированных экспе-
риментальных точек, полученных при раз-
личных видах стендовых испытаний ГТД, 
уточнять исходную ММ компрессора (вен-
тилятора), полученную расчетом или при 
первом автономном испытании компрессора, 
оценивать эффективность вводимых в кон-
струкцию компрессора (вентилятора) меро-
приятий, оценивать влияние упругой рас-
крутки рабочих лопаток, числа Рейнольдса 
на изменение параметров ММ компрессора 
(вентилятора). 
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ЭКСПЕРИМЕНТАЛЬНЫЕ ИССЛЕДОВАНИЯ ВОЗМОЖНОСТИ АДАПТАЦИИ 
ЖРДМТ РАЗРАБОТКИ ФГУП «НИИМАШ» ПОД ТОПЛИВНУЮ ПАРУ  

MON-3 + MMH С ОБЕСПЕЧЕНИЕМ УДОВЛЕТВОРИТЕЛЬНОГО ТЕПЛОВОГО 
СОСТОЯНИЯ ДВИГАТЕЛЕЙ 

 
©2011  Ю. А. Бешенев, С. А. Булдашев, Ф. А. Казанкин, Н. В. Лемский, Е. В. Семкин 

 
Федеральное государственное унитарное предприятие «Научно-исследовательской институт 

машиностроения» (ФГУП «НИИМаш»), г. Нижняя Салда  
 
В статье приводится сравнение результатов огневых испытаний двигателей разработки и изготовления 

ФГУП «НИИМаш» на топливах MON-3 + MMH и АТ + НДМГ и информация по тепловому состоянию двига-
телей на этих огневых испытаниях. 

 
ЖРДМТ, огневые испытания, MON-3, MMH, АТ, НДМГ, удельный импульс тяги, тепловое состояние. 
 
Одним из основных препятствий для 

успешного международного сотрудничества в 
области ракетного двигателестроения являет-
ся различие применяемых топливных пар. 
Так, в российской космонавтике наибольшее 
применение нашла топливная пара 
АТИН+НДМГ, а за рубежом MON-3+ MMH. 

С целью подтверждения работоспособ-
ности двигателей на топливе MON-3+MMH 
были проведены огневые испытания двигате-
лей разработки и изготовления ФГУП 
«НИИМаш» 11Д458М тягой 392 Н и 
11Д428А–16 тягой 130 Н. 

Указанные двигатели спроектированы 
под топливо АТИН+НДМГ и уже несколько 
лет проходят лётную эксплуатацию в составе 
разгонных блоков серии «Бриз», транспорт-

ных кораблей серии «Прогресс» и пилоти-
руемых кораблей серии «Союз». Оба двига-
теля имеют общий принцип смесеобразова-
ния - соосные центробежные форсунки 
окислителя и горючего с периферийными 
струйными форсунками окислителя. И оба 
двигателя имеют сопло из ниобиевого спла-
ва Нб5В2МЦ. 

Результаты огневых испытаний двига-
телей 11Д458М и 11Д428А–16 на топливе 
АТ+НДМГ приведены на рис.1 и 2. 

Для обеспечения равнообъёмного рас-
хода компонентов топлива (массовое соот-
ношение компонентов топлива Km=1,65) 
перед огневыми испытаниями на топливе 
MON-3+MMH на двигателях были замены 
жиклеры. 

 
Результаты огневых испытаний ЖРДМТ 11Д458М
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11Д458М, АТ+MMH, Кm=(1,504-1,740)  Lкс=100 мм
11Д458М, MON-3+MMH, Кm=(1,6-1,685)  Lкс=125 мм
11Д458М, АТ+НДМГ, Кm=(1,910-1,924)  Lкс=100 мм

 
Рис. 1. Зависимость удельного импульса тяги двигателя 11Д458М от давления компонентов топлива на входе 

в двигатель по результатам огневых испытаний на топливах MON-3+MMH и АТ+НДМГ 
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Двигатель 11Д458М (у которого длина 
камеры сгорания 100 мм) при первом огне-
вом испытании на топливе MON-3+MMH 
имел относительно низкую температуру ка-
меры сгорания и удельный импульс тяги по-
рядка 2950 м/с (см. рис. 1). В связи с этим 
посредством несложных конструкторских 

доработок длина камеры сгорания была уве-
личена до 125 мм. По результатам огневых 
испытаний двигателя 11Д458М с длиной ка-
меры сгорания 125 мм на топливе MON-
3+MMH удельный импульс тяги составил 
более 3050 м/с (рис. 1). 

Результаты огневых испытаний ЖРДМТ 11Д428А-16
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11Д428А-16, MON-3+MMH, Кm=(1,655-1,729)

11Д428А-16, АТ+НДМГ, Кm=(1,804-1,850);

 
Рис. 2. Зависимость удельного импульса тяги двигателя 11Д428А–16 от давления компонентов топлива 

 на входе в двигатель по результатам огневых испытаний на топливах MON-3+MMH и АТ+НДМГ 
 

Удельный импульс тяги двигателей 
11Д458М и 11Д428А–16 для топлива MON-
3+MMH оказался выше, чем при работе на 
топливе АТ+НДМГ (рис. 1 и 2). 

Огневые испытания проходили в зем-
ных условиях. Применяемый на этих испы-
таниях окислитель АТ (тетраоксид диазота) 
по энергетическим свойствам эквивалентен 
таким окислителям как АТИН (тетраоксид 
диазота ингибированный) и MON-3. 

Анализируя все режимы испытаний на 
топливе MON-3 + MMH, можно отметить, 
что максимальная температура наружной 
стенки камеры сгорания двигателя 11Д458М 
составила 1394°С (рис. 3), двигателя 
11Д428А–16 – составила 1251°С (рис. 4), в 
то время как допустимая температура, обес-
печивающая гарантированную работоспо-
собность ниобиевой камеры сгорания, со-
ставляет 1450°С. 

При работе на топливе АТ+НДМГ 
максимальная температура наружной стенки 
камеры сгорания двигателя 11Д458М соста-
вила 1319°С, а двигателя 11Д428А–16 – 
1144°С. 

При работе на топливе АТ+НДМГ ин-
тенсивно нагреваются те области, куда пада-
ют струи окислителя (в качестве примера на 
рис. 5 и рис. 6 приведены съёмки термовизо-
ра),  а при  работе  этих  же  двигателей  

 

 
 

Рис. 3. Распределение температур  
по наружной стенке камеры сгорания  

двигателя 11Д458М на 26 секунде (слева) 
 и 72 секунде (справа) огневых испытаний 

 на топливной паре MON-3+MMH  
(с указанием изотермы 1365 ºC) 



Авиационная и ракетно-космическая техника 
 

269 

 
Рис. 4. Распределение температур по наружной 
стенке камеры сгорания двигателя 11Д428А–16 

 при огневых испытаниях на топливной паре  
MON-3+MMH 

 
на топливе MON-3+MMH эти области  в 
первые секунды режима имеют относитель-
но низкую температуру стенки, и только при 
выходе на режим по тепловому состоянию 
на двигателе 11Д458М наблюдалось повы-
шение температуры на цилиндрическом 
участке камеры сгорания (рис. 3). Это раз-
личие по температуре требует дополнитель-
ных исследований. 

 

 
 
Рис. 5. Распределение температур по наружной 
стенке камеры сгорания двигателя 11Д458М при 
огневых испытаниях на топливной паре АТ+НДМГ 

 
Тепловое состояние двигателей при 

работе на топливе MON-3 + MMH признано 
удовлетворительным. 

Максимальное значение удельного им-
пульса тяги двигателя 11Д458М с геометри-
ческой степенью расширения сопла 100=F  
на топливе MON-3+ MMH в диапазоне массо-
вого соотношения компонентов топлива 
Кm=1,60…1,685 равнялось 3060м/с. Если же 
комплектовать двигатель удлинённым соплом 
с геометрической степенью расширения 

250=F  (как у зарубежных аналогов) то со-
гласно расчету удельный импульс тяги воз-
растет до 3100…3119 м/с. Следовательно, 
двигатели ФГУП «НИИМаш» по энергетиче-
ским и экономическим параметрам могут со-
ставить конкуренцию зарубежным аналогам. 

 

 
 

Рис. 6. Распределение температур 
 по наружной стенке камеры сгорания  

двигателя 11Д428А–16 при огневых испытаниях 
 на топливной паре АТ+НДМГ  

(с указанием изотермы 1040 ºC) 
 
Огневым испытаниям были подвергну-

ты двигатели без доработки и оптимизации 
рабочего процесса под топливо MON-
3+MMH. Дальнейшее улучшение их энерге-
тических характеристик может быть достиг-
нуто за счет оптимизации рабочего процесса 
в камере сгорания с учетом физико-
химических свойств монометилгидразина и 
без значительных изменений конструкции 
существующих двигателей. 
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Приведены результаты исследования ультразвукового упрочнения свободными шариками лопаток ГТД 
из титановых сплавов. Показано влияние ультразвука на физико-механические и эксплуатационные характери-
стики. 

 
Ультразвук, упрочнение, остаточные напряжения, усталостная прочность. 

 
Эффективным направлением повыше-

ния эксплуатационных характеристик дета-
лей ГТД (лопаток компрессорной турбины) 
является поверхностное пластическое де-
формирование, осуществляемое различными 
методами, к числу которых относятся гидро-
дробеструйное и пневмодробеструйное уп-
рочнение, упрочнение микрошариками. 
Данные методы характеризуются отсутстви-
ем жесткой связи деформирующих элемен-
тов с обрабатываемой поверхностью, имеют 
невысокую производительность и создают 
неблагоприятные условия на рабочих мес-
тах. Более эффективным способом повыше-
ния эксплуатационных характеристик изде-
лий является ультразвуковое упрочнение 
(УЗУ) свободными шариками, которое про-
изводится в специальной рабочей камере, 
где под действием ультразвукового поля 
хаотично перемещаются под действием 
ультразвука шарики [1]. Особенностью 
ультразвукового упрочнения является то, 
что положительный эффект достигается за 
счет многократности микросоударений при 
отсутствии заданной траектории, что позво-
ляет упрочнять тонкостенные детали слож-
ной конфигурации и обеспечивает более 
равномерный характер поверхностной де-
формации [2]. 

Определены оптимальные режимы уп-
рочнения, которые находятся в пределах: 
амплитуда колебаний ξ=10...30мкм, диаметр 
шариков dш=1,5...3 мм, время обработки 
t=100...200 с. 

Ультразвуковое упрочнение свобод-
ными шариками приводит к формированию 
в поверхностном слое сжимающих остаточ-
ных напряжений в образцах из титановых 
сплавов ВТ 9 от 4 до 450…500 МПа с глуби-

ной залегания 250…350 мкм. Увеличение 
продолжительности обработки до 150с ведет 
к росту στ. При этом область максимальных 
напряжений располагается на некотором 
расстоянии от поверхности (рис.1). 

 

  
Рис. 1.  Распределение интенсивности напряжений 
после ультразвукового упрочнения сплава ВТ9 

 
Изучение особенностей влияния ультра-

звукового упрочнения и накатывания шари-
ком на тонкую кристаллическую структуру 
титановых сплавов ВТ3-1, ВТ9, ОТ4 проводи-
лось на образцах после точения, шлифования, 
а также в отожженном состоянии [3].   

Исследования показали, что ультразву-
ковое упрочнение вызывает дополнительное 
уширение рентгеновских интерференцион-
ных линий после всех видов обработки. При 
этом увеличение деформационного упроч-
нения, определяемое относительным ушире-
нием рентгеновских линий на отожженных 
образцах, происходит более интенсивно. На 
это, в частности, указывает тот факт, что 
уровень размытия рентгеновских интерфе-
ренционных линий в образцах, упрочненных 
после отжига, ниже, чем в упрочненных по-
сле точения. Это связано с тем, что при уп-
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рочнении образцов после точения реализует-
ся субструктурное состояние с более мелки-
ми блоками и большими микроискажениями 
кристаллической решетки. 

Известно, что прохождение ультразву-
ковых волн через кристалл вызывает актива-
цию дислокаций. При пластическом дефор-
мировании в ультразвуковом поле часть ак-
тивированных дислокаций становится под-
вижной, что вызывает локализованную пла-
стическую деформацию. В предварительно 
точеных образцах доля подвижных дислока-
ций меньше вследствие большого количест-
ва препятствий. Это вызывает своеобразное 
субструктурное упрочнение за счет более 
мелких блоков с наибольшими микроиска-
жениями внутри них. При УЗУ отожженных 
образцов движение активизированных ульт-
развуком  дислокаций  не  тормозится   пре-
пятствиями, в связи с чем длина их свободно-
го пробега больше и, следовательно, степень 
упрочнения ниже. 

Анализ распределения уширений ли-
ний по глубине показал, что в отожженных 
образцах наиболее интенсивное деформаци-
онное упрочнение после ультразвуковой об-
работки распространяется до глубины 
150…200 мкм, а в точеных – до 80…100 мкм. 

Проведенные исследования позволили 
установить, что ультразвуковое упрочнение 
свободными шариками титановых сплавов 
ВТ3-1, ВТ9 и ОТ4 сопровождается дробле-
нием блоков мозаики, значительным разви-
тием микроискажений и увеличением плот-
ности дислокаций. 

Изменение размеров блоков, а также 
уменьшение микроискажений и плотности 
дислокаций при ультразвуковом упрочнении 
связаны с поглощением акустической энер-
гии в местах элементарных пластических 
сдвигов, что приводит к локальному нагре-
ву, снятию напряжений, разблокировке дис-
локаций, увеличению их подвижности. Все 
эти факторы, характеризующие в общем ра-
зупрочняющее действие ультразвука, спо-
собствуют также более равномерной пласти-
ческой деформации в процессе упрочнения. 
Эффект разупрочнения подтверждается из-
мерением микротвердости поверхностного 
слоя образцов из сплава ВТ9. Результаты 
этих исследований показали, что степень 

деформационного упрочнения при ультра-
звуковом упрочнении свободными шарика-
ми примерно на 10% меньше, чем при нака-
тывании шариком, хотя остаточные напря-
жения имеют близкие значения. 

Исследование влияния ультразву-
кового упрочнения и накатывания шариком 
на фазовый состав поверхностного слоя ти-
тановых сплавов ВТ3-1, ВТ9, ОТ4 показало, 
что наибольшие фазовые превращения при 
упрочнении происходят в отожженных об-
разцах. Так, при ультразвуковом упрочнении 
и накатывании шариком образцов из сплава 
ВТ3-1 в отожженном состоянии содержание 
β-фазы на поверхности уменьшилось с 20 до 
12% и глубина фазовых превращений при 
этом составляла 100…150 мкм. При упроч-
нении точеных образцов количество β-фазы 
уменьшилось с 10 до 4…5% . 

Сплав ВТ9 в отожженном состоянии 
содержал 17%  β-фазы, в результате накаты-
вания шариком и ультразвукового упрочне-
ния количество β-фазы на поверхности 
уменьшилось до 8-9% и фазовые превраще-
ния наблюдались до глубины 100 мкм. Ана-
лиз интегральных интенсивностей линий α и 
β - фаз отожженного сплава ОТ4 показывает, 
что ультразвуковое упрочнение сопровожда-
ется β → α превращениями. Исследования 
показали, что основной причиной  этих  пре-
вращений является силовой фактор, это от-
носится и к другим видам механической об-
работки.  

Распад метастабильной β-фазы под 
воздействием пластической деформации 
приводит к изменению характера эпюр оста-
точных напряжений, что объясняется раз-
личной плотностью фаз. Поскольку плот-
ность  β-фазы  меньше  плотности  α - фазы, 
β → α превращения вследствие уменьшения 
объема в поверхностном слое должны спо-
собствовать смещению эпюры остаточных 
напряжений в сторону положительного зна-
ка. У сплава ОТ4 величина тангенциальных 
и осевых сжимающих остаточных напряже-
ний на 100…150 МПа выше, чем у сплавов 
ВТЗ-1, ВТ9, а количество свободной β-фазы 
в исходном состоянии не превышает 4…5%. 

При ультразвуковом упрочнении под 
действием внешних сил происходит интен-
сивная пластическая деформация, которая 
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определяется его физико-механическими ха-
рактеристиками. Исследование напряженно-
деформированного состояния в зоне контак-
та проводили в программном комплексе 
ANSYS с использованием метода конечных 
элементов. Результаты определения интен-
сивности деформаций εi в зависимости от 
усилия  упрочнения показали, что с увели-
чением последнего при накатывании шари-
ком  εi возрастает до 0,12 при УЗУ и до 0,096  
при накатывании шариком. Это связано с 
тем, что скорость деформирования при УЗУ 
значительно выше, что является следствием 
быстрого распространения фронта давления, 
локализованного в небольшом объеме. Как 
известно, высокоскоростная и квазистатиче-
ская деформации по разному воздействуют 
на кристаллическую решетку. При высоко-
скоростной деформации имеет место пере-
распределение влияния отдельных факторов  
на физико-механические характеристики ма-
териала. Поэтому ультразвуковое упрочне-
ние  характеризуется более мелкозернистой 
структурой и высокой плотностью дислока-
ций. Наибольшие значения интенсивности 
напряжений и деформаций находятся на не-
котором расстоянии от поверхности, что 
связано с локализацией в этой области  мак-
симальных касательных напряжений. 

Электронно-микроскопические иссле-
дования показали, что максимальный распад 
β-фазы наблюдается на поверхности образца 
и достигает глубины 100 мкм. 

Как видно из представленных снимков 
(рис. 2,а) у образцов в исходном состоянии 
четко различаются две фазы: светлая α-фаза 
и темная, в виде полос, β-фаза. В результате 
ультразвукового упрочнения на поверхности  
наблюдаются интенсивные фазовые превра-
щения, о чем свидетельствует значительное 
дробление и расслоение границ β-фазы (рис. 
2,б).  

Аналогичная картина наблюдается и на 
глубине 50 мкм (рис. 2,в).  На  расстоянии 
100 мкм от поверхности интенсивность фа-
зовых превращений, как и в случае рентге-
нографического анализа, незначительна 
(рис. 2,г). 

Таким образом, электронно-микроско-
пические исследования подтвердили данные 
рентгенографического анализа и свидетель-

ствуют о наличии β → α превращений в по-
верхностном слое. 

 

    
а 

 
г 

Рис. 2. Фазовые превращения в образцах из сплава 
ВТ9: а– поверхность в исходном состоянии; 

 б – после УУ; в – после УУ на глубине 50 мкм;  
г – после УУ на глубине 100 мкм 

 

б 

в 
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Одним из показателей, характеризую-
щих долговечность деталей ГТД, является 
усталостная прочность. 

Как известно, усталостная прочность 
металлов в значительной степени определя-
ется уровнем энергии, которую способны 
аккумулировать микрообъемы поверхност-
ных слоев до насыщения. Оптимальным 
структурным состоянием материала является 
наличие такой структуры, которая обеспечи-
вает наибольшую равномерность поглоще-
ния энергии кристаллической решетки в 
процессе деформирования. При этом необ-
ходимо также учитывать характер распреде-
ления дислокаций и их плотность. Равно-
мерное распределение дислокаций по объе-
му металла обеспечивает однородное по-
глощение механической энергии в процессе 
деформирования, а увеличение плотности 
дислокаций приводит к возрастанию сред-
ней величины поглощенной энергии. Этому, 
в частности, способствует ультразвуковое 
упрочнение, приводящее к повышению об-
щей энергоемкости поверхностного слоя и, 
как следствие, увеличению циклической 
прочности. 

Исследования энергетического состоя-
ния поверхностного слоя методом экзоэлек-
тронной эмиссии (ЭЭЭ) позволили устано-
вить, что ультразвуковое упрочнение приво-
дит к значительным изменениям энергоем-
кости поверхностного слоя. 

Сканограммы косых шлифов на исход-
ных образцах, приведенные на рис. 3,а пока-
зывают, что наибольшая эмиссия зафикси-
рована на поверхности образцов. 

По мере перемещения светового зонда 
по шлифу эмиссия уменьшается и на глуби-
не 0,05…0,1 мм наблюдается её резкий спад. 
Повышенная эмиссия на поверхности обу-
словливается тем, что в процессе изготовле-
ния образцов поверхностный слой был де-
формирован, и при отжиге, по-видимому, 
произошла частичная рекристаллизация это-
го слоя. 

Иной характер имеют сканограммы 
образцов после ультразвукового упрочнения 
свободными шариками. В частности, здесь 
наблюдается значительное увеличение ЭЭЭ 
до 2,7·104…3,5·104имп/с (рис. 3,б). 

 а 

 
б 

Рис. 3.  Распределение экзоэлектронной эмиссии по 
глубине поверхностного слоя: а – образец после от-
жига; б – образец после ультразвукового упрочнения 

(f=20кГц, ξ=20 мкм, t=150с, dш=2,5 мм) 
 

Для сравнения, ЭЭЭ неупрочненных 
образцов составляет 7·103…8·103 имп/с. 
Кроме того, максимум экзоэмиссии проявля-
ется на глубине 150…200 мкм и совпадает с 
глубиной залегания максимальных значений 
остаточных сжимающих напряжений. Об-
щая глубина, где регистрируется экзоэмис-
сия после ультразвукового упрочнения, пре-
вышает глубину распространения остаточ-
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ных напряжений, что связано с более высо-
кой чувствительностью данного метода. 

Центрами эмиссии являются скопления 
дефектов и области с повышенной плотно-
стью дислокаций, зависящие от поля напря-
жений, создаваемого внешней нагрузкой. 
Таким образом, можно с достаточной досто-
верностью утверждать, что увеличение 
эмиссионной активности на глубине 
150…200 мкм свидетельствует о возникно-
вении здесь зоны с максимальной концен-
трацией остаточных напряжений и наи-
большей степенью пластической деформа-
ции. 

Исследование усталостных изломов 
шлифованных и упрочненных образцов по-
зволили определить характерные зоны раз-
рушения: зону зарождения трещины, зону 
перехода, которая характеризуется призна-
ками смешанного разрушения, и зону доло-
ма. Существенным отличием неупрочнен-
ных и упрочненных образцов является то, 
что в первом случае зарождение трещины 
начинается с поверхности, а в упрочненных 
образцах зона зарождения трещины нахо-
дится на некоторой глубине и характеризу-
ется наличием усталостных макросколов 
(рис. 4). 

 

 
Рис. 4.  Усталостный излом упрочненного образца 

 из сплава ВТ9 
 

В зависимости от режимов упрочнения 
предел выносливости титановых сплавов по-
вышается до 450 МПа (рис. 5). 

При ультразвуковом упрочнении по-
вышение предела выносливости определяет-
ся не только остаточными напряжениями и 
степенью пластической деформации, но и 
особенностями физического состояния по-

верхностного слоя в условиях высокочас-
тотного циклического воздействия ультра-
звуковых колебаний.  К этим особенностям 

 
Рис. 5. Влияние ультразвукового упрочнения 

 на усталостную прочность титанового сплава ВТ9: 
1-шлифование; 

2- ультразвуковое упрочнение свободными шариками 
 
Относятся: повышенная плотность дислока-
ций, значительные микроискажения, интен-
сивное торможение различных структурных 
дефектов, изменение энергетического со-
стояния, фазовые превращения и др. 

При этом положительное влияние уп-
рочнения заключается также и в том, что уп-
рочненный слой ограничивает выход дисло-
каций на поверхность при циклическом де-
формировании, обусловливая этим повыше-
ние общей энергоемкости материала и, как 
следствие, рост усталостной прочности. 

Таким образом, ультразвуковое упроч-
нение приводит к значительному повыше-
нию усталостной прочности титановых 
сплавов (до 48%). При этом зона зарождения 
усталостной трещины смещается под по-
верхность. 
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The results of the study of ultrasonic hardening of free samplesfrom the balls of titanium alloys. Shows the effect 
of ultrasound on the physical, mechanical and operational characteristics. 
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ПРОБЛЕМЫ СОЗДАНИЯ ЯДЕРНОЙ ЭЛЕКТРОРАКЕТНОЙ  
ДВИГАТЕЛЬНОЙ УСТАНОВКИ 
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Представлен анализ проблемных вопросов создания ядерной энергетической двигательной установки для 

космических аппаратов. Рассмотрены варианты их принципиальных решений. 
 
Космический корабль, ядерная электроракетная двигательная установка. 

 
Для решения энергоёмких космических 

задач, таких как пилотируемые экспедиции 
на Марс, освоение Луны, создание системы 
защиты Земли от астероидной опасности, а 
также задач более близкой перспективы, свя-
занных с увеличением полезных грузов, вы-
водимых ракетоносителями семейства "Ан-
гара" на геостационарные орбиты (высоко-
эффективный радиолокационный контроль 
объектов на земной поверхности, в воздуш-
ном и космическом пространствах; глобаль-
ные системы связи высокой производитель-
ности; межорбитальные буксиры и др.), тре-
буется кардинальное повышение потенци-
альных возможностей ракетной техники на 
базе использования ядерной энергии, позво-
ляющей выйти на новый уровень энерго-
обеспечения и обеспечения высоких эконо-
мических показателей двигательных и энер-
гетических установок космического аппарата 
(КА). В соответствии с президентской про-
граммой "Модернизация технологического 
развития экономики России" предстоит соз-
дать в течение 2010-2018 гг. прототип ядер-
ной энергетической двигательной установки 
мегаваттного класса транспортно-энергети-
ческого модуля для решения высокоэнерге-
тических задач ближнего и дальнего космо-
са.  

В настоящее время в ракетной технике 
в качестве мощных разгонных и маршевых 
выступают двигатели, в которых использует-
ся энергия химических реакций, газодина-
мический принцип преобразования энергии в 
тягу. Они с успехом выводят КА на около-
земную орбиту. Однако для перемещений 
КА с одной высокоэнергетической орбиты 
на другую (например, геостационарные) це-
лесообразно использование электрических 
ракетных двигателей (ЭРД). ЭРД характери-
зуются невысокой тяговооружённостью, но, 
имея удельный импульс тяги на порядок 
выше, они для достижения заданной скоро-
сти позволяют расходовать значительно 
меньшие объёмы рабочего тела, что, в свою 
очередь, уменьшает общую массу КА. 

Использование ядерных источников 
энергии на КА для питания ЭРД электриче-
ской энергией сопряжено с проблемами соз-
дания электрогенерирующей установки и с 
обеспечением требуемых параметров ресур-
са работы и безопасности функционирования 
установки в целом [1].  

При создании ЯЭРДУ предстоит реше-
ние новых задач, связанных с особенностями 
её принципиальной конструкции (рис. 1). 
Возможный вид космического корабля с 
ЯЭРДУ представлен на рис. 2 [2].  

 
Рис. 1. Блок-схема ЯЭРДУ с ЭРД 
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Рис. 2. Возможный вид космического корабля с ЯЭРДУ

В числе наиболее проблемных можно 
выделить следующие направления. 

1. Создание мощной генерирующей ус-
тановки для обеспечения ЭРД электроэнер-
гией. 

Известны несколько типов энергоуста-
новок космического назначения. Наиболее 
изучены и уже эксплуатируются на орбите 
термоэмиссионные установки, основанные 
на непосредственном (безмашинном) преоб-
разовании тепловой энергии в электриче-
скую. Однако создаваемая ими электриче-
ская мощность (порядка 10 - 100 кВт) огра-
ничивает их использование в качестве мощ-

ных генерирующих установок для межпла-
нетных полетов. 

Принципиальная схема ЯЭРДУ с ма-
шинным преобразованием энергии приведе-
на на рис 3. Она использует широко приме-
няемую в земных условиях турбо-
компрессорную схему преобразования энер-
гии нагретого газа в электрическую по одно-
му из замкнутых термодинамических цик-
лов, например, Брайтона (см. рис 3), Стир-
линга и др. Могут рассматриваться также 
жидкометаллические паровые циклы Ренки-
на.

 

 
Рис. 3. Принципиальная схема ЯЭРДУ с машинным преобразованием энергии:  

1-ядерный реактор; 2 - холодильник-излучатель; 3 - турбокомпрессор-генератор; 4- электрическая система; 
5,6- теплообменник; 7 - дроссель перепуска; 8-ЭРД; 9-топливо для ЭРД; 10-система газового регулирования 
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С ростом потребных мощностей (100 

МВт и выше) предпочтительнее становятся 
схемы с безмашинным преобразованием 
энергии на основе магнитогидродинамиче-

ских генераторов (рис. 4) [3]. Однако данное 
перспективное направление требует значи-
тельных теоретических исследований и пе-
рехода на следующий уровень развития тех-
нологий.

 

 
Рис. 4. Принципиальная схема ЯЭРДУ с безмашинным преобразованием энергии 

 
2. При осуществлении межпланетных 

полетов огромную роль играет обеспечение 
эффективной защиты оборудования и эки-
пажа от радиации. В открытом космосе кро-
ме постоянного излучения от ядерного реак-
тора на различных стадиях полета на экипаж 
и оборудование будут воздействовать кос-
мические лучи, особенно тяжелые ядра, ра-
диационные пояса планет. Очевидно, что для 
уменьшения вредного воздействия облуче-

ния экипажа и снижения вероятности метео-
ритных повреждений полет должен занимать 
как можно меньше времени.  

Зависимость продолжительности полё-
та от удельной массы и мощности  
ЯЭРДУ представлена на рис. 5 и табл. 1 [4]. 
Как видно, для уменьшения времени полета 
кроме увеличения электрической мощности 
необходимо обеспечение минимального зна-
чения удельной массы установки.   

 
а                                                                                  в 

Рис. 5. Влияние мощности ЯЭРДУ на продолжительность полета при постоянном удельном импульсе тяги  
Iуд = 5000 с (а) и зависимость продолжительности полета от мощности ЯЭРДУ (б) 
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Таблица 1. Зависимость продолжительности полёта от удельной массы и мощности ЯЭРДУ 

Мощность, МВт 200 100 50 25 12 6 

Полная масса ЯЭРДУ, т 600 500 400 300 250 200 

Продолжительность полета, мес 5 6 6,5 8 10 13 

Удельная масса (α), кг/кВт 1,0 1,5 2,0 3,0 4,0 6,0 
 

3. Удельная масса может быть умень-
шена в первую очередь за счёт создания усо-
вершенствованных типов ядерных реакто-
ров. При этом должен быть использован 
опыт проектирования, создания и испытаний 
конструкций уже разрабатывавшихся ядер-
ных ракетных двигателей - РД0410 (СССР, 
КБХА) и Нерва (США). В настоящее время, 
особенно за рубежом, ведётся активная раз-
работка новых и усовершенствование суще-
ствующих типов реакторов, пригодных для 
использования в космосе. Сравнительные 
характеристики некоторых из них приведены 
в табл. 2 [5]. Очевидно, что снижение удель-
ных масс реактора возможно при освоении 
новейших технологий и создании высокоэф-
фективных композиционных материалов, а 
также использовании новых физических 
принципов [5,6]. 

4. На общую удельную массу и общий 
КПД установки большое влияние оказывает 
эффективность теплообменных аппаратов, 
холодильников-излучателей, теплоизоляции, 
а также радиационной защиты ЯЭРДУ. В ка-
честве теплообменных аппаратов могут быть 
использованы кожухотрубчатые или пла-
стинчаторебристые (рис. 6). Каждый из них 
имеет свои преимущества и недостатки, и 
для выбора необходимо проведение оптими-

зационных расчётов и конструкторских про-
работок под конкретные параметры тепло-
вых потоков. 

Таблица 2. Сравнительные характеристики  
ЯЭРДУ 

Параметры TERA PBR 
Engine 

NERVA 

Тяга двигателя, Н 250000 196000 333616 

Удельный импульс, Iуд 1000 950 870 

Масса двигателя, кг 550 900 11250 

Масса реактора, кг 250 500 3159 
 

Особую проблему представляет созда-
ние холодильника-излучателя, обеспечи-
вающего сброс неиспользованного в термо-
динамическом цикле тепла. Его характери-
стики напрямую влияют на эффективность 
ЯЭРДУ в целом. Приемлемые его массога-
баритные параметры, требования по защи-
щенности от метеоритных частиц в космосе 
могут быть получены при применении пер-
спективного излучателя капельного типа 
(рис. 7), разработка которого ведется в "Ис-
следовательском центре им. М.В. Келдыша" 
[7]. 

  
    а       б 

Рис. 6. Внешний вид крупногабаритных кожухотрубчатого (а) 
 и пластинчаторебристого (б) теплообменников 

 
5. К числу наиболее сложных следует 

отнести разработку турбокомпрессора-
генератора (рис. 8): необходимы создание и 

отработка технологии производства термо-
стойких и термопрочных высокотемператур-
ных материалов, в частности для неохлаж-
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даемой высокотемпературной турбины (Т ≥ 
1500 К), с обеспечением требований по ре-
сурсу работы, допустимой ползучести и эро-
зионной стойкости материалов при много-
кратных запусках.  

 
Рис. 7. Схема капельного холодильника-излучателя 
космической энергетической установки: 1 - генера-
тор капель; 2 - гидросборник; 3 - капельная пелена 
теплоносителя; 4 - перекачивающий насос; 5 - теп-

лообменник 

 
Рис. 8. Принципиальная схема турбокомпрессора-

генератора мощностью 2-15 кВт: 1-корпус упорного 
подшипника; 2- карданный подвес упорного подшипни-
ка; 3-диск упорного подшипника; 4- корпус и торцевые 
крышки генератора; 5-разъемы емкостных датчиков; 

6- корпус опорного подшипника; 7- сектор опорного 
подшипника; 8- обмотка возбуждения; 9- пакет желе-
за статора; 10- ротор генератора; 11- колесо турби-
ны; 12- радиационный экран; 13- тепловой мост; 14- 

стяжной болт; 15- колесо компрессора 

 
Рис. 9. Опорные газодинамические лепестковые под-

шипники 3-го поколения: 1 – буферная лента, 
2 – вал, 3 – верхняя лента, 4 – наружная обойма, 

5 – гофры переменного шага, 6 – разрез ленты в ок-
ружном направлении 

Узловым моментом при этом является 
также разработка высокоресурсных подшип-

ников турбокомпрессора-генератора газоди-
намического, электромагнитного или комби-
нированного типов (рис. 9, 10), требуемых 
ресура, грузоподъемности, многократных 
запусков и остановов, динамических харак-
теристик.  

 
г 

Рис. 10. Лепестковый подпятник: а – вид подпятника 
в плане, б – плата без несущих лепестков,  

в – подкладной пружинный элемент, г –фрагмент 
профиля подпятника; 1 – профилированный лепесток, 

2 – консольно расположенный участок,  
3 – подкладной сегмент, 4 – кольцевая плата,  

5- подкладная пружинка  
6. Выбор типа ЭРД в качестве движи-

теля, обеспечение высоких значений мощно-
сти, удельного импульса тяги и возможности 
его варьирования, высоких плотности тяги и 
КПД, его проектирование и изготовление 
порождает целый ряд проблем. Как видно из 
табл. 3, одним из самых многообещающих 
является магнитоплазмодинамический дви-
гатель (МПДД). 

Главными и отличительными его досто-
инствами являются большой удельный им-
пульс и высокая плотность тяги. Кроме того, 
в нём может быть осуществлена возможность 
варьирования в широком диапазоне значения 
тяги и удельного импульса тяги (при посто-
янной мощности), позволяя оптимизировать 
ускорение и время полета по траектории или 
полезную нагрузку. Для ЭРД данного типа 
характерна тенденция – с увеличением мощ-
ности двигателя увеличивается его общий 
КПД.  

На данный момент наибольшую из-
вестность получил МПДД типа VASIMR 
(Variable Specific Impulse Magnetoplasma 
Rocket), разрабатываемый фирмой Ad Astra, 
США (рис. 11) [8]. В настоящее время уже 
достигнута мощность 200 кВт. Также боль-
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шой интерес представляют МПДД конструк-
ции Ю.В. Кубарева (рис. 12), обладающие 
потенциально высокими характеристиками 
[9]. В 70-80-х гг. ХХ века они прошли ус-
пешные испытания в космосе в качестве ус-
корителей плазмы (электрическая мощность 
10 кВт). 

Расчеты показывают (рис. 13), что уже 
в обозримом будущем полёт на Марс и об-
ратно может сократиться до 300 суток, при 
этом использование переменного удельного 
импульса тяги позволит сократить расход 
топлива на 7 % [4]. 

7. При создании экспериментальной базы 
для отработки ЯЭРДУ может быть использо-
ван опыт создания отечественного ядерного 
ракетного двигателя РД0410 (11Б91).  

Преимуществом стендовой базы для от-
работки ЯЭРДУ является отсутствие откры-
того выхлопа (замкнутая схема), что с учё-
том современных требований к экологии 
значительно облегчает решение проблемы 
создания такой экспериментальной базы 
(рис. 14).  

Таблица 3. Основные характеристики электроракетных двигателей (ЭРД) 

Тяговые 
характеристики 

ЭРД 

Термические 
двигатели 

Электро-
статические  
двигатели 

(ЭСД) 

Электромагнитные двигатели (ЭМД) 

Электро-
термические 

(ЭТД) 

Ионные  
(ИД) 

Сильноточный 
плазменный 

(СТД) 

Холловские ЭРД Магнитоплазмо-
динамические 
двигатели 
(МПДД) 

Стационарные 
плазменные дви-
гатели (СПД) 

Двигатели с  
анодным сло-
ем (ДАС)  

Удельный  
импульс,  
Н·с/кг 

5000…6000  
(аммиак) 
до 20000 
(водород) 

30000… 
65000 
и более 

4000… 
6000 

3000… 
10000 

Свыше 
15000 

40000… 
50000 

Цена тяги, 
кВт/Н 7,5...10 25...65 40…55 15...25 15…30 30...100 

Мощность 
существующих 
прототипов, кВт 

100 30 20 30 50 200 

Рабочее тело 
Аммиак, 
гидразин,  
водород 

Ксенон Водород Ксенон 
Водород,  
гелий, азот, 

аргон 

 
Рис. 11. Принципиальная схема магнитоплазмодинамического двигателя типа VASIMR 
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    а      б 
Рис. 12. Варианты ЭРД типа МПДД конструкции Ю.В. Кубарева без  СВЧ (а) и с СВЧ генерацией плазмы (б): 

а) 1 – газоразрядная камера, 2 – анод, 3 – соленоид;  
б) 1 – газоразрядная камера, 2 – анод, 3 – изолятор, 4 –  электромагнит 

 
а 

 
б 

Рис. 13. Пилотируемая экспедиция на Марс с ЯЭРДУ мощностью 12 МВт и двигателями VASIMR: а - перехо-
ды по гелиоцентрическим траекториям; б- изменение удельного импульса тяги на различных стадиях полета  
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Для проведения подобных исследова-
ний могут быть использованы стенды для 
прочностных, гидравлических, газодинами-
ческих и огневых испытаний жидкостных 
ракетных двигателей, дооборудованные для 

организации автономных испытаний узлов и 
агрегатов ЯЭРДУ с учетом специфики и 
возможностей современных измерительных 
систем и технологий. 

 
Рис. 14. Структурная схема стенда для проведения испытаний ЯЭРДУ 

 
8. В дальнейших исследованиях будет 

использоваться не только натурный экспе-
римент, но и численные исследования на ма-
тематических моделях агрегатов без прове-
дения дорогостоящих промежуточных испы-
таний. Принципы построения математиче-
ских моделей ЯЭРДУ с учетом опыта проек-
тирования жидкостных ракетных двигателей 
в КБХА:  

- единая математическая модель, опи-
сывающая запуск, переходные и стационар-
ные режимы, выключение установки; 

- построение модели по агрегатному 
принципу: в общую модель объединены не-
зависимые модели отдельных агрегатов и 
подсистем; 

- моделирование  нестационарных гид-
родинамических процессов на переходных 

режимах в широком диапазоне частот (до 
100-200 Гц); 

- физические процессы в каждом ко-
нечном элементе описываются уравнениями 
движения, сохранения массы и энергии в од-
номерной постановке; 

- модель каждого элемента имеет стан-
дартные вектора входных и выходных пара-
метров. 

На основании проведенных проработок 
и исследований можно сделать следующие 
выводы: 

1. Проработан облик и принципиаль-
ные схемы вариантов ЯЭРДУ. 

2. Определены пути решения проблем 
создания турбокомпрессора-генератора. 

 

 
ЭУ 

Система приема 
и рассеивания 
электроэнергии 

Имитатор 
реактора 

(нагреватель) 

 
Система 

вакуумирования 

 
Холодильник - 
излучатель 

Система 
охлаждения ЭУ 
(вода, воздух) 

Система 
охлаждения 

водой 

 
Система 

энергоснабжения 

Система заправки 
(аргон, гелиево-
ксеноновая смесь) 

Система 
регулирования 

газа 

Система управления  

Бронекабина 

Система измерения 

 
Пультовая 
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3. Основным вариантом холодильника-
излучателя, очевидно, должен быть выбран 
излучатель капельного типа. 

4. Анализ существующих типов ЭРД 
показал оптимальность МПДД по мощности, 
плотности тяги, диапазону регулирования и 
достижимости максимальных величин 
удельного импульса. 

5. Для экспериментальной отработки 
ЯЭРДУ возможно создание стендовой базы, 
обеспечивающей требования по экологии. 

6. При создании ЯЭРДУ должно быть 
максимально использовано математическое 
и физическое моделирование с использова-
нием суперкомпьютеров. 

7. Значительный объем исследований 
может быть проведен на ЯЭРДУ с тепловым 
имитатором реактора. 

8. Обсуждены некоторые вопросы воз-
можности осуществления пилотируемой 
экспедиции на Марс при приемлемой про-
должительности полёта. 

Разработка принципиальных и конст-
руктивных схем и эффективных технологий 
производства агрегатов и узлов перспектив-
ных энергодвигательных установок является 
одной из самых актуальных задач для даль-
нейшего развития космической техники и 
обеспечения выполнения насущных задач в 
Ближнем и Дальнем Космосе. 
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Ульяновский научно-технологический центр, филиал федерального государственного 
унитарного предприятия «Всероссийский институт авиационных материалов» 

 
Представлены результаты испытаний образцов с «трёхвалентными» и стандартными хромовыми покры-

тиями на кратковременную прочность и малоцикловую усталость, а также результаты фрактографических ис-
следований хромированных образцов. Методом вакуумной экстракции определено содержание водорода в по-
крытии Cr (III). 

 
«Трёхвалентное» хромирование, наноразмерные частицы, предел прочности, наводороживание, мало-

цикловая усталость, фрактографические исследования. 
 

Авиастроение является одной из наибо-
лее наукоёмких отраслей машиностроения. 
Особые требования к надёжности авиацион-
ных конструкций привели к созданию ис-
ключительных по свойствам материалов и к 
разработке прогрессивных технологий, учи-
тывающих особые условия эксплуатации 
авиационной и космической техники. 

Повышение надёжности и ресурса де-
талей для изделий авиационной техники – 
сложная и актуальная задача. Среди разнооб-
разных методов решения этой задачи особое 
место занимает осаждение износостойких 
электролитических покрытий. Повсеместное 
применение хромового покрытия в ответст-
венных деталях гидро- и пневмоагрегатов, 
работающих при повышенных давлениях ра-
бочих гидросмесей и в узлах трения-
скольжения, обеспечивает повышение сроков 
эксплуатации деталей современной авиатех-
ники [1]. Вместе с тем известно, что традици-
онное хромирование на основе шестивалент-
ного хрома относится к высокотоксичному 
производству, поэтому ФГУП ВИАМ наряду 
с совершенствованием существующей техно-
логии кластерного хромирования ведёт ин-
тенсивные поиски альтернативных экологи-
чески безопасных технологий. К настоящему 
времени в институте разработана технология 
«трёхвалентного» хромирования, обеспечи-
вающая снижение класса экологической 
опасности процесса с 1-го на 2-й, и проведе-
ны исследования влияния хромирования в 
трёхвалентных электролитах на прочностные 

и усталостные характеристики покрываемо-
го материала. 

Для осаждения «трёхвалентного» хро-
мового покрытия в качестве базового элек-
тролита использовали оксалатно-сульфат-
ный электролит с добавками наноразмерных 
частиц оксидов металлов Аl2O3 или ZrO2 
(средний диаметр 40 нм, удельная поверх-
ность до 40 м2/г) и солей легирующих эле-
ментов (Mo, V), так называемый кластерный 
электролит на основе Cr(III). Электролиз ве-
ли без разделения анодного и катодного 
пространства с использованием платиниро-
ванных титановых анодов. 

Для проведения сравнительных испы-
таний также были покрыты образцы в стан-
дартном электролите на основе хромовой 
кислоты. Покрытия Cr(III) и Cr(VI) толщи-
ной 45-50 мкм осаждали на образцы из стали 
30ХГСА. 

При электроосаждении металлов про-
исходит наводороживание осадка и основно-
го металла, что снижает их механические 
свойства [2]. Наводороживание основы оце-
нивали косвенным методом путём сравнения 
механических характеристик стали 30ХГСА 
до и после осаждения хромовых покрытий. 
Механические свойства (прочность, пла-
стичность) образцов с различными видами 
хромового покрытия исследовали методом 
статического растяжения при температуре 
20°С (испытания на кратковременную проч-
ность). Показатели прочности (предел проч-
ности – σв, предел текучести – σ02, МПА) и 
показатели пластичности (относительное 
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удлинение – δ, относительное сужение – ψ, 
%) при различной длительности обезводоро-
живания представлены в табл. 1. Обезводо-
роживающий отпуск образцов после осажде-
ния хромового покрытия проводили при 
температуре 230°С в течение 6; 12; 24 часов. 

Анализ данных таблицы свидетельству-
ет о том, что процесс хромирования как в 
стандартном электролите, так и в электроли-
тах на основе трёхвалентных соединений 
хрома, практически не изменяет прочностные 
характеристики стали 30ХГСА: предел теку-
чести (σ02) снижается с 1170 до1155 МПА, а 
временное сопротивление разрыву (σв) с 1270 
до 1255 МПа, что составляет менее 2 %. Что 
касается величин относительного удлинения 
и относительного сужения поперечного сече-
ния, то сравнительный анализ этих характе-

ристик показывает, что после осаждения 
хромового покрытия пластичность материа-
ла 30ХГСА незначительно уменьшается. 
При этом видно, что относительное сужение 
поперечного сечения снижается в меньшей 
степени, чем относительное удлинение: с 56 
до 49 % – для стандартного хромового по-
крытия и с 56 до 53 % – для «трёхвалентно-
го» хромового покрытия, а относительное 
удлинение с 13 до 11 % независимо от вида 
хромового покрытия. Следует также под-
черкнуть, что длительность обезводорожи-
вания образцов после осаждения хромовых 
покрытий и легирование «трёхвалентных» 
хромовых покрытий молибденом и ванадием 
не оказывает влияния на механические свой-
ства стали 30ХГСА. 

 
Таблица 1. Результаты испытаний образцов на кратковременную прочность 

 

Вид 
хромового 
покрытия 

Время 
обезводороживания, 

ч 

Предел 
текучести 
σ02, МПа 

Предел 
прочности 
σв, МПа 

Относи- 
тельное 

удлинение 
δ, % 

Относительное 
сужение 

ψ, % 

Без покрытия - 1170 1270 13,0 56,0 

Стандартное 
покрытие 

Cr (VI) 

6 1160 1260 11,0 50,0 
12 1155 1260 11,0 49,0 
24 1150 1260 10,0 51,0 

Кластерное 
покрытие 

Cr (III) 

6 1150 1250 10,0 55,0 
12 1150 1250 12,0 54,0 
24 1160 1260 11,0 54,0 

Кластерное по-
крытие 

Cr(III) + Мо + 
V 

6 1150 1250 11,0 55,0 
12 1160 1260 12,0 53,0 
24 1160 1260 10,0 53.0 

 
Как было отмечено выше, в процессе 

электроосаждения происходит наводорожи-
вание не только основы, но и покрытия. Во-
дород, включающийся в электролитические 
осадки, в значительной степени определяет 
их физико-механические свойства, такие как 
уровень внутренних напряжений, степень 
пластичности осадка и триботехнические ха-
рактеристики. Водород в «трёхвалентных» 
покрытиях определяли методом вакуумной 
экстракции при температуре 400°С и оста-
точном давлении 6,65·10-4 Па. С целью ис-

ключения наводороживания основы хромо-
вое покрытие осаждали на медную ленту, 
так как в медь водород не диффундирует [3]. 
Результаты по исследованию содержания 
водорода в покрытиях Cr(III) в зависимости 
от состава оксалатно-сульфатного электро-
лита и катодной плотности тока представле-
ны в табл. 2. 

Необходимо подчеркнуть, что методом 
вакуумной экстракции при 400°С определя-
ется только диффузионно-подвижный водо-
род, адсорбирующийся в объёме осадка и 
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вызывающий первичное наводороживание. 
Прочно связанный водород (вторичное наво-
дороживание), находящийся в покрытии в 
виде водородсодержащих соединений типа 
гидридов хрома, не может быть определён 
этим методом, так как разорвать энергию свя-
зи Cr–H (314 кДж/моль) данным способом 
невозможно [4]. Из данных табл. 2 видно, что 
увеличение плотности тока практически не 
влияет на содержание водорода в покрытиях. 
Следовательно, водород, выделяющийся на 
катоде при совместном разряде ионов хрома 
и ионов водорода, участвует в основном в 
процессе вторичного наводороживания, т.е. 
является прочно связанным. 

Как показали исследования, проведение 
обезводороживания после осаждения покры-

тия снижает содержание водорода в осадках 
Cr(III) на 25-30 %, что является результатом 
десорбции подвижного водорода из слоёв 
осаждённого осадка. Введение в оксалатно-
сульфатный электролит хромирования нано-
размерных частиц ZrO2 приводит к некото-
рому снижению содержания водорода в по-
крытии, что, вероятнее всего, связано с 
изменением кинетики восстановления водо-
рода на катоде (водород выделяется с боль-
шим перенапряжением). Напротив, при до-
бавлении в электролит соединений Mo и V 
наблюдается некоторое увеличение количе-
ства водорода в «трёхвалентном» хромовом 
покрытии, при этом зависимости содержа-
ния H2 в покрытии от концентрации молиб-
дата натрия в электролите не замечено. 

 
Таблица 2. Содержание водорода в покрытиях Cr(III) 

 

№ 
Обр. 

Содержание добавок в электро-
лите на основе Cr (III) Обезводо-

роживание 
(230 °С, 3 часа) 

Катодная 
плотность 
тока, А/дм2 

Содержание 
водорода 
H2, cм3/г ZrO2, 

г/л 
Молибдат 
натрия, г/л 

Ванадат 
натрия, г/л 

1 - - - - 30 16,7 
2 - - - - 40 19,3 
3 - - - - 50 22,2 
4 - - - + 40 12,6 
5 7,5 - - - 30 15,7 
6 7,5 - - - 40 15,8 
7 7,5 - - - 50 19,3 
8 7,5 - - + 40 12,3 
9 7,5 5,0 2 - 40 20,0 
10 7,5 7,5 2 - 40 22,0 
11 7,5 10,0 2 - 40 21,3 
12 7,5 7,5 2 + 40 15,1 

       
Факт повышения содержания водорода при 
легировании хромового покрытия молибде-
ном и ванадием можно объяснить тем, что в 
данном случае вышеуказанным методом оп-
ределяется не только «первичный» водород, 
а, по-видимому, и часть «вторичного» водо-
рода. Энергия связи водорода в гидридах мо-
либдена ниже энергии связи Cr – H и поэтому 
появляется возможность её разрыва в услови-
ях вакуумной экстракции, что приводит к де-
сорбции дополнительной порции водорода. 

Хромирование относится к гальваниче-
скому процессу, который наиболее сильно 
снижает усталостную прочность деталей. В 

зависимости от режимов хромирования и 
отпуска, а также условий испытания вынос-
ливость деталей может снижаться от 30 до 
70 % по сравнению с их выносли-востью без 
покрытий [5]. Уменьшение долговечности 
хромированных деталей является результа-
том остаточных растяги-вающих напряже-
ний, возникающих в слое электролитическо-
го хрома [6]. 

Сравнительные испытания на мало-
цикловую усталость (МЦУ) образцов без 
покрытия (сталь 30ХГСА) и образцов с хро-
мовыми покрытиями на основе соединений 
Cr(III) и Cr(VI) проводили при максималь-
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ном напряжении σmax = 785 МПа, коэффици-
енте асимметрии R = 0,1, частоте ν =10 Гц. 
Все образцы после осаждения хромового по-
крытия подвергали обезводороживанию при 
температуре 230°С в течение 6 часов. Образ-
цы без покрытия после 250000 циклов нагру-
жения сняты без разрушения, что характерно 
для данной марки стали при вышеуказанных 
условиях испытаний. 

Результаты испытаний на МЦУ образ-
цов с хромовыми покрытиями представлены 
в табл. 3. 

Как видно из данных таблицы, долго-
вечность образцов с покрытием Cr(III), осаж-
дённым в электролите с добавками нанопо-
рошка оксида циркония и соединений 

легирующих элементов (Mo, V), сопостави-
ма с долговечностью образцов, хромирован-
ных в стандартном электролите. Результаты 
фрактографических исследований, прове-
дённых методом сканирующей электронной 
микроскопии на оборудовании фирмы 
«JEOL», показали, что характер разрушения 
образцов с покрытиями Cr(III) и Cr(VI) име-
ет существенное различие, обусловленное их 
структурными особенностями. 

Для покрытий Cr(VI) характерно мно-
гоочаговое веерообразное разрушение по 
всему периметру образца с формированием 
мелких плато. На рис. 1 представлена очаго-
вая зона излома образца со стандартным 
хромовым покрытием. 

 
Таблица 3.  Малоцикловая усталость образцов после хромирования 

Вид хромового 
покрытия 

Количество циклов 
до разрушения 

Общий вид изломов, 
х10 

Стандартное 
покрытие 

Cr(VI) 
48600 

 

Покрытие Cr(III), 
полученное в 

электролите с на-
ночастицами ZrO2 
и солями молиб-
дена и ванадия 

48200 

 
   

 
Рис.1. Макростроение излома образца с покрытием 

Cr(VI), х50 

Зарождение усталостных трещин на-
чинается на границе раздела «покрытие-
металл» и их развитие происходит в направ-

лении основного металла. Очаги усталостно-
го разрушения показаны на рис. 2. 

На поверхности стандартного хромо-
вого покрытия обнаружена сетка микротре-
щин, которая при нагружении образцов при-
водит к хрупкому межзёренному разру-
шению покрытия (рис. 3, 4). 

Фрактографический анализ изломов 
разрушенных образцов с «трёхвалентным» 
хромовым покрытием показал, что на по-
верхности этих изломов в отличие от изло-
мов образцов с покрытием Cr(VI) наблюда-
ется один очаг усталостной трещины, 
зарождение которой начинается также на 
границе раздела «покрытие-подложка» (рис. 
5, 6). 
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а 

 
б 

Рис.2. Развитие усталостных трещин на образцах 
со стандартным хромовым покрытием: а – х 1000; 

 б – х 2500 

 
Рис.3. Трещины в стандартном хромовом покрытии, 

х1000 

 
Рис.4. Межзёренное разрушение стандартного хро-

мового покрытия, х2000 

 
а 

 
б 

Рис.5. Изломы образцов с кластерным «трёхвалент-
ным» покрытием: а – макростроение излома, х50; 

 б – развитие усталостной трещины, х1000 

 
а 

 
б 

Рис. 6. Изломы образцов с кластерным «трёхвалент-
ным» покрытием, легированным молибденом и вана-
дием: а – макростроение излома, х50; б – развитие 

усталостной трещины, х1000 
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Как видно из фотографий, легирова-
ние «трёхвалентного» хромового покрытия 
молибденом и ванадием не изменяет харак-
тер разрушения образцов, а, как отмечалось 
выше, снимает остаточные внутренние на-
пряжения в покрытии, что исключает его 
растрескивание. Межзёренного разрушения 
«трёхвалентных» покрытий не обнаружено, 
что объясняется аморфным строением осад-
ков хрома (III). 

Таким образом, результаты испытаний 
на кратковременную прочность свидетель-
ствуют о том, что процесс хромирования в 
электролитах, содержащих трёхвалентные 
соли хрома, добавки наноразмерных частиц 
оксида циркония и соединения легирующих 
элементов молибдена и ванадия, не вызыва-
ет водородного охрупчивания стали 
30ХГСА. Методом вакуумной экстракции 
установлено, что проведение обезводорожи-
вающего отпуска после осаждения покрытия 
снижает содержание водорода в осадках 
Cr(III) на 25…30 %, что является результа-
том десорбции подвижного водорода из сло-
ёв осажденного осадка. Испытания на мало-
цикловую усталость показали, что долговеч-
ность образцов с покрытием Cr(III), осаж-
дённым в оксалатно-сульфатном электроли-
те с наночастицами оксида циркония и ле-
гированного молибденом и ванадием, не 
уступает долговечности образцов со стан-
дартным хромовым покрытием. 
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СФОРМИРОВАННЫХ В ТРЁХВАЛЕНТНЫХ ЭЛЕКТРОЛИТАХ 
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Представлены результаты триботехнических испытаний «трёхвалентных» хромовых покрытий различ-

ной микротвёрдости в условиях сухого торцевого трения. Исследовано влияние наночастиц оксидов металлов 
(Аl2O3, ZrO2), солей молибдена и ванадия, добавленных в оксалатно-сульфатный электролит хромирования  на 
износостойкость и антифрикционные свойства покрытий Cr(III).   

 
«Трёхвалентное» хромирование, наноразмерные частицы, легирующие добавки, триботехнические ха-

рактеристики, микротвёрдость. 
 

Повышение износостойкости и анти-
фрикционных свойств деталей машин и ме-
ханизмов путём нанесения электрохимиче-
ских покрытий общеизвестно и с давних пор 
находит широкое применение в различных 
отраслях машиностроения. Известно, что 
высокой эффективностью с триботехниче-
ской точки зрения обладают хромовые по-
крытия. Это обусловлено такими уникаль-
ными свойствами хрома как твёрдость, по-
вышенное сопротивление износу и прису-
щая ему способность к «антисхватываемо-
сти» в контакте с другими металлами. 

Исполняя требования охраны окру-
жающей среды, ФГУП ВИАМ проводит ра-
боты по снижению экологической нагрузки 
технологических процессов электроосажде-
ния покрытий. В настоящее время в рамках 
кластерной гальваники разработан процесс 
«трёхвалентного» хромирования как альтер-
натива стандартному хромированию в ток-
сичных электролитах на основе шестива-
лентных соединений хрома, обеспечиваю-
щий снижение класса экологической опас-
ности процесса с 1-го на 2-й.  

Для осаждения «трёхвалентного» хро-
мового покрытия в качестве базового элек-
тролита использовали оксалатно-сульфат-
ный электролит, в который были введены 
добавки наноразмерных частиц оксидов ме-
таллов Аl2O3 или ZrO2 (средний диаметр 40 
нм, удельная поверхность до 40 м2/г) и со-
лей легирующих элементов (Mo, V). Элек-
тролиз вели без разделения анодного и ка-

тодного пространства с использованием пла-
тинированных титановых анодов. Хромовое 
покрытие толщиной 45-50 мкм осаждали на 
образцы из стали 30ХГСА. 

Так как основным физико-
механическим свойством, определяющим 
стойкость хромовых покрытий к изнашива-
нию, является их микротвердость, были про-
ведены исследования зависимости величины 
микротвёрдости «трёхвалентных» хромовых 
покрытий от режимов их осаждения и изу-
чено влияние наночастиц, введённых в окса-
латно-сульфатный электролит, на этот пара-
метр покрытия. 

Существует единая точка зрения, что 
повышенная микротвёрдость гальваниче-
ских покрытий обусловлена особенностями 
микроструктуры и фазового состава покры-
тий [1; 2]. Высокая микротвёрдость кристал-
лических осадков, сформированных в стан-
дартных электролитах на основе шестива-
лентного хрома, объясняется мелкозерни-
стой структурой и особенностями кристал-
лизации его на катоде. Кристаллизация хро-
ма, полученного в традиционных электроли-
тах Cr(VI), связана с переходом метаста-
бильной гексагональной модификации хро-
ма в устойчивую кубическую модификацию, 
что приводит к искажению кристаллической 
решётки и наклёпу кристаллов. Микротвёр-
дость хромового покрытия, осаждённого в 
электролитах на основе солей трёхвалентно-
го хрома, определяется степенью аморфиза-
ции покрытия и количеством включений при 
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электролизе в структуру осадка посторон-
них частиц различной природы (атомов 
примесей оксидно-гидроксидных соедине-
ний, гидридов, карбидов хрома и др.) [3]. 

На рис. 1 представлены гистограммы 
микротвёрдости хромовых покрытий, сфор-
мированных в стандартном электролите на 
основе хромовой кислоты, и в трёхвалент-
ном электролите на основе сульфата хрома с 
наночастицами и без них при оптимальных 
режимах осаждения [4]. 

Как видно из рис. 1, микротвёрдость 
«трёхвалентных» покрытий существенно 
выше микротвёрдости стандартного хрома и 
эта разница достигает 35…40 %. Это об-
стоятельство можно объяснить аморфным 
строением покрытий Cr(III) и включением в 
катодный осадок интерметаллидов и карби-
дов хрома, а также основных соединений 
(Cr2O3, Cr(OH)3), повышающих содержание 
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Рис.1. Микротвёрдость хромовых покрытий 

 
кислорода в покрытиях [5]. Следует заме-
тить, что хромирование в кластерном трёх-
валентном электролите обеспечивает осаж-
дение покрытий с микротвёрдостью, пре-
вышающей эту характеристику для покры-
тий, полученных в электролите без добавок 
нанопорошка, в 1,2 раза. Возможно при 
электроосаждении хрома в присутствии на-
ночастиц происходит упрочнение аморфной 
матрицы вследствие образования нанокри-
сталлической структуры покрытия. Легиро-
вание кластерного хромового покрытия мо-
либденом и ванадием практически не изме-
няет величину микротвёрдости. 

Характер зависимости микротвёрдости 
хромовых покрытий, полученных в трёхва-

лентных электролитах, от плотности тока 
представлен на рис. 2. 
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Рис.2. Зависимость микротвёрдости покрытия  

от плотности тока (температура электролита 45°С, 
рН электролита1,5, концентрация ZrO2 7,5 г/л) 

 
Как видно из графика, кривые зависи-

мости микротвёрдости покрытия от плотно-
сти тока имеют максимумы при плотности 
тока 50 А/дм2. При этом значение микро-
твёрдости хромовых осадков, полученных в 
кластерных трёхвалентных электролитах, 
достигает в точке экстремума величины 
14700 МПа, тогда как максимальное значе-
ние микротвёрдости хромового покрытия, 
осаждённого в электролите без наночастиц, 
не превышает 12000 МПа. Следует заметить, 
что для покрытий с максимальной твёрдо-
стью характерно отсутствие блеска, причём 
при толщинах покрытия более 30 мкм уве-
личивается их шероховатость вследствие 
образования на поверхности осадков сфе-
роидов. Покрытия наилучшего качества для 
кластерного электролита Cr(III) соответству-
ют значению микротвёрдости 11000-12500 
МПа, для электролита без добавок наноча-
стиц – 9000-10000 МПа. При плотности тока 
> 50 А/дм2 микротвёрдость покрытий умень-
шается и наблюдается переход в область не-
качественных по внешнему виду покрытий 
(на графике обозначено пунктиром). 

Испытания на трение-износ пары 
«хром–сталь 30ХГСА» проводили на маши-
не И-47 в условиях сухого торцового трения, 
которые, как правило, моделируют работу 
узла типа диск-палец и эти условия приме-
нительно к хромовым покрытиям можно 
рассматривать как достаточно жёсткие 
(площадь контакта 2,5 см2, среда – воздух, 
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осевая нагрузка Рос = 280 Н, скорость 
скольжения 250 м/с, длительность испыта-
ний составила 60 мин). Износостойкость 
хромового покрытия, осаждённого в элек-
тролите на основе трёхвалентного хрома, 
сравнивали с износостойкостью стандартно-
го хрома. Также было исследовано влияние 
добавок в «трёхвалентный» электролит на-
ночастиц оксидов металлов (Al2O3, ZrO2) и 
солей молибдена и ванадия на износ и ко-
эффициент трения покрытий Cr(III). 

В табл. 1 представлены значения три-
ботехнических характеристик «трёхвалент-
ных» хромовых покрытий (износ, коэффи-
циент трения) при микротвёрдости 8500-
9000 МПа и 11000-11500 МПа. Данные по 

износостойкости покрытия Cr(III) макси-
мальной твёрдости 14000-14500 МПа не 
приводятся, так как они характеризуются 
нестабильным моментом трения, который 
изменяется в диапазоне от 16 кг·см до 26 
кг·см, что объясняется морфологией полу-
ченных покрытий. На рис. 3 показана топо-
графия поверхности «трёхвалентных» хро-
мовых покрытий с величиной микротвёрдо-
сти 14000-14500 МПа и 11000-11500 МПа, 
полученных в электролите с наночастицами 
ZrO2 и солями молибдена и ванадия, из ко-
торого видно, что нестабильный момент 
трения образцов с максимальной микротвёр-
достью обусловлен наличием на поверхно-
сти крупных сфероидов. 

 
Таблица 1. Результаты испытаний на трение-износ 

Вид хромового по-
крытия (пара трения 
хром- сталь 30ХГСА) 

Микротвёрдость, МПа 
8500-9000 11000-11500 
Износ, мкм Коэфф. 

трения 
Износ, мкм Коэфф. 

трения покр. контртело покр. контртело 
Cr(III) 30 50 0,58 15 40 0,60 
Cr(III) + Al2O3 25 35 0,58 10 35 0,56 
Cr(III) + ZrO2 15 35 0,56 6 35 0,56 
Cr(III) + ZrO2 + 
+ Mo + V 10 30 0,55 5 20 0,56 

 
 

  
а б 
Рис.3. Топография поверхности хромовых покрытий, х400: 

а – с микротвёрдостью 14000-14500 МПа; 
б – с микротвёрдостью 11000-11500 МПа 

 
Анализ результатов, приведённых в 

таблице, позволяет сделать вывод о том, что 
износ испытанных покрытий с микротвёр-
достью 11000-11500 МПа в 2 раза меньше 
износа покрытий с микротвёрдостью 8500-
90000 МПа, при этом износ контртела (сталь 
30ХГСА) и коэффициенты трения мало за-
висят от величины микротвёрдости покры-

тий в исследуемом диапазоне. Если сравни-
вать износостойкость «трёхвалентных» по-
крытий, полученных в различных электро-
литах, то следует отметить максимальные 
величины износа контртела и покрытия оса-
жденного в электролите без наночастиц. 
Кластерные покрытия, т.е. покрытия, полу-
ченные в присутствии наночастиц, обладают 
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заметно большей (20-50 %) износостойко-
стью. Причём у покрытий, полученных в 
электролитах с наночастицами ZrO2, износ 
меньше в 1,5 раза по сравнению с покры-
тиями, осаждёнными в электролитах с нано-
частицами Al2O3. Наибольшую износостой-
кость показали покрытия Cr(III), получен-
ные в присутствии наночастиц ZrO2 и солей 
легирующих элементов (Mo, V), их износ в 
3 раза меньше, чем покрытий Cr(III), полу-

ченных в электролитах без наночастиц. Так 
же результаты эксперимента свидетельству-
ют о том, что минимальные значения износа 
контртела, т.е. стали 30ХГСА, получены при 
испытании стали в контакте с покрытием 
Cr(III) + ZrO2 + Mo + V. Стандартное хромо-
вое покрытие Cr(VI) характеризуется сле-
дующими значениями: износ покрытия – 9 
мкм, износ контртела – 35 мкм, коэффици-
ент трения 0,61. 
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Рис.4. Износ хромовых покрытий и стали 30ХГСА, работающих в паре при сухом торцовом трении 
 
В качестве графической интерпрета-

ции результатов испытаний на трение-износ 
на рис.4 приведены монограммы износа раз-
личных «трёхвалентных» хромовых покры-
тий в сравнении с износом стандартного 
хромового покрытия, а также износ контр-
тела (стали 30ХГСА), работающего в паре с 
этими покрытиями. 

Таким образом, по триботехническим 
характеристикам кластерное «трёхвалент-
ное» хромовое покрытие имеет конкурент-
ное преимущество перед традиционными 
хромовыми покрытиями, осаждёнными в 
стандартных электролитах. 
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Results of tribotesting "trivalent" chromium coatings with different microhardness in a dry mechanical friction 
are represented. The influence of metal oxides nanoparticles (Аl2O3, ZrO2), salts of molybdenum & vanadium, added to 
the oxalate-sulfate electrolyte chromium on wear and friction properties of coatings are investigated. 

 
«Trivalent» chrome plating, nanoparticles dopant, tribotechnical characteristics, microhardness. 
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В статье представлены результаты исследования конструкционных сталей акустическим, оптическим, 

вихретоковым и магнитным методами НК. Предложены способы оценки степени деградации материалов на 
ранних стадиях усталостного разрушения и определения напряженного материала. 

 
Неразрушаюший контроль, поврежденность, акустические параметры, микропластическая деформа-

ция, усталостное разрушение, напряженное состояние. 
 

Развитие неразрушающих методов 
оценки состояния материалов является акту-
альной задачей. 

Одним из самых опасных видов разру-
шения является усталостное. Так, из акта 
технического расследования причин аварии, 
произошедшей 17 августа 2009 года на 
Cаяно-Шушенской ГЭС, по результатам 
комплексных исследований выявлено, что 
основной причиной аварии, а именно разру-
шения шпилек, является развитие усталост-
ных повреждений [1]. В общем случае про-
цесс усталости связан с накоплением и 
взаимодействием дефектов кристаллической 
решётки (вакансий, междоузельных атомов, 
дислокаций и дисклинаций, двойников, гра-
ниц зёрен и т.д.) и, как следствие этого, с об-
разованием и развитием трещин. Период на-
копления рассеянной микроповреждённости 
составляет более 80% от общей долговечно-
сти материала [2]. Важную роль при устало-
стном разрушении металлов играют процессы 
деформирования на уровне зерна и формиро-
вания полос скольжения. Микропластические 
деформации в начале процесса разрушения 
локализуются в так называемых “слабых” 
зонах материала, сравнимых с размером зер-
на [3]. Главными носителями пластической 
деформации при циклическом нагружении яв-
ляются устойчивые полосы скольжения [2], в 
которых, как правило, и происходит зарож-
дение микротрещин [3]. 

Структурные изменения в процессе ус-
талостного разрушения приводят к измене-
нию физических свойств, что позволяет ис-
пользовать методы неразрушающего 
контроля для диагностики состояния конст-

рукций, эксплуатирующихся в условиях 
циклических нагрузок. 

Проведённые ранее исследования [4] 
показали, что акустическим методом можно 
обнаружить деградацию структуры материа-
ла на ранних стадиях разрушения, задолго до 
образования макротрещины. 

Изменение электросопротивления и 
магнитных характеристик при накоплении 
рассеянной микроповреждённости позволяет 
использовать токовихревой метод для оцен-
ки состояния циклически нагружаемого ма-
териала. 

Непосредственно наблюдать процесс 
развития микропластических деформаций и 
формирование полос скольжения можно оп-
тическим методом. Данный метод даёт воз-
можность определять не только фазовый со-
став и размер зерна, но и контролировать 
другие характеристики, например величину 
микропластической деформации. 

Важной задачей неразрушающего кон-
троля является определение напряжён-
но-деформированного состояния (НДС) ма-
териала конструкций. В настоящей работе 
рассматривается проблема оценки остаточ-
ных механических напряжений в сварных 
соединениях труб с помощью ультразвуко-
вого и магнитного методов. Известно, что 
высокий уровень действующих механиче-
ских напряжений является важным условием 
разрушения трубопроводов. 

Одним из основных параметров ульт-
развукового эхо-метода является скорость 
упругих волн. При одностороннем доступе к 
конструкции, когда неизвестна длина аку-
стического пути, целесообразно измерять 
соотношения скоростей или времён распро-
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странения поперечных и продольных волн, а 
также производные от них величины. В на-
стоящей работе в качестве диагностических 
параметров, определяемых акустическим 
эхо-методом, использовались коэффициенты 
Пуассона, измеренные вдоль и поперек на-
правления проката: 
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а также параметр акустической анизотропии 
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где V1 и V2 – скорости, а t1 и t2 – времена рас-
пространения поперечных волн, поляризо-
ванных вдоль соответствующих осей орто-
тропного материала, V3 и t3 – скорость и 
время распространения продольной волны. 
Направление распространения упругих волн 
перпендикулярно плоскости проката мате-
риала. 

Параметр акустической анизотропии 
зависит, в первую очередь, от кристаллогра-
фической текстуры [5] и, в гораздо меньшей 
степени, от структурной повреждённости. 
Коэффициенты Пуассона зависят как от на-
копленной микроповреждённости, так и от 
текстуры материала. 

На величине акустических параметров 
также отражается напряжённое состояние 
материала, что связано с явлением акустоуп-
ругости [6]. 
Исследование усталостного разрушения 

Для исследований была выбрана сталь 
08Х18Н10Т, широко применяемая в маши-
ностроении при изготовлении сварной аппа-
ратуры, работающей в средах повышенной 
агрессивности (растворах кислот, щелочей и 
солей), теплообменников ядерных энергети-
ческих установок, труб, деталей печной ар-
матуры и других элементов. 

В результате проведённых акустиче-
ских исследований гладких образцов из ста-
ли 08Х18Н10Т были получены зависимости 
скоростей упругих волн и параметра акусти-
ческой анизотропии от относительного ко-
личества циклов нагружения N/N* для ам-
плитуд деформации 0.33%, 0.56% и 0.77%, а 
также связь коэффициентов Пуассона ν31 и 
ν32 в процессе циклических испытаний. Из 

графиков видно, что изменения скоростей 
упругих волн (рис. 1,а,б,в) и параметра аку-
стической анизотропии (рис. 1,г) носят не-
монотонный характер, что объясняется 
сложным изменением эффективных модулей 
упругости в процессе циклического нагру-
жения. На величину акустических парамет-
ров активно влияют кристаллографическая 
текстура и накопленная микроповреждён-
ность. Кроме того, при циклическом нагру-
жении аустенитной стали 08Х18Н10Т на-
блюдается аллотропическое превращение 
γ→ε, в результате которого γ-железо пре-
вращается в мартенсит ε – пересыщенный 
твердый раствор углерода в α-железе [7]. 
Этот фактор также приводит к существен-
ным изменениям упругих свойств материала. 

На рис. 2,а приведены зависимости 
между коэффициентами Пуассона ν31 и ν32, 
измеренными акустическим методом, при 
циклическом нагружении образцов из стали 
08Х18Н10Т. Связь Δν31 и Δν32 хорошо ап-
проксимируется линейной зависимостью. 
Угол наклона кривой Δν31(Δν32) определяет-
ся амплитудой деформации. Для максималь-
ной амплитуды угол минимален. 

Эксперимент показал, что длина кри-
вой Δν31(Δν32) в момент появления макро-
трещины приблизительно постоянна для 
разных амплитуд циклической деформации. 
По мере исчерпания ресурса материала дли-
на кривой растёт, достигая критического 
значения. Кривую Δν31(Δν32) предлагается 
использовать для оценки степени деградации 
материала на ранних стадиях разрушения до 
появления макротрещины. 

Для оценки состояния материала ввели 
параметр Π: 

),(* 3231 νΔνΔ+
=Π
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L

,                                 (3) 

где L = (Δν31
2+Δν32

2)1/2 – длина кривой 
Δν31(Δν32), ⎯L* = 0.016 – среднее значение 
длины кривой в момент появления макро-
трещины, f(Δν31,Δν32) – функция, которая за-
висит от угла наклона кривой: 
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Рис.1. Зависимости скоростей упругих волн 
 и параметра акустической анизотропии  

от относительного числа циклов 
 нагружения образцов из стали 08Х18Н10Т 

 
Зависимость параметра П от количе-

ства циклов нагружения приведена на рис. 
2,б. Момент достижения параметром П зна-
чения, близкого к единице, характеризуется 
появлением макродефекта. 

 
Рис.2. Связь коэффициентов Пуассона (а)  

и изменение параметра П (б)  
при усталостном разрушении  
образцов из стали 08Х18Н10Т 

 
На сварных образцах из стали 

08Х18Н10Т, подверженных усталостному 
разрушению, с помощью дефектоскопа 
ВД-70 были проведены токовихревые иссле-
дования. Распределение показаний ВД-70 
вдоль рабочей части образца представлено 
на рис. 3. Показания вихретокового дефекто-
скопа, которые определяются магнитными 
характеристиками и электропроводностью 
материала, монотонно изменяются в процес-
се исчерпания его ресурса. Это связано с 
мартенситным превращением при усталост-
ном нагружении аустенитной стали. Меж-
фазные границы γ/ε являются опасными мес-
тами зарождения и развития микротрещин 
[7]. Применение дефектоскопа ВД-70 также 
позволило установить размеры зоны терми-
ческого влияния сварного шва. 

С помощью комплекса СПЕКТР МЕТ 
были проведены металлографические иссле-
дования образцов сталей 08Х18Н10Т и 
15ЮТА. Были измерены расстояния между 
точками пересечения опорной линии с гра-
ницами зёрен. Величина деформации в i-ом 
зерне определялась как 
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Рис.3. Зависимость показаний ВД-70 от количества 
циклов нагружения: а– амплитуда деформации 

0.31%, б – амплитуда деформации 0.52% 
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где li0 – начальное расстояние между точка-
ми, li – расстояние между точками после 
циклического нагружения. Среднее по моду-
лю значение микропластической деформа-
ции, измеряемой вдоль и поперек проката, 
определялось как 

∑ ε=ε
m

i

yx
iyx m

,
,

1 ,                          (6) 

где m – количество зерен, по которым про-
водились вычисления, yx

i
,ε - абсолютное 

значение деформации в i-ом зерне вдоль или 
поперек оси нагружения. Погрешность изме-
рения величины микропластической дефор-
мации не превышала 0.5%. 

На рис. 4 представлены зависимости 
абсолютных значений микропластических 
деформаций, измеренных вдоль и поперёк 
оси нагружения образцов из стали 
08Х18Н10Т, от числа циклов. Для всех ис-
пытанных образцов абсолютное значение 
микропластических деформаций в процессе 
исчерпания ресурса материала выходит на 
некоторое постоянное значение. 

 
Рис.4. Зависимость абсолютного значения микропла-
стических деформаций от числа циклов нагружения 

для образцов из стали 08Х18Н10Т 
 

На рис. 5 приведена зависимость мик-
ропластической деформации от числа циклов 
нагружения в образцах стали 15ЮТА. Как 
видно из рис. 5, на начальном этапе нагру-
жения происходит наиболее интенсивное 
развитие деформации, а затем её замедление 
и стабилизация на уровне 7% в районе 40000 
циклов. Стабилизацию микропластической 
деформации можно объяснить появлением 
микропор и микротрещин в полосах сколь-
жения, способствующих релаксации микро-
напряжений. 

 
Рис.5. Зависимость величины микропластической 

деформации от числа циклов нагружения  
для образцов из стали 15ЮТА 

Графики зависимости длины и ширины 
грубых полос скольжения (ГПС) от количе-
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ства циклов нагружения для стали 15ЮТА 
представлены на рис. 6. 
 

 
Рис.6. Зависимость длины (а) и ширины (б) ГПС 

 в материале образцов из стали 15ЮТА  
от числа циклов нагружения 

 
График зависимости концентрации 

ГПС от относительного числа циклов нагру-
жения N/N*, где N* – критическое значение 
числа циклов, соответствующее появлению 
макротрещины, представлен на рис. 7. 

 
Рис.7. Зависимость концентрации грубых полос 
скольжения от относительного числа циклов 
нагружения для образцов из стали 15ЮТА 

 
Длина и ширина полос скольжения при 

критическом значении числа циклов для раз-
ных амплитуд нагружения отличались несу-
щественно и достигали 7÷11 мкм и около 
1 мкм соответственно. Погрешность измере-
ния длины и ширины грубых полос скольже-

ния – 1 и 0.1 мкм соответственно. Концен-
трация полос скольжения n в момент появ-
ления макротрещины для различных ампли-
туд нагружения отличалась от 2.5×109 м-2 до 
25×109 м-2. 

Для образцов из стали 15ЮТА были 
получены зависимости величин микропла-
стических деформаций εx и εy от концентра-
ции грубых полос скольжения (рис. 8). Кри-
вые на рис. 8 хорошо разделяются в 
соответствии с амплитудами нагружения. 
Зависимость ε(n) хорошо аппроксимируется 
прямой с коэффициентом наклона q. Тангенс 
угла наклона q определяет интенсивность 
изменения микропластической деформации. 
Параметры q и n можно использовать для 
прогнозирования повреждённости. 

 
Рис.8. Зависимость величины микропластических 
деформаций от концентрации грубых полос  
скольжения для образцов из стали 15ЮТА 
 
Связь повреждённости ψ, рассчитанной 

по формуле Пальмгрена (ψ = N/N*), с пара-
метрами q и n представили в виде зависимо-
сти 

...026.0476.0203.0 +−+−=ψ nq  
22 001.0132.0118.0... nqnq +−+ .        (7) 

Между значениями ψ, рассчитанными с по-
мощью выражения (7) и относительным ко-
личеством циклов нагружения N/N*, полу-
ченным по данным механических 
испытаний, наблюдается высокая (более 0.9) 
корреляция. Поле расчётных значений ψ и 
экспериментально определённых значений 
N/N* приведено на рис. 9. Наличие высокой 
корреляции даёт возможность по данным 
оптических измерений, используя интенсив-
ность изменения микропластической дефор-
мации и концентрацию полос скольжения в 
качестве диагностических параметров, оце-
нить величину повреждённости материала. 
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Рис.9. Корреляция величины ψ и относительного чис-
ла циклов нагружения для образцов из стали 15ЮТА 

 
Оценка остаточных напряжений 
Были проведены исследования остаточ-

ных сварочных напряжений в элементе трубы 
из стали Х70 и в пластине из стали 35. 

В результате акустических исследова-
ний элемента трубы магистрального газо-
провода из стали Х70 были получены рас-
пределения коэффициентов Пуассона (рис. 
10) в направлении, перпендикулярном свар-
ному шву. Зависимости коэффициентов Пу-
ассона от расстояния до сварного шва опре-
деляются особенностями формирования 
текстуры проката материала, из которого из-
готовлена труба, и влиянием остаточных на-
пряжений. 

 
Рис.10. Распределение коэффициентов Пуассона 

 
Взаимосвязь коэффициентов Пуассона 

ν31 и ν32 в материале показана на рис. 11. В 
зонах, в которых напряжения отсутствуют, 
коэффициенты Пуассона линейно связаны 
(черные точки): 

QB +ν=ν 0
31

0
32 .                         (8) 

Присутствие остаточных сварочных 
напряжений приводит к отклонению точек 
{ν31; ν32} от прямой (белые точки): 

QB −ν−ν=δν 3132 .                       (9) 

Здесь B и Q – коэффициенты для данного 
материала. 
Величина отклонения δν зависит от уровня 
напряжений 

224113 )()( σ−+σ−=δν BmmBmm ,       (10) 
где mi – коэффициенты, выражаемые через 
упругие модули второго и третьего порядка. 
 

 
Рис.11. Взаимосвязь коэффициентов Пуассона 

 
На рис. 12 представлена эксперимен-

тально полученная зависимость параметра δν 
от разности главных напряжений в основном 
металле сварного соединения. 
 

 
Рис.12. Зависимость параметра δν от разности 

главных напряжений 
 
В результате регрессионного анализа 

экспериментальных данных было получено 
соотношение, которое может быть использо-
вано для оценки уровня напряжений, дейст-
вующих в данном материале, в режиме без-
нулевой тензометрии: 

δν=σ−σ K12 ,                           (11) 
где K = 190 ± 1 МПа. 

Разность главных напряжений опреде-
ляет величину максимального касательного 
напряжения, которое играет важную роль 
при разрушении материала. 
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С помощью магнитного структуроско-
па КРМ-Ц-К2М были проведены исследова-
ния остаточных сварочных напряжений в 
пластине из стали 35. Осуществляли измере-
ния коэрцитивной силы до и после разрезки 
сварной плиты. Измерения в каждой зоне 
проводились при четырёх положениях дат-
чика. Абсолютная погрешность измерения 
коэрцитивной силы не превышала 0.1 А/см. 
В качестве информативных параметров вы-
числялись следующие величины: 

)(
2
1 27090

1
°° += ССС HHH , 

)(
2
1 1800

2
°° += ССС HHH ,                (12) 

где верхний индекс обозначает угол по от-
ношению к оси шва, под которым ориенти-
ровался датчик. 

Изменение коэрцитивной силы до и по-
сле разрезки плиты характеризуется сле-
дующей величиной: 

0
ССС HHH −=Δ σ .                              (13) 

Графики изменения коэрцитивной силы от 
расстояния до шва показаны на рис.13. 
 

 
Рис.13. Зависимость изменения коэрцитивной силы 

от расстояния до шва 
 

С помощью тензометрической станции 
ИСД-3 были измерены остаточные напряже-
ния на расстоянии 2 см и 5 см от сварного 
шва. Напряжения на краях пластины равня-
лись нулю. В результате было установлено, 
что на величину коэрцитивной силы влияют 
только те напряжения, которые действуют в 
направлении измерения. Получена единая 
зависимость ΔHC(σ) (рис. 14), которая хоро-
шо описывается полиномом второй степени 
(коэффициент корреляции 0.99): 

2
21 σ+σ=Δ kkHС ,                       (14) 

где k1  =  8.1 × 10-3  А / (см ·МПа), 
k2 = 3.1×10-5 А/(см·МПа2). Зависимость 
ΔHC(σ) имеет минимум при σ ≈ 130 МПа, что 
составляет около 50% от предела текучести 
стали 35 (σ = 245 МПа). Полученный резуль-
тат совпадает с результатом работы [8]. Для 
оценки напряжений по данным измерений 
коэрцитивной силы можно пользоваться бо-
лее простым соотношением: 

2,12,1 СHkΔ=σ ,                          (15) 
где k = 155 ± 9 МПа·см/А. 
Соотношение (15) с хорошей точностью вы-
полняется для растягивающих напряжений, 
не превышающих 50% от предела текучести. 

На рис.15 представлены распределения 
остаточных напряжений, измеренных с по-
мощью тензодатчиков и рассчитанных по 
формуле (15) через изменение коэрцитивной 
силы. 

 
Рис.14. Зависимость изменения коэрцитивной силы 

от механического напряжения 

 
Рис.15. Остаточные напряжения, измеренные 

 с помощью ИСД-3 (точки) и рассчитанные  
по формуле (15) (сплошные линии) 

 
Заключение 

Предложен алгоритм оценки степени 
деградации материала 08Х18Н10Т на ранней 
стадии разрушения, основанный на измере-
нии с помощью акустического эхо-метода 
коэффициентов Пуассона ν31 и ν32. Экспери-
мент показал, что по мере исчерпания ресур-
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са материала растет длина кривой Δν31(Δν32). 
В момент появления макротрещины длина 
кривой достигает критического значения, 
приблизительно постоянного для разных ам-
плитуд циклической деформации. 

Показана возможность использования 
токовихревого метода для оценки ресурса 
материала сварных соединений из стали 
08Х18Н10Т при усталостном нагружении. 

На образцах из стали 15ЮТА при раз-
ных амплитудах нагружения получена высо-
кая корреляционная связь, близкая к линей-
ной, между концентрацией грубых полос 
скольжения и величиной микропластической 
деформации. Предложено использовать ин-
тенсивность изменения микропластической 
деформации и концентрацию грубых полос 
скольжения, определяемых оптическим ме-
тодом, в качестве диагностических парамет-
ров для оценки уровня повреждённости ма-
териала. 

Предложен способ оперативного кон-
троля уровня остаточных механических на-
пряжений непосредственно на объекте в ре-
жиме безнулевой акустической тензометрии. 
Способ основывается на анализе коэффици-
ентов Пуассона ν31 и ν32, измеряемых ультра-
звуковым эхо-методом. В отсутствии напря-
жений в материале имеет место линейная 
зависимость ν32(ν31), связанная с особенно-
стями формирования текстуры проката. При-
сутствие остаточных сварочных напряжений 
приводит к отклонению точек {ν31; ν32} от 
исходной прямой. По величине отклонения 
можно оценить уровень напряжений. Алго-
ритм был опробован на трубе магистрально-
го газопровода. 

В результате исследований остаточных 
напряжений в сварной плите из стали 35 с 
помощью магнитного метода было установ-
лено, что на величину коэрцитивной силы 
влияют только те напряжения, которые дей-
ствуют в направлении измерения. Получена 
единая зависимость ΔHC(σ), которая имеет 
минимум около 50% от предела текучести 
стали 35. 

Работа выполнена при частичной финансовой 
поддержке Российского фонда фундаментальных 
исследований (гранты 09–08–00892, 09–08–00827 
и 11-08-97070-р_поволжье). 
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The article presents the results of construction steels study by the acoustical, optical, eddy current and magnetic 

methods of NDT. The ways of assessing of the degradation degree of material in the early stages of fatigue failure and 
the stress condition of material were suggested. 
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ОЦЕНКА ОСНОВНЫХ ПАРАМЕТРОВ ГТД С ПРИМЕНЕНИЕМ МЕТОДИКИ 
МОДЕЛИРОВАНИЯ РАВНОВЕСНОГО СОСТОЯНИЯ ГОМОГЕННОЙ СМЕСИ 

ПРОДУКТОВ СГОРАНИЯ УГЛЕВОДОРОДНОГО ТОПЛИВА 
 

© 2011 О.И. Болдырев1, И.М. Горюнов2 
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Представлена методика расчёта равновесного состояния гомогенной смеси продуктов сгорания углево-

дородного топлива. Проведён анализ влияния фактора термической диссоциации компонентов продуктов сго-
рания на основные параметры авиационного высокотемпературного ГТД. 

 
Основные параметры ГТД, термическая диссоциация, равновесное состояние, гомогенная смесь. 
 

Введение 
Одним из направлений совершенство-

вания современных математических моделей 
ГТД, используемых при проектировочных 
термодинамических расчётах, является вве-
дение расчёта температуры, а также термо-
динамических свойств гомогенной смеси 
продуктов сгорания с учётом химически 
равновесного состояния и термической дис-
социации компонентов. 

По сравнению с авиационными ГТД 
четвёртого поколения на двигателях нового 
поколения температура газа в основной ка-
мере сгорания (КС) возросла до 
1900…2100 К; при этом температуры 
2000…2200 К были достигнуты в форсаж-
ных камерах (ФК) предельного форсирова-
ния двигателей Р13Ф-300, Р25-300, Д30-Ф6. 
В проектных расчётах характеристики дви-
гателя (в т.ч. конструктивная прочность го-
рячих узлов) определяются для максималь-
ных значений параметров термодинамиче-
ского цикла, и точность расчёта температу-
ры газа в определяющих точках цикла долж-
на соответствовать его новому уровню. Од-
ним из основных факторов, уточняющих 
расчёт процессов в КС и ФК, является учёт 
диссоциации компонентов продуктов сгора-
ния при температурах 1800…2500 К. 

Для расчёта свойств рабочего тела в 
настоящее время применяется методика 
ЦИАМ [1, 2], сформированная в 1960-х гг. и 
основывающаяся на ряде основных допуще-
ний: 

– не учитывается влияние термиче-
ской диссоциации газов (далее – диссоциа-
ции); 

– сгорание топлива – полное при ко-
эффициенте избытка воздуха αΣ ≥ 1,0, про-
дукты сгорания – нереагирующая смесь СО2, 
Н2О (водяного пара), О2 и атмосферного азо-
та, объёмный состав которых зависит только 
от величины α и состава топлива. При этом 
критерий Дамкёлера Da, представляющий 
собой отношение характерного времени фи-
зического процесса к характерному времени 
химической реакции, равен нулю; 

– рабочие тела (воздух и продукты 
сгорания) представляют собой смесь компо-
нентов, обладающую свойствами идеального 
газа, с неизменными термодинамическими 
свойствами, зависящими только от темпера-
туры. 

Методика учёта фактора диссоциации 
была создана в 1970-х гг. [3] для расчётов 
ракетных двигателей. Для термодинамиче-
ских расчётов авиационных ГТД данная ме-
тодика не применялась по той причине, что 
уровень достигнутых и прогнозируемых па-
раметров рабочего цикла ГТД были невысо-
кими, что позволяло пренебрегать учётом 
влияния диссоциации и отказаться от ряда 
трудоёмких вычислительных операций, что 
было существенным для уровня развития 
вычислительной техники того периода. 

Таким образом, можно обоснованно 
утверждать, что в настоящее время появи-
лись предпосылки для использования мето-
дики учёта фактора диссоциации в термоди-
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намических расчётах ГТД, обусловленные 
высокими параметрами рабочего цикла про-
ектируемых перспективных двигателей, 
уточнением сведений по свойствам индиви-
дуальных веществ, содержащихся в совре-
менных базах данных, и повышенными тре-
бованиями к параметрам современных ГТД. 

Основные положения методики 
В настоящей работе предлагается ме-

тодика расчёта равновесных состояний го-
могенной смеси в процессе сгорания углево-
дородного топлива произвольного состава в 
атмосферном воздухе с использованием кон-
стант равновесия химических реакций ком-
понентов смеси. 

Основа методики заключается в фор-
мировании и решении системы уравнений, 
состоящей из химических уравнений равно-
весных реакций, уравнений состояния иде-
ального газа, уравнений материального ба-
ланса индивидуальных веществ и уравнения 
закона сохранения энергии. 

Число уравнений для констант равно-
весия будет равно числу проходящих в сме-
си обратимых химических реакций. В общем 
случае число независимых уравнений кон-
стант равновесия равно разности числа рас-
сматриваемых химических соединений и 
числа химических элементов, входящих в 
состав топлива. 

Согласно теореме Дюгема равновесное 
состояние термодинамической системы, ис-
ходные массы которой известны, определя-
ется двумя параметрами. Для камеры сго-
рания такими параметрами являются давле-
ние и энтальпия системы. В качестве ис-
ходных данных при этом используются 
элементарный химический состав топлива, 
воздуха и условия на входе в камеру сгора-
ния. 

Методика базируется на следующих, 
более строгих, чем в [1, 2], допущениях: 

– наиболее вероятному, т.е. устойчи-
вому состоянию термодинамической систе-
мы соответствует состав, для которого при 
заданных исходных данных энтропия будет 
максимальной. Такому состоянию отвечает 
соотношение парциальных давлений газо-
образных компонентов, задаваемое значе-
ниями констант равновесия обратимых хи-
мических реакций, идущих равновесно ме-

жду всеми входящими в продукты сгорания 
индивидуальными веществами; 

– учитываются следующие химиче-
ские элементы: С, Н, N, О, Ar, S и индивиду-
альные вещества: H, H2, OH, H2O, НО2, 
Н2О2, O, О2, С, CO, CO2, N, N2 , NO, NO2, 
N2O, Ar, S, SO, SO2, наиболее вероятно об-
разующиеся при сгорании углеводородного 
топлива в воздушной среде. При этом не 
учитываются вещества групп (NH)X, 
(HNO)X, обладающие незначительными объ-
ёмными долями (менее 1×10–7) и (CHO)X, 
образующиеся при αΣ<1; 

– продукты сгорания – смесь химиче-
ски реагирующих газов, состав и объёмное 
содержание которых определяются с учётом 
диссоциации при постоянном давлении по 
уравнениям химического равновесия и ба-
ланса масс химических элементов (при этом 
значение Da стремится к бесконечности); 

– компоненты продуктов сгорания 
обладают свойствами идеального газа, их 
изобарная теплоёмкость зависит только от 
температуры, однако изобарная теплоём-
кость смеси в целом зависит также и от 
уровня давления и тем значительнее, чем 
интенсивнее процесс диссоциации. 

Система уравнений, описывающая 
термодинамическое состояние продуктов 
сгорания, состоит из следующих групп: 

– уравнения химического равновесия 
для наиболее вероятных при 1800…2600 К 
химических реакций. При этом для получе-
ния величин парциальных давлений веществ 
используются константы химического рав-
новесия (четырнадцать уравнений по коли-
честву входящих в систему химических эле-
ментов и индивидуальных веществ); 

– уравнения свойств смеси идеальных 
газов (уравнение состояния и уравнение 
Дальтона); 

– уравнения материального баланса 
химических элементов (шесть уравнений по 
количеству входящих в систему химических 
элементов); 

– уравнение первого закона термоди-
намики, выраженное через полные энталь-
пии топлива, окислителя и продуктов сгора-
ния (уравнение сохранения энергии). 

Задача определения равновесного со-
стояния системы сводится к решению сис-
темы нелинейных алгебраических уравне-



Вестник Самарского государственного аэрокосмического университета,  №3(27), 2011 
 

 310

ний, содержащих в качестве неизвестных 
значения парциальных давлений компонен-
тов продуктов сгорания, полной температу-
ры, энтальпии и кажущейся молекулярной 
массы смеси продуктов сгорания. Таким 
образом, число уравнений – 23, число неиз-
вестных – 23, при задании условий на входе 
в камеру сгорания (температур топлива и 
окислителя и суммарного давления) реше-
ние системы, если оно существует, является 
единственным. Дополнительно введено вы-
числение термодинамических параметров 
смеси: изобарной теплоёмкости, энтропии и 
газовой постоянной, что дополняет систему 
ещё тремя уравнениями и тремя же фор-
мальными переменными, что не усложняет 
процесс решения системы в целом. 

С целью обеспечения верифицируемо-
сти результатов расчёта по рассматривае-
мой методике с ранее опубликованными, 
термодинамические свойства индивидуаль-
ных веществ и сведения по константам рав-
новесия для химических реакций приняты 
по [4], однако доступны и более современ-
ные данные. 

Необходимо указать, что для предла-
гаемой методики выбор химических реак-
ций является условным и произвольным в 
том смысле, что компоненты продуктов 
сгорания могут получаться в результате 
различных химических реакций, в том чис-
ле и той, которая выбрана в качестве един-
ственной, тогда как в камере сгорания зна-
чительная часть химических превращений 
происходит в виде многостадийных раз-
ветвлённых реакций. Каждой выбранной 
реакции соответствует константа равнове-
сия с известной зависимостью от темпера-
туры [4]. Причём предполагается, что зави-
симости сохраняются и в случаях, когда ре-
акция идёт в присутствии реагентов, участ-
вующих в других реакциях. 

Это предположение соответствует 
правдоподобной гипотезе о том, что дина-
мическое равновесие смеси всех газов дос-
тигается при установлении динамического 
химического равновесия для каждой их пе-
речисленных реакций. 

В предлагаемой методике, в отличие 
от применявшихся ранее [3], учитывается 
неравенство температур топлива и окисли-
теля, а также коэффициент полноты сгора-
ния топлива, отличный от единицы. Все пе-
речисленные особенности обусловливают 
применимость методики для термодинами-
ческих расчётов ГТД. Поскольку в резуль-
тате расчёта определяется количество ве-
ществ, составляющих смесь продуктов сго-
рания, в том числе веществ группы (NO)X, 
как для простых углеводородных, так и для 
азотосодержащих топлив, то данная мето-
дика применима для количественных оце-
нок уровня вредных выбросов в различных 
условиях сгорания при проведении проект-
ных расчётов. 

Реализация методики 
Для предложенной системы уравнений 

реализован алгоритм решения в виде от-
дельной программы Disso и в качестве эле-
мента математической модели узлов основ-
ной и форсажной камер сгорания системы 
DVIGwT. Методика верифицирована по 
расчётам процесса горения в камерах сго-
рания ракетных двигателей для сжигания 
керосина в воздушной среде [5] и показала 
хорошую сходимость результатов по опре-
делению объёмных долей и энтальпии сме-
си с погрешностью, не превышающей 0,3 % 
в диапазоне температур от 1800 до 2800 К 
[6]. При этом общее время расчёта двигате-
ля в целом увеличивается несущественно. 

Основные результаты 
Проведён анализ влияния фактора дис-

социации на параметры основной и форсаж-
ной камер сгорания и на основные парамет-
ры высокотемпературного ТРДДФ. 

Для основной камеры сгорания выпол-
нены параметрические расчёты с оценкой 
влияния процесса диссоциации на уровень 
температуры газа в камере сгорания при из-
менении температуры воздуха на входе в 
камеру сгорания Т*

В, давления в камере сго-
рания р*

КС и состава смеси α (рис. 1). 
Также выполнена оценка величин рав-

новесной и «замороженной» (без учёта из-
менения состава смеси) изобарной теплоём-
кости смеси продуктов сгорания (рис. 2). 
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Рис. 1.  Зависимости расчётной температуры 

 в камере сгорания для различных температур Т*
В  

и давлений p*
КС поступающего в камеру сгорания воз-

духа и α с учётом (сплошная линия) и без учёта 
(пунктир) диссоциации 

 
Аналогичная серия расчётов проведена 

для форсажной камеры (ФК) высокотемпе-
ратурного ТРДДФ. При этом дополнительно 
учитывалось влияние полётных условий, со-
ответствующих высоте Н=23 км и числу 
Маха М=2,0, так как в высотных условиях, 
обусловливающих значительное снижение 
давления в форсажной камере p*

Ф, происхо-

дит активизация процесса диссоциации. Ре-
зультаты расчётов приведены на рис. 3. 
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Рис. 2. Зависимости расчётной теплоёмкости  

продуктов сгорания равновесной (сплошная линия) 
 и «замороженной» (пунктир) для различных α и p*

КС 
поступающего в камеру сгорания воздуха. ηКС = 1 

 
Выполнена оценка влияния термиче-

ской диссоциации на основные параметры 
высокотемпературного ТРДДФ (табл. 1). 
При этом расчёт равновесного состояния ра-
бочего тела выполнен для основной и фор-
сажной камер сгорания. Для более коррект-
ного учёта влияния фактора диссоциации 
расчёт равновесного состояния предполага-
ется ввести для узлов компрессора, турбины 
и реактивного сопла. Таким образом, во всех 
узлах двигателя будут учтены процессы как 
диссоциации, так и рекомбинации продуктов 
сгорания. 
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Рис. 3.  Зависимость расчётной величины αΣ  

в форсажной камере высокотемпературного ТРДДФ 
от температуры газа Т*

Ф с учётом (сплошная линия) 
и без учёта (пунктир) диссоциации  

в полётных условиях для различных коэффициентов 
полноты сгорания топлива ηФ 

 
Таблица 1. Основные параметры 
 высокотемпературного ТРДДФ 

Условия полёта Н=0, 
М=0 

Н=11, 
М=2 

Н=23, 
М=2 

p*
Ф, кПа 355,0 402,0 45,0 

αΣ 1,12 1,10 1,12 

ηФ 0,90 0,90 0,90 
Т*

Ф
, К без учёта 

диссоциации 
2040 2143 2106 

Т*
Ф

, К с учётом 
диссоциации 

2025 2114 2068 

ΔТ*
Ф
, % 0,7 1,4 1,8 

ΔG
Т
 (расход то-
плива), % 

2,4 3,7 4,5 

ΔP (тяга), % 0,7 1,0 1,3 
Рассмотренные примеры рабочих ре-

жимов ТРДДФ позволяют сделать следую-
щие предварительные выводы. 

Если в условиях Н=0 км, М=0, при дав-
лении в форсажной камере р*

Ф=355 кПа для 
достижения температуры Т*

Ф=2100 К при 
диссоциации необходимо изменить суммар-
ный коэффициент избытка воздуха в фор-
сажной камере αΣ с 1,07 до 1,05 увеличением 
расхода топлива на 2,1 %, то в условиях 
Н=23 км, М=2,0, р*

Ф=45 кПа потребуется 
изменение αΣ с 1,12 до 1,08 увеличением 
расхода топлива на 4 % при постоянном ко-
эффициенте полноты сгорания топлива (рис. 
3). При таких величинах погрешностей в 
оценке температуры, суммарного коэффици-
ента избытка воздуха и расхода топлива не-
избежно потребуется коррекция программы 
регулирования как форсажной камеры, так и 
двигателя в целом. 

Дополнительно из анализа результатов 
расчёта следует, что учёт фактора термиче-
ской диссоциации требует внесения коррек-
тив в оценку полноты сгорания топлива в 
форсажной камере. 

Выводы 
Неучёт фактора диссоциации при тер-

модинамических расчётах высокотемпера-
турных ТРДДФ ведёт к завышению расчёт-
ных величин температур газа, что влияет на 
оценку основных параметров двигателя (по-
грешность в определении форсажной тяги 
может достигать 1,3 %, расхода топлива 
4,5 %) и температурного состояния теплона-
пряжённых деталей (в пределах 5 % от вели-
чины заявленного ресурса). Кроме того, из-
менение расчётной величины температуры 
рабочего тела потребует корректировки про-
граммы регулирования ГТД и его характери-
стик, а также уточнения оценки коэффици-
ента полноты сгорания топлива в форсажной 
камере. 

Полученные результаты подтверждают 
необходимость учёта термической диссо-
циации в математической модели авиацион-
ных ГТД в алгоритмах расчёта температуры 
газа. 
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СИСТЕМА-ИМИТАТОР НАГРУЗКИ РУЛЕВЫХ ОРГАНОВ 
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Статья посвящена разработке системы-имитатора внешних нагрузок, действующих на рулевые органы. 
В статье также приведены функциональная схема системы-имитатора, общее устройство, принцип работы, кон-
тролируемые и регулируемые параметры. 

 
Пневмопривод с гидротормозом, широтно-импульсная модуляция (ШИМ), блок имитации внешних на-

грузок, пульт управления, подсистема. 
 

Введение 
В настоящее время для управления раз-

личными движущимися аппаратами (лета-
тельными, подводными и т.д.) широко ис-
пользуются пневмогидроприводы. В данной 
статье рассматривается как разновидность 
пневмогидроприводов пневмопривод с гид-
ротормозом (ППГТ). Вследствие того, что 
воздух сжимаем в момент остановки руле-
вых органов в заданном положении, воз-
можно появление автоколебаний. Для уст-
ранения данного недостатка используется 
гидротормоз. Гидротормоз представляет со-
бой цилиндр с расположенным в нем плун-
жером. Надплунжерная и подплунжерная 
полости гидроцилиндра предварительно за-
полнены жидкостью и сообщены между со-
бой параллельными каналами, через кото-
рые возможно перетекание жидкости из од-
ной полости в другую. Шток поршня пнев-
мопривода и плунжера гидротормоза вы-
полнены как единое целое. Один из парал-
лельных каналов гидротормоза в открытом 
положении имеет небольшое гидросопро-
тивление, второй из них имеет высокое гид-
равлическое сопротивление за счет приме-
нения специального электрического клапа-
на, работающего в режиме ШИМ. При под-
ходе к заданному положению рулевых орга-
нов шток резко замедляет свое движение 
посредством закрытия канала с малым гид-
росопротивлением и подходит к заданному 
положению на малой скорости без автоко-
лебаний за счет изменения гидравлического 
сопротивления электроклапана, работающе-
го в режиме ШИМ. Затем при необходимо-
сти в этом положении фиксируется с помо-

щью того же электроклапана. Максимальное 
усилие на штоке может достигать 45 кН. 
 

Состав системы-имитатора нагрузки 
Для проведения лабораторных исследо-

ваний динамических характеристик ППГТ не-
обходимо использовать систему не только 
имитирующую нагрузки, но измерительную и 
контролирующую ряд статических и динами-
ческих параметров ППГТ. 

На рис. 1 приведена функциональная 
схема системы-имитатора нагрузки рулевых 
органов. 

Подсистема управления стендом – пред-
назначена для управления комплексным 
функционированием системы-имитатора в це-
лом. 

Подсистема пневмообеспечения имита-
тора – предназначена для обеспечения систе-
мы имитатора воздухом высокого и низкого 
давления. 

Подсистема управления изделием – 
предназначена для управления изделием и 
блоком имитации внешних нагрузок 

Подсистема электропитания – предна-
значена для подачи электропитания на под-
системы стенда, изделие и блок имитации 
внешних нагрузок. 

Подсистема освещения – предназначена 
для освещения как рабочего места, так и стен-
да в целом. 

Подсистема вентиляции – выполняет 
функции вентилирования помещения. 

Подсистема светозвуковой сигнализации 
– оповещает об аварийной ситуации. 

Подсистема индикации – выводит дан-
ные о состоянии. 
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Рис.1. Функциональная схема 
 
Контролируемые параметры: 
- давление в полостях силовых пнев-

моцилиндров ППГТ и блока имитации 
внешних нагрузок; 

- давление в полостях пневмоцилинд-
ров, управляющих гидротормозами; 

- давление в полостях гидроцилиндра; 
- текущее значение координаты поло-

жения штока; 
- время установки штока в заданное 

положение; 
- усилие на штоке; 
- среднее значение тока в обмотке; 
- частота синхроимпульсов; 
- коэффициент заполнения импульса 

электроклапана, работающего в режиме 
ШИМ. 

 
Принцип работы системы-имитатора  

нагрузки 
Перед проведением исследований 

ППГТ закрепляется на стапеле, выполнен-
ном на основе трубы и закрепленном в ло-
жементы, кроме того, на стапеле постоянно 
установлены и закреплены силовые элемен-
ты системы имитатора, непосредственно 
воздействующие на ППГТ. Кроме этого, от-
крываются рабочие баллоны баллонной 
рампы, при необходимости, запускается 
компрессор высокого давления. Воздух вы-
сокого давления из рабочих баллонов бал-
лонной рампы поступает на узел пневморас-

пределительный (УПР), откуда подводится к 
пневматической подсистеме управления 
стендом (ПУС). 

Включение системы-имитатора осуще-
ствляется с пульта оператора 1 (ПО1), где 
задаются тот или иной режим работы. По 
команде с ПО1 включается электрическая 
ПУС, которая включает пневматическую 
ПУС. Кроме того, по команде, выдаваемой 
ПО1, включается подсистема освещения, 
подсистема вентиляции, подсистема свето-
звуковой сигнализации, подсистема элек-
тропитания. Также подается от электриче-
ской ПУС питание на подсистему управле-
ния изделием, пульт оператора 2 (ПО2) и 
блок имитации внешних нагрузок. С ПО2 
выдается команда на включение ППГТ (пе-
ремещение единого штока пневмогидроци-
линдров в том или другом направлении). 
Усилие, с которым перемещается единый 
шток, также задается с ПО2 в виде сигнала 
управления на стойку автоматики, измере-
ния и обработки информации, которая по-
средством подачи команд в виде напряжения 
27 В открывает электроклапан изделия, ко-
торый обеспечивает подачу воздуха высоко-
го давления в одну из полостей пневмоци-
линдра. Единый шток пневмогидроцилиндра 
начнет перемещаться. Для имитации нагруз-
ки на едином штоке с помощью ПО1 зада-
ются ее величина и характер, который реа-
лизуется стойкой автоматики, измерения и 
обработки информации. Управляющая ко-
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манда в виде напряжения 27 В поступает на 
блок имитации внешних нагрузок (ИВН), 
при этом в одну из полостей пневмоцилинд-
ра блока ИВН подается от пневматической 
ПУС воздух высокого давления, и тогда 
шток блока ИВН начинает оказывать сило-
вое воздействие на единый шток ППГТ, по 
величине и характеру соответствующие за-
данным с ПО1. 

Скорость перемещения единого штока 
ППГТ зависит от давления в его пневмоци-
линдре в гидроцилиндре тормоза и от уси-
лия, создаваемого блоком ИВН. В связи с 
этим в системе-имитаторе нагрузки органи-
зованы обратные связи по давлению в по-
лостях пневмоцилиндра и гидроцилиндра 
тормоза в пневмоцилиндре блока ИВН. При 
этом сигналы с датчиков давления поступа-
ют в стойку автоматики, измерения и обра-
ботки информации, в которой вырабатыва-
ются сигналы регулирования давлений в 
пневмоцилиндре, гидроцилиндре ППГТ и в 
пневмоцилиндре блока ИВН, кроме того 
вырабатывается коэффициент заполнения 
импульса для электроклапана, работающего 
в режиме ШИМ. От коэффициента заполне-
ния зависит гидравлическое сопротивление 
электроклапана, которое регулирует давле-
ние в надплунжерной и подплунжерной по-
лостях гидротормоза. 

Пульты оператора 1 и 2 имеют в своем 
составе персональные компьютеры со спе-
циальными программами, предназначенные 
для записи, обработки и хранения информа-
ции в реальном масштабе времени. 

 
Заключение 

В статье рассмотрено устройство и 
принцип работы системы-имитатора нагруз-
ки. Показана зависимость скорости переме-
щения штока от давлений пневмоцилиндров 
и гидроцилиндра, величины заполнения им-
пульса электроклапана, работающего в ре-
жиме ШИМ. Показана организация обрат-
ных связей, управляющих сигналов и ко-
манд, а также обработка информации, по-
ступающей с датчиков. 
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Разработана новая автоматизированная установка для термопластического упрочнения газотурбинных 
дисков. 

 
Долговечность, турбинные диски, усталостная трещина, термопластическое упрочнение, автомати-

зированная установка, испытания на усталость. 
 

 
Значительная часть парка газоперека-

чивающих агрегатов (ГПА) имеет значи-
тельную наработку и эксплуатируется в ре-
жиме полной нагрузки. На сегодняшний 
день достаточно остро стоит задача повыше-
ния долговечности и усталостной прочности 
пазов турбинных дисков как одного из важ-
нейших рабочих органов газотурбинного 
комплекса (ГТК). 

Набор данных статистики свидетельст-
вует о том, что наиболее массовым дефектом 
дисков турбины газоперекачивающих уста-
новок является усталостная трещина на 
верхней впадине выступа зуба. Наиболее ин-
тенсивный рост трещин начинается через 
50…60 тыс. часов эксплуатации. На практи-
ке более 90% всех поломок высоконагру-
женных и ответственных деталей ГТД носят 
усталостный характер [1,4]. 

Для увеличения долговечности и рабо-
тоспособности деталей, работающих в усло-
виях повышенных температур и знакопере-
менных нагрузок, широкое применение 
нашел метод термопластического упрочне-
ния (ТПУ). 

Данный метод позволяет наводить бла-
гоприятные с точки зрения усталостной 
прочности остаточные напряжения сжатия. 
Отличительной особенностью метода ТПУ 
является минимальная величина остаточных 
деформаций (0,5…1%) и связанная с этим 
энергетическая стабильность термоупроч-
ненного поверхностного слоя. Данное на-
пряженно-деформированное состояние обес-
печивает малую релаксацию наведенных 
сжимающих напряжений и, следовательно, 
более длительное, чем при методах, осно-
ванных на поверхностно-пластическом де-

формировании (ППД), положительное воз-
действие их на сохранение высокого уровня 
усталостной долговечности в процессе экс-
плуатации детали. 

Этот метод защищен патентами 
2143011 от 20.12.99 (РФ), №2171857 от 
13.11.2000, №2170272 от 26.02.2000 и наибо-
лее приемлем для деталей типа турбинных 
дисков [2]. Он заключается в прогреве дета-
ли до определенной температуры (темпера-
туры начала термопластических деформа-
ций, но ниже температуры фазо-структурных 
превращений) и ускоренном (водяным ду-
шем) её охлаждении. Образуемый в резуль-
тате этого температурный перепад в тонком 
поверхностном слое обеспечивает создание 
термопластических напряжений, превы-
шающих по величине предел текучести уп-
рочняемого материала. После окончательно-
го охлаждения всей детали в ее 
поверхностном слое формируются сжимаю-
щие остаточные напряжения. 

В настоящее время в процессе эксплуа-
тации дисков после 60…80 тыс. часов на 
торце некоторых «ёлочных» пазов со сторо-
ны входа газового потока появляются мик-
ротрещины. Дальнейшая эксплуатация  та-
ких дисков приводит к быстрому 
разрастанию этих трещин вдоль верхней вы-
кружки выступа диска. Поэтому целесооб-
разно провести упрочняющую обработку 
ТПУ всех турбинных дисков, находящихся в 
эксплуатации 35…40 тыс. часов. Это даст 
возможность отдалить момент появления 
микротрещин и увеличить срок службы ГПА 
на 30…50%. 

Метод ТПУ лег в основу создания ус-
тановок термопластического упрочнения 
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дисков турбин газоперекачивающего агрега-
та ГТК-10-4.  

Одной из первых была сконструирова-
на и изготовлена опытно-промышленная ус-
тановка для термопластического упрочнения 
элементов крупногабаритных деталей газо-
турбинных двигателей [3,5]. Основными 
элементами установки являются: газовая го-
релка и спрейер; мобильный комплекс с ре-
сивером для воздуха и аккумулятор с водой; 
набор контрольно-регулирующей аппарату-
ры, а также система газовоздушных и водя-
ных трубопроводов. Нагрев детали осущест-
влялся газовой горелкой, затем осущест-
влялось ускоренное охлаждение нагретого 
выступа из спрейера. В поверхностном слое 
формировались сжимающие остаточные на-
пряжения. Данная установка была внедрена 
в производство, но получила ограниченное 
распространение в связи с выявленными не-
достатками (нестабильность процесса нагре-
ва, сложность в настройке и управлении,  
повышенные требования безопасности, 
вредные производственные факторы; невоз-
можность автоматизации работы установки). 

С целью устранения недостатков уста-
новки с газовым нагревом была спроектиро-
вана и совместно с ООО «Самаратрансгаз» 
изготовлена автоматизированная установка 
для термопластического упрочнения пазов  
турбинных дисков с использованием элек-
тронагрева. На рис. 1,2 представлен общий 
вид установки. 

Установка имеет две основные систе-
мы: систему нагрева и систему спрейерного 
охлаждения. Контролируемыми параметра-
ми являются: давление воды, температура 
нагрева упрочняемой детали, время охлаж-
дения, температура охлаждающей жидкости.  

Работа установки осуществляется в 
следующем порядке. 

Производится настройка приборов и 
устройств. Осуществляется проверка работы 
установки в ручном режиме управления. Да-
лее производится термопластическое упроч-
нение. В гидробаке 4 в автоматическом ре-
жиме поддерживается необходимый уровень 
воды. Гидравлический аккумулятор 2 систе-
мы спрейерного охлаждения наполняется 

водой с помощью вертикального многосту-
пенчатого насоса 14, создается давление 8 
атм.  Нагрев диска и последующее охлажде-
ние осуществляется методически. В печи 3 
одновременно находятся 9 упрочняемых 
зубьев диска. Интервал нагрева завершается 
командой на поворот диска, при разрешаю-
щем сигнале от пирометра 21 (температура 
нагрева диска 650±20°С). По 9 зубьев одно-
временно выходят в положение для охлаж-
дения. Время поворота определяется экспе-
риментально и составляет примерно 5 
секунд. По сигналу от бесконтактного дат-
чика 19 осуществляется торможение двига-
теля 20 и фиксация ротора в заданном поло-
жении с помощью специального тормоза. От 
попадания воды и пара печь защищена меха-
нической заслонкой 22. После фиксации ро-
тора в заданном положении происходит ко-
манда на включение охлаждения нагретого 
сектора. При этом открывается электромаг-
нитный затвор 11 и вода под давлением из 
гидроаккумулятора 2 поступает в спрейер 1. 
Происходит охлаждение. Эта процедура за-
нимает 3..5 секунд. На этом цикл «нагрев-
поворот-охлаждение» завершен. Далее осу-
ществляется поворот ротора в обратную сто-
рону для возврата в зону нагрева неупроч-
ненных зубьев и цикл работы «нагрев-
поворот-охлаждение» повторяется. Полная 
автоматизация работы установки и всех сер-
висных устройств обеспечивается примене-
нием системы микропроцессорного управле-
ния.  

Преимущества данной установки: 
- надежность, безопасность и простота 

конструкции; 
- дешевизна процесса упрочнения; 
- автоматизация работы установки с ис-

пользованием микропроцессорного управле-
ния (ПК); 

- контроль над ведением процесса упроч-
нения и документирование полученных ре-
зультатов. 

Данная установка прошла межведомст-
венные испытания, успешно внедрена в про-
изводство, выдвинута на премию ГАЗПРОМ. 
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Рис. 1. Функциональная схема установки: 

1-спрейер; 2-гидроаккумулятор; 3-печь; 4-емкость гидравлическая; 5-шкаф управления; 6-компьютер; 7-редук-
тор; 8- датчик температуры воды; 9-манометр; 10-клапан избыточного давления; 11, 17-клапан соленоид-

ный; 12-датчик давления; 13-клапан обратный; 14-насосный агрегат; 15-фильтр сетчатый; 16 –сигнализатор 
уровня жидкости; 18-кожух; 19-датчик бесконтактный; 20-электродвигатель; 21-пирометр; 22-заслонка 

 
В серийной технологии газотурбинные 

диски не подвергаются никакому упрочне-
нию. Известно, что такого класса детали, 
подвергнутые упрочнению методами по-
верхностно-пластического деформирования 
(например лопатки из жаропрочных мате-
риалов), дают некоторый прирост усталост-
ной прочности и, соответственно, долговеч-
ности. Однако результаты, полученные при 
термопластическом упрочнении лопаток, 
показали, что прирост усталостной прочно-
сти гораздо выше и составляет 15..20%. По-

этому был выбран способ упрочнения, кото-
рый более эффективен для жаропрочных ма-
териалов. 

На рис. 3 представлены результаты ус-
талостных испытаний 1-го и 2-го вариантов 
образцов. Они показывают, что предел вы-
носливости плоских образцов на базе 
N=2⋅107циклов, изготовленных из диска 1 
ступени турбины ГТК-10-4, после отжига 
составил σ-1=230 МПа. 
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Рис. 2. Установка ТПУ-Э 

 
Для образцов, термоупрочненных на 

оптимальном режиме, данная характеристи-
ка составляет σ-1=273 МПа, что на 19% 
больше, чем у неупрочненных образцов. Не-
обходимо отметить, что с увеличением базы 
испытания относительный прирост предела 

выносливости растет, то есть наблюдается 
эффект «самоупрочнения». Кроме того, ма-
лая степень релаксации остаточных напря-
жений, созданных при ТПУ, также способ-
ствует большему времени до момента 
зарождения усталостной микротрещины. 
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Рис. 3. Усталостная прочность плоских образцов, обработанных по вариантам: 
1–отжиг (исходный); 2–отжиг+ТПУ (Т=650+20°С, Рохл=480-500 кПа, ϑ=13 мин) 

 
Усталостные испытания проведены в 

соответствии со стандартной методикой 
СНИЦ АПИД с доверительной вероятно-
стью 0,95. 

За время эксплуатации установок ТПУ 
дисков ООО «Газпром трансгаз Самара» со-
вместно с ДОАО «Центрэнергогаз» филиал 
«Самарский» была выполнена обработка по 
технологии ТПУ 22 дисков ТВД ГТК-10-4. 
Эффективность обработки методом ТПУ 
подтверждается представленной наработкой 
и отсутствием рекламаций от эксплуатации. 

В дальнейшем предполагается создание 
новой установки для ТПУ дисков с исполь-
зованием индукционного нагрева, что по-
зволит резко увеличить производительность 
труда без потерь качества ТПУ. 
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Анализируются результаты экспериментального исследования интенсификации теплоотдачи в каналах 

охлаждения сопловой лопатки с циклонно-вихревой системой охлаждения. Установлены закономерности изме-
нения температурных полей и интенсивности теплоотдачи на поверхности охлаждающих каналов в зависимо-
сти от числа тангенциальных подводов при различных перепадах давления. Получены критериальные зависи-
мости для определения коэффициента теплоотдачи на внутренней поверхности охлаждающего канала сопловой 
лопатки с циклонно-вихревой системой охлаждения. 

 
Повышение эффективности, циклонно-вихревая система охлаждения, теплообмен, сопловая лопатка. 

 
Введение. Проблема создания перс-

пективных методов внутреннего охлаждения 
лопаток турбин неразрывно связана с 
поиском новых высокоэффективных схем 
охлаждения, обеспечивающих требуемый 
уровень теплообмена. Анализ литературных 
данных показал, что закрутка потока 
является эффективным средством воздейст-
вия на структуру потока с целью интенси-
фикации процессов переноса теплоты [1, 2]. 
Она характеризуется значительными 
радиальными градиентами скорости и давле-
ния, высоким уровнем турбулентных пуль-
саций, активным и консервативным 
воздействием центробежных сил на структу-
ру потока. Эти специфические свойства 
закрученного потока позволили предложить 
в качестве альтернативных схем охлаждения 
лопаток турбин циклонно-вихревые (с 
закруткой потока) системы охлаждения.  

При проектировании циклонной 
системы одним из важнейших является 
вопрос правильной организации закрутки 
потока в канале охлаждения, которая 
обеспечивает максимальную интенсифи-
кацию теплообмена при определенных 
ограничениях по расходу охладителя и 
потерям полного давления. Это достигается 
выбором формы и размера канала, 
количеством тангенциальных подводов 
охладителя и их размещением по длине 
канала. При варьировании этих параметров в 
канале формируется различная структура 
закрученного потока с разным уровнем 
интенсификации теплообмена [1, 2]. 

Исследование теплового состояния 
сопловой лопатки. С целью решения задачи 
оптимизации конструкции при проектирова-
нии системы охлаждения сопловой лопатки 
с циклонно-вихревой (с закруткой потока) 
системой охлаждения для обеспечения тре-
буемой равномерности температуры по кон-
туру и по высоте с достижением высокой 
интенсивности охлаждения как входной 
кромки, так и основной части пера лопатки 
проведено исследование теплообмена в ци-
клонном канале во входной кромке и в кана-
лах, расположенных в основной части пера 
лопатки, численным и экспериментальным 
методами. 

Схема охлаждения лопатки представ-
ляет собой систему циклонных труб с 
подводами от центрального канала и 
вихревую матрицу, расположенную в задней 
части пера. Течение охладителя организует-
ся следующим образом: а) от торцевого 
входа воздух подводится к центральному 
каналу; б) через отверстия, соединяющие 
центральный канал с боковыми производит-
ся подвод и закрутка для организации 
«циклонного» течения охладителя; в) в 
канале охлаждения входной кромки воздух 
выпускается в проточную часть через 4 ряда 
перфораций; г) в коллекторе, расположен-
ном над лопаткой, организуется сбор 
охладителя из боковых отверстий и его 
подвод к «вихревой» матрице; д) после 
прохождения охладителя через «вихревую» 
матрицу он сбрасывается в проточную часть 
через щель в выходной кромке лопатки.  
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Схема охлаждения лопатки представ-
лена на рис. 1. 
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Рис. 1.  Схема охлаждения лопатки 
 

Работа по исследованию теплового 
состояния лопатки подразделялась на два 
этапа: 

1 – определение теплового состояния 
входной кромки, выбор числа тангенциаль-
ных подводов и поиск эффективного режима 
работы; 

2 – исследование теплообмена в циклон-
ных каналах в теле пера лопатки.  

Исследования проведены для различ-
ного числа тангенциальных каналов n = 1; 2; 
4; 6; 8 при изменении величины перепада 
давления *

охл 1, 2; 1,4; 1,6; 1,8=π .  
Анализ результатов численного моде-

лирования и экспериментальных данных 
показал, что для лопатки с охлаждаемой 
входной кромкой при использовании танген-
циальных подводов с относительной 
площадью соплового ввода 0,1cf =  опти-
мальный результат достигается при исполь-
зовании восьми тангенциальных подводов. 
При перепаде давления *

охл 1,8=π  на этом 
режиме достигается макимальная хладо-
производительность – эффективность охлаж-
дения имеет самые высокие значения θ = 
0,68, максимальная неравномерность темпе-
ратурного поля не превышает ΔТ = 10 К, при 
этом относительный расход охладителя 
составляет 4,1%G = . Среднее значение ко-
эффициента теплоотдачи для рекомендуе-
мого режима составляет 3600 Вт /(м2 K), что 
говорит о достаточно высокой интенсивнос-
ти теплообмена. 

 

Экспериментальное исследование 
теплообмена в циклонном канале во 
входной кромке. Для входной кромки 
течение охладителя осуществлялось следую-
щим образом (рис. 2): воздух из патрубка 
поступал в центральную полость а, из 
которой через тангенциальные подводящие 
каналы б поступал в канал входной кромки в 
и сбрасывался в атмосферу.  

 

  
 

а б        в 
Рис. 2. Модель входной кромки: а – модель сопловой 
лопатки; б – входная кромка лопатки; в – система 
охлаждения модели и схема течения охладителя в 

исследуемом участке 

Препарированная охлаждаемая лопатка 
устанавливалась в середину пакета из трех 
лопаток и испытывалась на эксперименталь-
ном стенде при параметрах газа *

гT = 800 К, 
* *

г г( ) 0,36, 0,7,вх lT Т λ= = 5
гRe 0, 48 10 .l = ⋅  

Основные характеристики лопаточного 
пакета: эффективный угол 16°, степень 
конфузорности 3,4, шаг 35 мм, угол 
установки лопаток 45°. 

В качестве основных параметров, ха-
рактеризующих эффективность рассматри-
ваемой системы охлаждения, используются:  

 -расход охладителя охлG ; 
 -эффективность охлаждения  

* * *
г ст г вх(Т Т ) (Т Т )Θ = − − .

 Распределение полного давления по 
высоте межлопаточного канала и темпе-
ратурное поле газа в горизонтальной 
плоскости перед пакетом лопаток представ-
лены на рис. 3,а,б. 

 

a
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а 

 
б 

Рис.3. Распределение полного давления по высоте 
межлопаточного канала (а) и температурное поле 
газа в горизонтальной плоскости (б) перед пакетом 
лопаток  (Рср = 102406,3 Па, Тср = 723 К) 

 
Результаты экспериментов показы-

вают, что зависимость относительного 
расхода (рис. 4,а) обратно пропорционально 
зависит от числа подводящих каналов и 
перепада давления. Расходные характерис-
тики максимальны ( G =3,8%) при числе 
тангенциальных подводов n = 8 и *

охлπ = 1,8; 
минимальны (G =1%)– при n = 1 и *

охлπ = 1,2. 
Расходные характеристики системы охлаж-
дения, полученные при n = 8; *

охлπ = 1,8, 
являются приемлемыми для практики и не 
приведут к снижению КПД двигателя. 

Температурная неравномерность на 
модели сопловой лопатки с одним и двумя 
тангенциальными подводами для всех 
перепадов давления достаточно высокая и 
составляет порядка ΔТ = 60…70 К соот-
ветственно для * *

охл охл1,8 и 1,2= =π π . С увели-
чением количества тангенциальных подво-
дов до четырех и шести температурная не-
равномерность снижается до ΔТ = 23…48 К 
соответственно для * *

охл охл1,8 и 1,2= =π π .  

 
а 

 
б 

Рис. 4. Расходные характеристики (а) и абсолютный 
подогрев воздуха в канале входной кромки (б) модели: 

вх г г100% ; 0, 0756 кг/с;G G G G= ⋅ =
* * * *
охл охл охл охл1 1,2; 2 1,4; 3 1,6; 4 1,8;π π π π− = − = − = − =

лоп max max, 11,8 мм; 8h h c c n= = =  
Сравнительно высокие значения темпе-

ратурной неравномерности при количестве 
тангенциальных подводов n = 1; 2; 4, по-
видимому, связаны с разрушением закрутки 
и прогревом охлажденного закрученного 
потока при движении по высоте охлаждаю-
щего канала лопатки. При дальнейшем 
увеличении числа подводящих танген-
циальных каналов до восьми наблюдается 
выравнивание температуры по высоте 
входной кромки ΔТ = 11…21 К соответст-
венно для * *

охл охл1,8 и 1,2= =π π  (см. рис. 4,б). 
Количество подводящих каналов более 
восьми в конструкции сопловой лопатки из  
геометрических и практических соображе-
ний является нецелесообразным. 

Из анализа экспериментальных данных 
следует, что эффективность охлаждения 
входной кромки снижается по высоте пера 
лопатки от корневого к верхнему сечению, 
это объясняется подогревом охлаждающего 
потока и снижением коэффициента тепло-
отдачи от разрушения закрутки при движе-
нии по каналу входной кромки (рис. 5).  

лопh
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Рис. 5. Эффективность охлаждения входной кромки 

модели: 
* * *

вх г г ст г вх100% ; ( ) ( ) ;G G G Т Т Т Т= ⋅ Θ = − −

лоп max max, 11,8 мм;h h c c= =

лоп лоп лоп1 3,81; 2 2,12; 3 0,42;h h h− = − = − =
* * *
охл охл вх 1,8; 8P P nπ = = =  

Наиболее низкие значения эффектив-
ности охлаждения наблюдаются при 
количестве подводящих каналов n = 1 и n = 2 
и составляют при относительном расходе 

3...4%G = , θ= 0,47; 0,43; 0,4 соответственно 
для лоп 3,81;h = лоп 2,12;h = лоп 0, 42h = . При 
увеличении  числа  подводящих  каналов до 
n = 4; 6; 8 эффективность охлаждения воз-
растает и составляет при 3...4%G = для n = 4, 
θ = 0,65; 0,56; 0,5 для n = 6, θ = 0,65; 0,6; 0,56 
для n = 8, θ = 0,68; 0,64; 0,52, соответственно 
для лоп 3,81;h =  лоп 2,12;h =  лоп 0, 42h = . Из 
указанных значений видно, что 
эффективность охлаждения при n = 4; 6; 8 
находится приблизительно на одном уровне. 
Повышение теплосъема с увеличе-нием 
количества подводящих тангенциаль-ных 
каналов связано с меньшим прогревом 
охладителя из-за его дополнительного под-
вода по высоте канала, а также с 
стабилизацией закрутки потока. 

Из характера зависимостей рис. 5 
наблюдается плавное изменение эффектив-
ности охлаждения при возрастании относи-
тельного расхода 1...4%G = , что объясняет-
ся прогревом охлаждаемой входной кромки 
в результате теплообмена с неохлаждаемым 
телом модельной сопловой лопатки. Так до 

1...3%G =  эффективность охлаждения 
нарастает монотонно (линия прямая), при 

3...4 %G =  она начинает интенсивно повы-
шаться (линия выпуклая) за счет увеличения 
скорости закрутки при повышении расхода 
охладителя. 

Исследование коэффициента теплоот-
дачи во входной кромке осуществлялось по 
методике регулярного режима с граничными 
условиями первого рода. 

  
Рис. 6. Распределение коэффициента теплоотдачи в 

канале системы охлаждения по высоте входной кромки: 
* * *
охл охл вх 1,8;P P= =π лоп max max, 11,8 мм; 4 0,1;c ch h c c f f П F= = = ⋅ ⋅ =  

5 2
в1,83 10 м ; 8; 0,0027кг/сF n G−= ⋅ = =  

Наблюдается падение величины 
коэффициента теплоотдачи по высоте 
входной кромки (рис. 6). Это связано как с 
прогревом охладителя в центральной 
полости лопатки, так и закрученного потока 
во входной кромке. Экстремальные значения 
коэффициентов теплоотдачи возникают в 
области тангенциального подвода охлаж-
дающего воздуха, что объясняется меньшей 
температурой охлаждающего потока и 
большей скоростью закрутки охладителя. 

Результаты экспериментального исс-
ледования позволили получить критериаль-
ную зависимость для расчета среднего 
теплообмена в области ±90° от лобовой 
точки натекания коэффициента теплоотдачи: 

0,524 0,224
0,628 0,110,212 Re Pr ,л вх

D

вх k

T n F
Nu

Т F

− −
⎛ ⎞ ⎛ ⎞⋅

= ⋅ ⋅ ⋅ ⋅⎜ ⎟ ⎜ ⎟
⎝ ⎠ ⎝ ⎠

 где ,вх kF F  – площадь тангенциальной щели 
и циклонной камеры охлаждения; ,л вхT Т  – 
температура поверхности входной кромки и 
охлаждающего воздуха; n  – число танген-
циальных подводов охладителя. 

 Экспериментальное исследование 
теплообмена в циклонных каналах в теле 
пера лопатки. На втором этапе экспери-
ментального исследования в работе прово-
дилось моделирование теплового состояния 
поверхности пластины с тремя тангенциаль-
ными подводами, расположенными по 
высоте каналов (рис. 7).  

Основной задачей численного модели-
рования являлось получение распределения 
коэффициентов теплоотдачи с помощью 
нерегулярного режима с граничными усло-
виями первого рода. Система охлаждения 

2, Вт
м К

α

Θ

G,%

лопh
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модели и схема течения охладителя следую-
щая (рис. 7,б): «охладитель», подогретый до 
температуры 378 К, поступает в патрубок а, 
из него газ попадает в полость б, откуда по 
тангенциальным закручивающим устройст-
вам в, г, д попадает в каналы охлаждения, 
далее газ собирается в ресивере е и через 
патрубок ж сбрасывается в атмосферу. 

  
а б 

Рис. 7. Расчетная модель каналов, расположенных в 
основной части пера лопатки (а), система 

охлаждения модели и схема течения охладителя в 
исследуемом участке (б) 

Результаты численного моделирования 
распределения коэффициентов теплоотдачи 
в канале системы охлаждения (рис. 8) 
выявили неравномерности по высоте охлаж-
дающего канала – экстремальные значения 
коэффициентов теплоотдачи аналогично 
коэффициентам теплоотдачи в канале систе-
мы охлаждения по высоте входной кромки 
возникают в области тангенциальных подво-
дов охладителя. 

 
Рис. 8. Распределение коэффициента теплоотдачи 
в каналах системы охлаждения: 

* * * *
охл охл охл охл1 1,2; 2 1, 4; 3 1,6; 4 1,8;− = − = − = − =π π π π  

лоп max max, 11,8 мм;h h c c= = 4 0,1;t =7c;c cf f П F= ⋅ ⋅ =  
При снижении перепада давления можно 
наблюдать практически эквидистантное 
падение коэффициентов теплоотдачи - это 
свидетельствует о том, что закрутка потока в 
канале поддерживается, а снижение связано 

с падением радиальной компоненты 
скорости закрученного потока.  

Модель для экспериментального иссле-
дования теплового состояния пластины и 
экспериментальный стенд представлены на 
рис. 9,а,б. 

  
а б 

Рис. 9. Экспериментальное исследование теплового 
состояния пластины: а – пластина с тремя 
тангенциальными подводами охладителя, б – стенд для 
исследования теплообмена 

По результатам экспериментального 
исследования получена критериальная зави-
симость для расчета среднего теплообмена 
по поверхности пластины коэффициента те-
плоотдачи: 

0,126
0,58 0,1010, 243 Re Pr ,вх

D

k

n FNu
F

−
⎛ ⎞⋅

= ⋅ ⋅ ⋅⎜ ⎟
⎝ ⎠

 

где ,вх kF F  – площадь тангенциальной щели 
и циклонной камеры охлаждения; n  – число 
тангенциальных подводов охладителя.  

 
Заключение. По результатам экспери-

ментального исследования коэффициентов 
теплоотдачи получены критериальные зависи-
мости для определения коэффициента теплоот-
дачи на внутренней поверхности охлаждаю-
щего канала сопловой лопатки с циклонно-
вихревой системой охлаждения. 

Закрутка потока обеспечивает высокий 
уровень теплообмена, средняя эффектив-
ность охлаждения составила θср = 0,59 при 
относительном расходе охладителя 3,2%G= , 
а минимальная эффективность охлаждения – 
θmin= 0,36. 

Представленные результаты показыва-
ют высокий потенциал концепции закручен-
ного потока при ее использовании в системе 
внутреннего охлаждения перспективных ло-
паток турбин.  
Работа выполнена под руководством д-ра техн. 
наук, проф. Ш.А. Пиралишвили и при финансо-
вой поддержке гранта Президента РФ МК-
6371.2010.8. 
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INVESTIGATION OF THERMAL CONDITIONS NOZZLE BLADES WITH A 
CYCLONE-VORTEX COOLING SYSTEM 
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The results of an experimental study of heat transfer enhancement in channels of the cooling nozzle blade with 

cyclone-vortex cooling system are analyzed. The regularities of change of temperature fields and heat transfer coeffi-
cient on the surface of the cooling channels, depending on the number of the leads at different tangential pressure drops 
is established. Obtained criteria function for determining the heat transfer coefficient on the inner surface of the cooling 
channel nozzle blade with cyclone-vortex cooling system. 

Improved efficiency, cyclone-vortex cooling system, heat transfer, nozzle blade. 
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ПЛАСТИЧЕСКАЯ ПОТЕРЯ УСТОЙЧИВОСТИ ПРИ ОСЕВОМ СЖАТИИ ТРУБЫ 

 
©2011   Р. И. Непершин  
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Рассмотрено пластическое формообразование кольцевых складок потери устойчивости при осевом сжа-

тии тонкостенных труб. Начальная стадия образования складки рассчитывается по мембранной модели жестко-
пластической оболочки с условием пластичности Мизеса и упрочнением. Конечная стадия рассчитывается по 
идеально пластической моментной модели. Расчеты удовлетворительно согласуются с экспериментами. 

 
Осевое сжатие тонкостенной трубы, пластическая потеря устойчивости, кольцевые складки, жест-

копластическая мембрана, идеально пластический изгиб, условие Мизеса, упрочнение. 
 

В [1] приведены первые эксперимен-
тальные данные о пластической потере ус-
тойчивости при осевом сжатии тонкостен-
ных металлических труб в виде образования 
симметричных и несимметричных складок. 
Расчетные модели для треугольных, квад-
ратных и кольцевых складок по теории пла-
стического шарнира приведены в [2,3]. Экс-
периментальные исследования пластической 
потери устойчивости тонкостенных труб из 
алюминиевых сплавов приведены в [4,5]. 

Пластическое формообразование коль-
цевых складок при потере устойчивости 
трубы можно использовать для получения 
утолщений с криволинейным профилем. Ра-
бота пластического формоизменения при 
осевом сжатии тонкостенных труб может 
также использоваться в защитных конструк-
циях энергетических установок и транс-
портных машин для гашения кинетической 
энергии при аварийных нагрузках.  

Вследствие сложности локальной пла-
стической потери устойчивости с образова-
нием различных форм складок эта важная 
задача до настоящего времени не получила 
развития.  

Длина волны L при локальной потере 
устойчивости упругой цилиндрической обо-
лочки с толщиной стенки h, радиусом сре-
динной поверхности R, модулем упругости 
E и коэффициентом Пуассона ν определяет-
ся формулой [1]  

L = ( )4
2

22

112
2

ν
π

−
hR .                              (1) 

Длины волн пластических кольцевых 
складок, полученные в экспериментах [4,5], 
удовлетворительно согласуются с формулой 

(1). Это позволяет предположить, что пла-
стическому образованию складок предшест-
вует искривление стенки на стадии упругой 
нагрузки трубы. Аналогичный эксперимен-
тальный факт совпадения длины упругой 
волны с длиной волны складки при осевом 
пластическом сжатии тонкостенной трубы с 
квадратной формой поперечного сечения 
получен в [6].  

В представленной работе рассматрива-
ется пластическое формоизменение метал-
лических труб при осевом сжатии с относи-
тельно толстой стенкой, для которых преоб-
ладает осесимметричная форма локальной 
потери устойчивости в виде кольцевых 
складок с длиной волны, определяемой 
формулой (1). Для стальных труб критиче-
ское напряжение упругой потери устойчиво-
сти значительно превышает напряжение те-
кучести [1], поэтому локальной потере ус-
тойчивости предшествует однородная пла-
стическая деформация осевого сжатия, кото-
рая вследствие упрочнения материала суще-
ственно повышает критическое напряжение 
при пластической потере устойчивости.  

Начальная стадия образования кольце-
вой складки происходит при больших осе-
вых напряжениях сжатия с малой кривизной 
образующей и моделируется уравнениями 
мембранной теории жесткопластической 
оболочки.  

Конечная стадия образования складки 
моделируется уравнениями идеально пла-
стического изгиба с конечной кривизной 
криволинейных участков с учетом окружных 
напряжений и деформаций. 

Представленная модель позволяет бо-
лее точно оценивать работу пластического 
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формоизменения кольцевых складок при 
осевом сжатии труб по сравнению с [4,5], 
что имеет важное практическое значение 
при конструировании демпфирующих за-
щитных устройств машин при аварийных 
нагрузках.  

 

 
Рис. 1.Симметричная кольцевая складка 

 в цилиндрических координатах 
 

На рис. 1 показана симметричная 
кольцевая складка в цилиндрических коор-
динатах r, z, θ с длиной волны L, начальным 
радиусом срединной поверхности R0 и тол-
щиной стенки h0 на начальной стадии поте-
ри устойчивости. Эта форма возникает по-
сле пластической деформации e0 однородно-
го осевого сжатия трубы.  

Упрочнение материала задается сте-
пенной зависимостью напряжения текучести 
σs от пластической деформации ep: 

 
σs = σ0 (1 + Cep

n )                        (2) 
 
с параметрами материала C, n и σ0. Перед 
потерей устойчивости происходит пластиче-
ская деформация сжатия трубы с увеличени-
ем начального радиуса срединной поверхно-
сти и толщины стенки при уменьшении вы-
соты трубы от H0 до H: 

R = R0 ( 1+ 0.5ep ),  h = h0 ( 1+ 0.5ep ),   (3) 
ep = ln(H0/H), 0 ≤ ep ≤ e0 .    

 
Сила однородного сжатия трубы опре-

деляется формулой  
P = 2π σs R0 h0 (1+ 0.5ep)2 .                  (4) 
При потере устойчивости на длине L 

происходит искривление образующей сре-
динной поверхности. При осевом сжатии 
трубы материальный элемент срединной по-
верхности находится в плоском напряжен-
ном состоянии с отрицательным меридио-
нальным σφ и окружным σθ напряжениями, 

которые удовлетворяют условию пластично-
сти Мизеса: 

 
σθ 2 + σφ2 + σθ σφ = σs

2 .                       (5) 
 
Уравнение равновесия криволинейного 

элемента срединной поверхности по направ-
лению нормали имеет вид  

 
χ σφ + σθ cos φ / r = 0,                          (6) 

 
где χ – кривизна образующей срединной по-
верхности в меридиональном сечении и φ – 
угол наклона касательной к образующей с 
осью z. Исключая σθ из (5) и (6), получим со-
отношение для σφ и χ  

 

σφ )1( 2 +− aa  = σs .                          (7)  
 

отсюда a = χ r/cos φ.                                      (8) 
 
Дифференциальное уравнение равно-

весия в направлении касательной к обра-
зующей срединной поверхности с учетом 
изменения толщины стенки h имеет вид 

dσφ = – ( σθ + σφ )
r

dr  –  σφ 
h

dh .            (9) 

Исключение σθ с помощью уравнений 
(6) и (8) приводит уравнение (9) к виду 

dσφ = – σφ ( ) ⎥⎦
⎤

⎢⎣
⎡ +−

h
dh

r
dra1 .                 (10) 

Приращение пластической деформации 
deh по толщине связано с приращениями deφ 
и deθ условием несжимаемости и ассоцииро-
ванным законом пластического течения: 

 
deh = – (1+ b) deθ  ,  deφ = b deθ  ,         (11) 

 
b = (2 – a) / (1– 2 a). 
 
Напряжение σφ связано с коэффициен-

том a и σs уравнением (7), в котором σs опре-
деляется формулой (2) в зависимости от на-
копленной деформации ep. Величина ep с 
учетом начальной деформации e0 определя-
ется  приращениями деформаций deh , deφ и 
deθ по формуле  

ep = e0+(2/√3) ∫ ++ 21 bb |deθ|,            (12) 
где  deθ = Δr/r – приращение окружной де-
формации. 

Пластическая потеря устойчивости 
происходит при малом искривлении средин-
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ной поверхности с длиной волны L , опреде-
ляемой формулой (1). Радиус R при потере 
устойчивости определяется первым соотно-
шением (3) в зависимости от начальной де-
формации e0. При заданных значениях e0 и L 
сила P* при потере устойчивости определя-
ется формулой  

P* = 2π σs (R – Δ) h ,                     (13) 

где σs определяется для суммарной пласти-
ческой деформации ep

* = e0 + (2/√3)Δ/R. 
Приравнивая величину P* силе однородного 
пластического сжатия (4) до деформации e0 
с использованием уравнений (2) и (3) полу-
чаем зависимость между Δ/R0 и e0: 

0
0*

*

0*

0

)3/2(,
/1 R

ee
Ce

ee
R n

nn Δ
+=

+
−

=
Δ  .   (14) 

Для тонкостенных труб с большим от-
ношением R0/h0 деформация e0 → 0 и Δ → 0. 
Для толстостенных труб деформацию e0 
можно найти из (14) при заданном значении 
Δ. Для идеально пластического материала 
потеря устойчивости происходит при e0 = 0 
и Δ = 0. Для упрочняющегося материала по-
теря устойчивости может происходить при 
e0 > 0 и зависит от параметров материала C 
и n.  

На начальной стадии после потери ус-
тойчивости кривизна образующей средин-
ной поверхности мала. Форма складки опре-
деляется интегрированием дифференциаль-
ного уравнения (10), правая часть которого 
зависит от кривизны χ, определяемой фор-
мулами (7) и (8). При решении уравнения 
(10) определяется кривизна χ и находится 
форма образующей срединной поверхности 
интегрированием дифференциальных соот-
ношений  

dφ = χ dl, dr = dl sin φ, dz = dl cos φ,   (15) 
где dl – длина элемента дуги образующей, 
которая изменяется вследствие деформации 
deφ по второму соотношению (11) в зависи-
мости от deθ.  

Интегрирование уравнения (10) вы-
полняется численным методом Рунге-Кутта 
от точки A к точке B (рис. 1) с использова-
нием переменной l0 – начальной длины пря-
молинейной образующей срединной по-
верхности с радиусом R, определяемым для 
начальной деформации e0.  

Точка  A  задается координатами l0 = 0, 
z = 0, r = R + ΔA при φ = 0 по условию сим-
метрии складки. В точке A задается началь-
ное значение кривизны χA , определяющее 
коэффициент a по формуле (8), затем опре-
деляются деформации по формулам (11) и 
(12), напряжение текучести по формуле (2) и 
напряжения σφ и σθ по формулам (7) и (6). 
Данные в точке A являются начальными ус-
ловиями для численного интегрирования 
уравнения (10) с шагом dl0 по координате 0 
< l0 < L/2.  

На первом шаге процедуры Рунге-
Кутта по значениям r и a в точке A по фор-
мулам (11) вычисляются толщина h и длина 
dl, а затем интегрированием уравнений (15) 
определяется угол φ и координаты r, z узло-
вой точки, находящейся на расстоянии dl по 
образующей от точки A. В результате опре-
деляется первое приближение для правой 
части уравнения (10) и напряжение σφ в со-
седней узловой точке. Затем из уравнений 
(7) и (8) вычисляются значения a и χ в со-
седней узловой точке, которые используют-
ся для уточненного вычисления правой час-
ти уравнения (10) на втором шаге процедуры 
Рунге-Кутта. Циклическое повторение опи-
санной процедуры с использованием данных 
в найденной узловой точке в качестве на-
чальных условий для уравнения (10) опреде-
ляет криволинейную образующую средин-
ной поверхности складки и распределения 
переменных σφ, σθ, σs, χ, φ, h, r, z в зависимо-
сти от начальной координаты l0.  

Точка  B  определяется координатой 
l0 =L/2. Форма образующей складки пред-
ставляет выпукло-вогнутую кривую с изме-
нением знака кривизны χ и напряжения σθ  
при r < R. По условию симметрии в точке B 
должно выполняться равенство φ = 0, кото-
рое используется для корректировки кри-
визны χA в точке A в исходных данных вычис-
лительной программы. Осевое перемещение s, 
соответствующее образованию одной складки 
с амплитудой радиального смещения ΔA точки 
A, равно L – 2 zB . Соответствующее значение 
осевой силы сжатия определяется формулами  

P(s) = 2π σφA rA hA = 2π σφB rB hB .     (16) 

С увеличением радиального смещения 
ΔA точки A и перемещения s быстро увели-
чиваются кривизны χA и χB в точках A и B с 
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уменьшением кривизны около точки пере-
гиба и силы P. Поэтому на конечной стадии 
образования  складки  в  зоне  перегиба при 
χ → 0 происходит разгрузка материала при 
статически допустимом напряженном со-
стоянии σs > |σφ| > 0 и  σθ = 0, при котором 
тождественно выполняется уравнение рав-
новесия (6).  

Конечная стадия образования складки 
описывается моделью идеально пластиче-
ского изгиба, показанной на рис. 2.  

 
Рис. 2. Модель идеально пластического изгиба 

 
Радиусы кривизны rA

*=1/χA и rB
*=1/χB 

круговых участков в точках A и B опреде-
ляются c учетом нормальных напряжений 
σA, σB . Круговые участки складки соединены 
жестким линейным отрезком длиной l с уг-
лом наклона ψ = – φ к оси z. На круговых 
участках учитывается окружная деформация 
eθ, приводящая к изменению толщины, для 
среднего значения χ между начальной и ко-
нечной формами складки:    

hA = h ⎟⎟
⎠

⎞
⎜⎜
⎝

⎛
−

+
+

R
r

a
a A

A

A ln
1

5.011 , 

hB = h ⎟⎟
⎠

⎞
⎜⎜
⎝

⎛
−

+
+

R
r

a
a B

B

B ln
1

5.01
1 ,            (17) 

*
A

A
A r

ra −= , *
B

B
B r

ra =  . 

Нормальные напряжения σA и σB удов-
летворяют условию пластичности (5) и 
уравнению равновесия (6) при φ = 0. Исклю-
чая напряжение σθ из этих уравнений, нахо-
дим радиусы кривизны rA

* и rB
*: 

rA
* = 

22 34

2

AsA

AAr

σσσ

σ

−+−
 ,              (18) 

rB
* = 

22 34

2

BsB

BBr

σσσ

σ

−+−
. 

Напряжения σA и σB связаны условием 
равновесия нормальных сил:  

σA rA hA = σB rB hB .                       (19) 
На конечной стадии образования 

складки возникают большие пластические 
деформации, при которых производная 
dσs/dep мала, поэтому на этой стадии приме-
няем модель идеально пластического тела. 
Моменты пластического изгиба с учетом 
нормальных сил в точках A и B при исполь-
зовании σs в качестве характерного напря-
жения определяются формулами   

MA = ( )2
2

1
4 A

Ah
σ− ,   MB = ( )2

2

1
4 B
Bh

σ−  .  (20) 

Моменты, приведенные к точке A, 
удовлетворяют уравнению равновесия 

MA rA + MB rB  =  σB rB hB (rA – rB ) .   (21) 

Уравнения (19) – (21) приводятся к 
квадратному уравнению относительно на-
пряжения σB, из которого находим 

σB = 
a

acbb ++− 2

,  
A

B

r
ra += 1  ,      (22) 

( )
B

BA

B

A

h
rr

r
r

b
−

= 2 ,  
2

2

1
BB

AA

hr
hr

c +=  . 

Условия сохранения длины образую-
щей срединной поверхности и объема коль-
цевой складки приводят к уравнениям 

l + ( rA
* + rB

* ) ψ = L/2 ,              (23) 
ξ1 + ξ2 + ξ3 = hRL/2 ,                (24) 

ξ1 = ( ) ( )[ ]ψ****
AAAABBBB rrrhrrrh −++ , 

ξ2 = ( ) ( )[ ] ψsin2*2*
BBAA rhrh − ,  

ξ3 = ( ) ( )( )[ ]ψcos1
4
1 ** −−−++ BABABA rrrrhhl . 

 
Переменные rA

*, rB
* , l и ψ  связаны с 

радиусами rA и rB точек  A и B в цилиндриче-
ских координатах уравнением 

l sin ψ + (rA
* + rB

* ) (1– cos ψ) = rA – rB . (25) 

Перемещение s, соответствующее об-
разованию одной складки, определяется 
формулой  

s = L – 2[(rA
* + rB

*) sin ψ + l cos ψ].   (26) 

При заданном перемещении s получаем 
нелинейную систему уравнений (17) – (26) 
для неизвестных hA, hB, rA, rB, rA

*, rB
*, σA, σB, l, 
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ψ. Эту систему решаем методом простых 
итераций с использованием начальных зна-
чений hA, hB, rA

*, rB
* и ψ, известных после 

расчета начальной стадии образования 
складки по мембранной теории. Угол ψ ис-
пользуется в качестве независимой пере-
менной. На первой итерации из уравнения 
(23) определяется l по начальным значениям 
rA

* и rB
*. Затем решается линейная система 

(24), (25) относительно переменных rA и rB с 
использованием начальных значений hA и hB. 
По уравнениям (22) и (19) определяются на-
пряжения σB и σA, и по уравнениям (18) и 
(17) находятся новые приближения для rA

*, 
rB

*, hA и hB . Практически достаточная точ-
ность решения системы при малом прира-
щении угла δψ получается за одну-две ите-
рации. После завершения итераций при за-
данном угле ψ по формулам (26) и (16) оп-
ределяется зависимость P(s) при увеличении 
угла ψ. 

Ниже приведен пример расчета фор-
мообразования симметричной складки при 
осевом сжатии тонкостенной трубы из стали 
10 с начальным диаметром 50 мм и толщи-
ной стенки 1 мм. Аппроксимацией экспери-
ментальной кривой упрочнения зависимо-
стью (2) получены значения параметров 
σ0=280 Н/мм2, С = 2.8, n = 0.75. По формуле 
(1) при ν = 0.3 находим длину волны 
L=17.3мм. Начальная пластическая дефор-
мация e0 при Δ = 0.01мм по уравнению (14) 
равна 0.05. Критическая сила потери устой-
чивости P*, рассчитанная по уравнению 
(13), равна 57.26 кН.   

 
Рис. 3. Форма складки,  

найденная интегрированием уравнений 
 

На рис. 3 показана форма складки, най-
денная интегрированием уравнений (10) и 
(15) для радиального смещения ΔA = 1.8 мм. 
Расчетные значения перемещения s и силы P 
равны 3.27 мм и 10.77 кН. С увеличением s 

происходит быстрое снижение силы P и уве-
личение кривизны складки в точках A и B. 

На рис. 4 показаны формы складки для 
ψ = 1 (а), ψ = 1.6 (b) и ψ = 2 (c), рассчитан-
ные с использованием начальных данных  
rA

*, rB
*, hA и hB при ψ = 0.8 для складки, пока-

занной на рис. 3. В отличие от модели иде-
ально пластического шарнира [3] расчет ко-
нечной стадии формоизменения складки по 
настоящей модели показывает увеличение 
кривизны до конечных значений в точках A 
и B при контакте по внутренней границе 
складки в конце процесса. Эта форма каче-
ственно согласуется с экспериментальными 
данными, приведенными в работах [1,4,5]. 

 
а 

 
b 

 
c 
 

Рис. 4. Формы складки для ψ = 1 (а), ψ = 1.6 (b) и ψ = 2 (c) 
 

На рис. 5 показана зависимость осевой 
силы сжатия P, кН от перемещения s, мм 
при образовании одной складки, включая 
упругий участок OA до начала пластической 
деформации в точке A. 

 
Рис. 5. Зависимость осевой силы сжатия P, кН от 

перемещения s, мм 
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На участке AB происходит однородная 
пластическая деформация до e0 = 0.05 с уве-
личением силы P до критического значения 
57.26 кН в точке B. На участке BC происхо-
дит образование кольцевой складки до ее 
смыкания в точке C. Этот участок имеет 
круто падающую часть при малых переме-
щениях s после критической точки B , на ко-
торой образуется складка, рассчитываемая 
по  мембранной  теории,  и  пологую  часть 
при больших перемещениях s , на которой 
форма складки рассчитывается по модели 
идеально пластического изгиба. Эта модель 
показывает пологий минимум силы P в ок-
рестности угла ψ = π/2, после которого про-
исходит быстрое смыкание складки. При от-
сутствии упрочнения (идеально пластиче-
ская модель) и при e0 → 0 (тонкостенная 
труба большого диаметра) участок AB стя-

гивается к точке A и работа пластического 
формообразования складки сильно снижает-
ся. Расчеты работы формообразования коль-
цевых складок по модели идеально пласти-
ческого шарнира [3] приводят к заниженным 
оценкам по сравнению с экспериментальны-
ми данными [5].  

Проведены эксперименты по осевому 
сжатию трубы из стали 3 на гидравлической 
испытательной машине с записью графика 
P(s) при пластической потере устойчивости 
с образованием кольцевых складок. Кривая 
упрочнения материала получена осадкой 
кольцевых образцов между шлифованными 
плитами со смазкой суспензией машинного 
масла с графитом. Кривая упрочнения ап-
проксимирована зависимостью (2) с пара-
метрами σ0 =  320 Н/мм2, C = 2.25, n = 0.41.

 
а                                                  b                                                   c 

Рис. 6. Экспериментальные зависимости 
 

На рис. 6 сплошными линиями показа-
ны экспериментальные зависимости P(s) 
при потере устойчивости образцов с началь-
ными размерами D0, h0, H0 : 42, 3.2, 74 мм 
(а); 41.5, 3.25, 71.4мм (b) и 42, 3.75, 75 мм 
(c). На образцах (b) и (c) наблюдается пло-
щадка текучести, смещающая кривую на-
грузки по оси s. От точки A до точки макси-
мума кривой P(s) происходит однородная 
пластическая деформация e0 = 0.07, 0.095 и 
0.098 для образцов (а), (b) и (c) соответст-
венно. Максимальные силы соответствуют 
формуле (4). После точки максимума проис-
ходит потеря устойчивости образцов в виде 
двух плавно сопряженных складок.  

Расчетные зависимости показаны на 
рис. 6 штриховыми линиями. На участке од-
нородной пластической деформации образ-

цов до e0 зависимости P(s) рассчитаны по 
формуле (4). Силы в точках B и C расчетной 
зависимости P(s) получены моделированием 
складок с минимальной и максимальной ам-
плитудами радиального смещения точки A 
(см. рис. 1).  

При пластическом сжатии образцов с 
размерами D0 = 40 мм, H0 = 70 мм при h0 = 1 
и 2 мм наблюдали образование трех тре-
угольных и квадратных складок соответст-
венно. Деформации однородного сжатия для 
этих образцов перед потерей устойчивости 
равны 0.017 и 0.033 соответственно. Экспе-
рименты показывают увеличение критиче-
ской силы пластической потери устойчиво-
сти с увеличением толщины стенки за счет 
увеличения e0 и упрочнения материала об-
разца. 
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Рис. 7. Средние профили 

 
После разгрузки образцов измеряли 

профиль наружной поверхности с точно-
стью 0.01 мм. Измерения показали эксцен-
тричность профилей ~ 0.1 мм относительно 
оси образцов. На рис. 7 сплошными линия-
ми показаны средние профили r(z),мм для 
образца (b) в виде двух сопряженных скла-
док с различной  амплитудой.  

Амплитуды экспериментальных про-
филей и приведенные выше начальные де-
формации e0 использовали для расчета про-
филей симметричных складок на начальной 
стадии потери устойчивости. Длина волны, 
рассчитанная по уравнению (1), равна 28 
мм. Расчетные профили симметричных 
складок с заданными значениями амплиту-
ды показаны на рис. 7 штриховыми линия-
ми.  

Для складки с малой амплитудой рас-
четные профили практически совпадают с 
экспериментом. Для складки с большой ам-
плитудой расчетные профили отклоняются 
от эксперимента около контакта с подвиж-
ной плитой и в зоне сопряжения с нижней 
частью профиля. Длина волны L хорошо со-
гласуется с экспериментом для складки с 
малой амплитудой. Отклонения расчетного 
профиля складки с большой амплитудой от 
экспериментального можно объяснить влия-
нием контактного трения, некратностью вы-
соты образца длине волны L и отсутствием 
симметрии профиля при сопряжении скла-
док с различной амплитудой.  

Эксперименты показывают удовлетво-
рительное соответствие с расчетной моде-
лью начальной стадии пластической потери 
устойчивости трубы с образованием кольце-
вых складок по зависимости P(s) с учетом 

упрочнения материала и начальной пласти-
ческой деформации e0.  

Так как сила P для складки с малой 
амплитудой значительно больше силы для 
складки с большой амплитудой (точки B и C 
на рис.6), то деформирование складки с 
большой амплитудой продолжается с паде-
нием силы P без деформирования складки с 
малой амплитудой вплоть до смыкания 
складки с большой амплитудой. При даль-
нейшем сжатии трубы происходит увеличе-
ние силы P до значения, соответствующего 
складке с малой амплитудой  и меньшего по 
сравнению с начальной силой потери устой-
чивости. 

При стационарном складкообразова-
нии достаточно длинной трубы устанавли-
ваются постоянные формы конечной и на-
чальной складок, проводящие к периодиче-
ским зависимостям силы от перемещения, 
наблюдаемым в экспериментах [1,4,5].  
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PLASTIC BUCKLING OF AXIALLY COMPRESSED TUBE 
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Plastic forming of circular buckling folds is considered for axially compressed tube. Initial stage of the buckling 
fold forming is calculated using membrane rigid-plastic shell model with Mises yield criterion and plastic work harden-
ing effect. Final stage of the buckling fold forming is calculated using ideal plastic bend model. Models predictions are 
reasonable correlated with experimental data. 
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МОДЕЛИРОВАНИЕ ЭЖЕКТОРА ДЛЯ ГАЗОТУРБИННЫХ ДВИГАТЕЛЕЙ  
С ПРИМЕНЕНИЕМ  ПАКЕТА ПРОГРАММ ДЛЯ  РАСЧЁТА ИХ ХАРАКТЕРИСТИК 

 
©2011 Я. Георги1, С. Штаудахер1, С. В. Фалалеев2 

 
1Институт авиационных двигателей университета Штутгарта, Германия 

2Самарский государственный аэрокосмический университет имени академика С.П. Королёва 
(национальный исследовательский университет) 

 
Принцип работы эжектора хорошо известен, однако в пакетах программ по расчету характеристик двига-

телей отсутствуют соответствующие модели. Вызывает интерес взаимное влияние работы эжектора и газотур-
бинного двигателя. Поэтому создан модуль вычисления характеристик эжектора в газотурбинном двигателе с 
сужающимся основным соплом для  применения в составе расчетного пакета программ. На первом этапе пред-
ставлена упрощенная одномерная  модель сопла эжектора для идеального сжимаемого потока воздушно-
газовой смеси. Модель применима для решения уравнений потока в  случае как докритического, так и сверх-
критического истечения из основного сопла. Помимо объединения модели с программой расчёта характеристик 
SAEPP (Sophisticated Aero-Engine Performance Program) также описано решение с помощью итерационного 
приближения. В качестве примера выполнен  расчет микрогазотурбинного двигателя ILA001 на рабочих режи-
мах и произведено сравнение со случаем без эжектора. Последующее рассмотрение результатов показывает, 
что модель необходимо доработать за счет учета потерь на входе, на смешение и на трение. 

 
Газотурбинный двигатель, эжектор, расчёт характеристик, сопло, эффективность движителя. 

 
Институт авиационных двигателей 

университета Штутгарта и факультет двига-
телей летательных аппаратов СГАУ сотруд-
ничают в области создания микрогазотур-
бинного двигателя тягой 395Н. Целью ис-
следований является улучшение эффектив-
ности таких маленьких авиационных двига-
телей. Общий КПД является произведением 
термического КПД и КПД движителя. Тер-
мический КПД может быть улучшен путём 
увеличения суммарной степени повышения 
давления, температуры на входе в турбину 
или КПД компонентов. КПД движителя мо-
жет быть улучшен, например, путём увели-
чения степени двухконтурности потока. 
Микрогазотурбинные двигатели с вторич-
ными потоками являются нетрадиционными 
и существует потребность для их научного 
исследования. Возможные конструкции мо-
гут быть с редукторным вентилятором, двух-
вальным ТРДД, с вентилятором, располо-
женным в задней части двигателя, или биро-
тативным вентилятором, с задним располо-
жением вентилятора без направляющей ло-
патки. Все эти конфигурации способны уве-
личить КПД движителя, однако они техни-
чески сложны и приводят к большей массе 
двигателя, чем в случае с эжектором. В по-
следнем случае отсутствуют движущиеся 
части и это является предметом последую-
щего исследования. 

За последние 60 лет было выполнено 
много исследований эжекторов в составе ре-
активных двигателей [1-5]. Целью было уве-
личение тяги двигателя. Уменьшение расхода 
топлива, снижение шума реактивной струи, 
уменьшение выходной температуры и т.д. 
были второстепенными в то время и редко 
являлись предметом научной работы. Иссле-
дования над эжекторами носили главным об-
разом экспериментальный характер. На сего-
дняшний день не существует модели эжекто-
ра, которая в состоянии достоверно опреде-
лять величину эксплуатационных характери-
стик в широком диапазоне режимов. Это яв-
ляется необходимым для оценки характери-
стик эжектора на авиационном двигателе и 
сравнения с другими конфигурациями, а так-
же для количественной взаимозависимости 
между эжектором и двигателем. Поэтому 
возникла необходимость в модели эжектора в 
реальных полётных условиях. Результаты 
этого расчёта должны опираться на  экспери-
ментально полученные результаты. 

Моделирование 
Моделирование модуля эжектора осно-

вано на методе Шторкебаума [6]. Он был 
расширен для рассмотрения смешивания 
двух различных газов и реализован в пакете 
программ расчёта характеристик SAEPP. 
Расчёт основан на простой модели эжектора, 
расположенного за соплом (рис. 1). 
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 Рис.1. Модель  эжектора 

Величины top  и 1tp , а также toT  и 1tT  
можно считать известными, так как они 
обеспечиваются предшествующим модулем, 
т.е. соплом или окружающей средой соот-
ветственно. 0A  и 1A  представляют независи-
мые параметры. Все другие зависимые от 
этих параметров  должны рассчитываться.  

Отношение ε  основной площади сопла 
к вторичной: 
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подразумевает 01 ss pp = . Если всасывание из 
эжектора уменьшает 1sp  настолько, что по-
ток основного сопла становится критическим 
или сверхкритическим, то  
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Статическое давление 2sp  на выходе из 
эжектора обрабатывается аналогичным пу-
тём, т.е. если перепад давления на сопле 
докритический, сопло расширяется до дав-
ления окружающей среды, в противном слу-
чае до уровня, который меньше критическо-
го отношения давления: 

1
t22

−Π= crits pp . (6) 
Далее вводится упрощающее предпо-

ложение, что оба потока одномерны и ста-
ционарны, а также не возникает химических 
реакций, встречающихся в процессе  смеше-
ния, и статические давления 0sp  и 1sp   по-
стоянны через их соответственные попереч-
ные сечения. Пренебрегая любыми потерями 
и переносом тепла через стенки камеры 
смешения и рассматривая сохранение массы, 

энергии и импульса, решение может быть 
получено следующим путём: 

102 mmm &&& += ; (7) 

110022 hmhmhm &&& += ; (8) 
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Если известны условия окружающей 

среды и параметры потока на выходе из со-
пла, значения величин 1sp , 2v  и 2T  необхо-
димы для расчёта остальных неизвестных  
характеристик эжектора. С этой целью урав-
нения преобразовали к следующему виду: 
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Правые стороны уравнений обозна-
чим )(),( 11 ss pYpX  и )( 1spZ : 
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Величины 2v  и 2sT  в (13), (14) и (15) 
могут быть исключены и решение принимает 
следующий вид: 
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Здесь статическая энтальпия 2sh  явля-
ется функцией статической температуры 2sT . 
В SAEPP эти величины могут преобразовы-
ваться друг в друга с интегрированной моде-
лью жидкости [7]. Поскольку эта система 
уравнений не может быть решена явно для 

1sp , должен быть применен итерационный 
подход. Как только функция решена, выход-
ная температура эжектора 2sT  может быть 
рассчитана уравнениями (12) и (14) как 

.
)(
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1
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s

s
s pX

pZT =  (17) 

 
Скорость на выходе может быть полу-

чена из уравнений (15) и (17): 
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Это обеспечивает все величины, необ-
ходимые для расчёта оставшихся неизвест-
ных. Полная тяга может быть вычислена как 

( ) .2222 AppvmF ambs −+= &  (19) 
Результирующая тяга рассчитывается 

вычитанием входного импульса: 
inN FFF −= ,. (20) 

где 00vmFin &= . 
Приращение тяги φ  определяется как 

отношение результирующей тяги двигателя с 
эжектором к результирующей тяге, которая 
была бы получена без эжектора: 

.,

N

ejN

F
F

=φ  (21) 

 
Порядок вычисления 

при расчёте характеристик 
Алгоритм для описания эжектора был 

реализован как модуль в программе расчёта 
характеристик SAEPP (Sophisticated Aero-
Engine Performance Program). Геометрия 
эжектора определяется входным файлом для 
программы расчёта характеристик как ис-
ходная величина для статического давления 

1sp  на входе в смеситель. Модуль эжектора 
должен предшествовать модулю сопла. Гра-
ничные условия для основного и вторичного 
потоков обеспечиваются интерфейсом самой 
программы расчёта характеристик. Преобра-
зование температур в величины энтальпии, а 
также вычисление газовой постоянной R 
реализуется подпрограммой газовой модели. 
Система нелинейных уравнений решается  
итерационно с решателем Ньютона-Рафсона 
и алгоритмом Гаусса-Жордана для обращен-
ной матрицы. Первоначально оцениваются 
все функции и далее проверяется критерий 
сходимости. Если критерии не выполняются, 
осуществляются дополнительные итерации в 
соответствии с определяемой пользователем 
схемой, пока не будет получено решение [7]. 
Помимо турбореактивного двигателя, пока-
занного на рис. 2, модульная конструкция 
программы позволяет также рассматривать 
другие конфигурации с многочисленными 
соплами или эжекторами. 

 
Проверка 

Для проверки модуля и его реализации 
в программе расчёта характеристик в SAEPP 

проводились параметрические исследования 
с микрогазотурбинным двигателем, состоя-
щим из входного устройства, компрессора, 
камеры сгорания, турбины, сопла и эжекто-
ра. 

Поперечное сечение камеры смешения 
было увеличено до 02 AA = , т.е. 1=ε  при 
постоянном отношении массы топлива и 
площади основного сопла. Полученные ха-
рактеристики затем сравнивались с двигате-
лем без эжектора. На рис. 3 показано отно-
шение давлений 11/ ts pp  для различных чисел 
Маха  в области изменения отношения пло-
щадей ε . 

 
 

Рис. 2.  Блок-схема моделирования 
 в анализе характеристик эжектора 
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Рис.3. Зависимость отношения давлений ps1/pt1  от 
отношения площадей ε для различных чисел Маха 

 
В статических условиях, соответст-

вующих уровню моря, статическое давление 
на входе в смеситель уменьшается до тех 
пор, пока отношение площадей ε  не достиг-
нет значения 0,7. Если 2A  увеличивается, то 

1sp  снова увеличивается до давления окру-
жающей среды. Для увеличения полётных 
чисел Маха перепад давления уменьшается в 
сторону увеличения статического давление 
для чисел Маха более 0,4. 

Эжектор далее действует как диффузор 
и это неприемлемо для получения прираще-
ния тяги при высоких числах Маха. Мини-
мум давления не зависит от полётных чисел 
Маха и встречается при одинаковых величи-
нах ε . Было сделано сопоставление резуль-
татов с результатами, полученными в [6], ко-
торое показало их согласование друг с дру-
гом. Как только отношение полного давле-
ния 10t / tpp  увеличивается, минимум давле-
ния движется к более высоким величинам ε  
с уменьшением 11/ ts pp .  Обратное верно для 
отношения температур 10t / tTT . Меньшие ве-
личины последнего приводят к большему 
увеличению ε  и уменьшению 11/ ts pp .  

Поэтому можно утверждать, что мо-
дель эжектора была реализована правильно. 

Следующее приращение тяги φ  было 
связано с отношением площадей ε  для раз-
личных полётных чисел Маха (рис. 4). В то 
время как полётное число Маха увеличива-
ется, φ  уменьшается из-за входного импуль-
са эжектора.  Уже при полётных числах Ма-
ха выше, чем 0,4, увеличение тяги не может 
быть достигнуто. 

 

 
Рис.4.  Зависимость приращения тяги от размера 
эжектора для различных полётных чисел Маха 
 при статических условиях, соответствующих  

уровню моря 
 

При статических условиях, соответст-
вующих уровню моря,  приращение тяги 
увеличивается монотонно с уменьшением ε  
до тех пор, пока она не достигнет макси-
мальной величины 2. Эти результаты осо-
бенно сомнительны для малых величин ε .  
Потому что бесконечный диаметр эжектора 
означает то, что в действительности нет ре-
ального эжектора, φ  должна снова принять 
величину 1. Даже в условиях,  соответст-
вующих уровню моря, кривая должна пока-
зывать отчётливый максимум. Это поведение 
расчёта уже обсуждалось в [6]. Предложен-
ное  объяснение постоянного статического 
давления 

1s
p  по всему поперечному сечению 

камеры смешения больше не является ло-
гичным для больших диаметров эжекторов. 
В действительности потери могут быть слу-
чаем неоднородного распределения давле-
ния. 

Если потери обоснованы, характери-
стику, которая фактически достижима, сле-
дует принять при менее благоприятных ус-
ловиях эксплуатации повсеместно и добить-
ся увеличения тяги 1φ = , особенно при ма-
лых значениях ε . В случае дальнейшего 
увеличения полётного числа Маха, φ  падает 
до величины 1.  Кроме этого, высота была 
изменена при 0Ma =  и её увеличение при-
вело к уменьшению φ  (рис.5.) 

Рассмотрение потерь 
Результаты предыдущей главы показы-

вают, что потери должны учитываться для 
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получения более реалистичных результатов. 
Поэтому на следующем этапе модель будет 
расширена включением входных потерь, по-
терь на смешение и трение. В связи с этим 
сложной задачей является правильное опре-
деление влияния части двигателя, располо-
женной до эжектора. В соответствии с [8] 
граничный слой будет развиваться на гондо-
ле двигателя, где скорость потока уменьша-
ется по сравнению со свободным потоком. В 
результате поток на входе в эжектор  стано-
вится неравномерным. При больших отно-
шениях площадей ε  влияние этого погра-
ничного слоя на становление характеристик 
эжектора выражено значительнее.  Теорети-
чески более медленный пограничный слой 
потока должен быть полезным для эффек-
тивности эжектора, поскольку последняя 
увеличивается с уменьшением скорости вто-
ричного потока, как показано на рис. 4.  

 
Рис.5. Приращение тяги от размера эжектора для 

высот H=0м и H=4000м 
 

При маленьких величинах ε  является 
важным другой эффект, а именно распреде-
ление давления на входе в эжектор, которое 
в действительности неравномерное. В соот-
ветствии с Хуаном [1] и Шторкебаумом [6] 
поток на внешнем ребре большого эжектора 
плохо вовлечён или не вовлечён вовсе. Такой 
эффект  может быть смоделирован неравно-
мерным распределением давления, от давле-
ния, равного давлению у кромки сопла ос-
новного контура, до давления окружающей 
среды с увеличением радиуса. 

Кроме того, входные потери зависят от 
геометрии переднего края камеры смешения. 
Потери на смешение, возникающие  внутри 
камеры смешения, зависят от скоростей двух 

втекающих потоков. Помимо этого  даль-
нейшего расширения струи возможен скачок 
уплотнения в камере смешения, который 
должен рассматриваться, если поток основ-
ного сопла сверхкритический. Как только 
вводится  комбинированное трение и потери 
на смешение, допущения полного смешения 
и равномерного распределения скорости 
больше не применяются. 

Для того чтобы рассматривать выше-
упомянутый эффект, модель расширили 
включением зависимости длины смешения 
основного и вторичного потоков (рис. 6). 
Модель этого типа была описана Банцафом 
[9]. Кроме того, она должна быть способна 
рассматривать возможный скачок уплотне-
ния. С этой целью потоки, где скачок уплот-
нения теоретически возможен, должны быть 
разделены на области вверх и вниз по тече-
нию от расположения скачка в соответствии 
с Хуаном [10].  

 

 
 

Рис. 6. Модель эжектора с тремя потоками 
 

Потери на выходе из эжектора не 
должны рассматриваться, поскольку контро-
лирование объёма границы для расчёта тяги 
расположено на выходе поперечного сече-
ния, так что явления, происходящие на вы-
ходе из этого места, не влияют на расчёт 
[11]. В это время аспект уменьшения шума, 
который является следствием уменьшения 
выходных потерь, выходит за рамки настоя-
щей работы. 

 
Влияние эжектора на характеристики 

двигателя и его узлов 
Массовый расход, выходящий из сопла 

основного контура 0m& , является причиной 
уменьшения статического давления s1p  на 
входе в камеру смешения ниже давления ок-
ружающей среды, что вызывает вовлечение 
вторичного потока воздуха. В отличие от 
изменения давления, которое связано с из-
менением высоты полёта и которое в то же 
время влияет на статическое давление до 
входного устройства и после сопла, эжектор 
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влияет только на давление позади сопла.  По 
мере снижения давления увеличивается 
входной массовый расход так, что изменя-
ются рабочие точки компонентов двигателя. 

Для демонстрации этого влияния моде-
ли SAEPP микрогазотурбинный двигатель 
ILA001, который был спроектирован и по-
строен в ILA Шиллингом [12], был исполь-
зован и дополнен эжектором. Эта модель со-
стоит из нештатной модели расчета характе-
ристик, которая кроме характеристик ком-
прессора и турбины также рассматривает  
утечки газа в двигателе. 

В следующих расчётах была вычислена 
первой расчётная точка микрогазотурбинно-
го двигателя при полётном числе Маха 0,1 и 
высоте H=0м. Результаты вычислений с 
эжектором были связаны с расчётами без 
эжектора при равных массовых расходах то-
плива. 

Рис. 7 показывает изменение изоэнтро-
пического КПД компрессора и турбины от 
диаметра эжектора. 

 

 
Рис.7. Изоэнтропические КПД компрессора 

 и турбины в процентном соотношении  
конфигурации без эжектора в зависимости  
от отношения площадей ε  при Ma = 0,1 

 
Благодаря эжектору рабочие точки 

обоих компонентов смещаются таким обра-
зом, что compis,η  в компрессоре увеличивается 
на 0,7 %. В турбине влияние меньше. Здесь 
были получены изменения не более 0,15 %. 

Двигатель с эжектором в более широ-
ком смысле может быть рассмотрен как 
двухконтурный двигатель, скорость смеши-
ваемой струи которого меньше, чем основ-
ной струи. В соответствии с уравнением (22) 
это приводит к более высокому КПД движи-
теля: 

1

2

0

9
prop

+
=

v
vη .        (22) 

Здесь 0v  - поступательная скорость; 9v  
- скорость позади эжектора. 

В то же время эжектор уменьшает тер-
мический КПД, который в соответствии с 
уравнением (23) определяется как отноше-
ние идеальной мощности струи к поступаю-
щему тепловому потоку: 
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Произведение термического КПД и 
КПД движителя определяет общую эффек-
тивность. Кривые этих трёх величин, как 
функций от ε , показаны на рис. 8. В то вре-
мя как  КПД движителя стремится к единице 
в расчёте без учёта потерь с бесконечным 
диаметром эжектора, thermη  уменьшается бо-
лее чем на 80 %. Максимум общего КПД  

oaη ,  который примерно на 16 % выше, чем 
значение для ( )1 oa =εη , появляется пример-
но при 05,0=ε . 

Кроме того, влияние использования 
эжектора на цикл двигателя должно быть 
также рассмотрено при первоначальной кон-
струкции сопла. При обычной конфигурации 
последнее станет критическим раньше с уве-
личением высоты из-за уменьшения статиче-
ского давления 1sp , которое ограничивает 
характеристики эжектора и двигателя. 

 
Рис. 8. Зависимость абсолютной величины КПД дви-
жителя и общего КПД в процентном соотношении  
конфигурации без эжектора от отношения площадей 

ε  при Ma = 0,1  
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Заключение 
В программе расчёта характеристик 

была реализована одномерная модель для 
расчета параметров эжектора авиационного 
двигателя без учёта потерь. Было показано, 
что процессы в эжекторе и влияние эжектора 
на двигатель и наоборот могут быть качест-
венно проанализированы. Однако модель не 
применима для больших диаметров эжекто-
ра. По этой причине на следующем этапе 
модель была расширена включением аэро-
динамических потерь. Результаты этой рас-
ширенной модели были проверены как экс-
периментально, так и более точными мето-
дами расчёта. Планируется выполнить чис-
ленное гидродинамическое вычисление 
эжектора. Экспериментальные исследования, 
касающиеся феноменологического изучения 
потока эжектора, могут быть выполнены в 
аэродинамических и водных трубах Инсти-
тута авиационных двигателей университета 
Штутгарта. Кроме того, доступен испыта-
тельный стенд микрогазотурбинного двига-
теля со средствами измерений давления, 
температуры и тяги. Это позволило бы изме-
рить характеристики эжектора на работаю-
щем двигателе в стендовых условиях для 
дальнейшей проверки и улучшения точности 
модели. 

Результаты, представленные в данной 
статье, были получены в ходе реализации 
совместного проекта между Факультетом 
двигателей летательных аппаратов (Самара) 
и Институтом авиационных двигателей 
(Штутгарт). Работа проводится при финан-
сировании Фонда поддержки молодых учё-
ных земли Баден-Вюртемберг.  Авто-
ры хотели бы выразить признательность 
всем, кто оказал помощь в написании этой 
работы. 
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The operation of ejectors is well known, however no models are available in modern performance synthesis 
tools. For designing an engine the effect of an ejector on the operation of a turbine aero engine and vice versa is of 
interest. Therefore the development of a module for caclulation of ejector performance on a turbine aero engine with a 
convergent primary nozzle for application in a performance synthesis tool is described. The module is to allow a 
flexible representation of ejectors and an appropriate consideration of the operation in performance synthesis. Initially a 
simplified mathematical 1-D model of the ejector nozzle is presented. It is valid for a lossless, compressible flow of an 
air/combustion gas mixture. The model is able to solve the flow equations for complete mixing of primary and 
secondary flows in case of both subcritical and supercritical primary nozzle flow. 

Integration of the model with the performance synthesis programme SAEPP (Sophisticated Aero-Engine Per-
formance Program) as well as the iterative approach to solving the equations is described. Example calculations are 
performed at selected operating points of the micro gas turbine engine ILA001 and compared to the results without 
ejector. The subsequent discussion of the results shows that the model which thus far was lossless needs to be expanded 
to consider inlet, mixing and friction losses in ordner to correctly reflect the operating behaviour of an ejector. 

 
Gas turbine engine, ejector, performance synthesis, nozzle, propulsive efficiency. 
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В настоящее время существует значительный интерес к беспилотным летательным аппаратам (БПЛА). 
Правильный выбор силовой установки для БПЛА, особенно для малых и средних классов, является сложной 
задачей. Несмотря на целый ряд существенных преимуществ микрогазотурбинных двигателей (МГТД) в срав-
нении с электродвигателями и двигателями внутреннего сгорания, они обладают весьма низким общим коэф-
фициентом полезного действия порядка 17%, что обуславливается низкими параметрами цикла и параметрами 
движителя. Поэтому остро стоит задача исследования путей повышения эффективности МГТД и их экономич-
ности. 

 
Аэродинамическая труба, беспилотный летательный аппарат, водный канал, мигрогазотурбинный дви-

гатель, низкие числа Рейнольдса, общий коэффициент полезного действия, теория пограничного слоя, экспе-
риментальная аэродинамика. 
 

Введение 
Интерес к вопросам проектирования и 

развития беспилотных летательных аппара-
тов (БПЛА) значительно возрос за послед-
ние несколько десятилетий [9]. БПЛА могут 
выполнять различные гражданские и воен-
ные миссии, включая фото- и видеоразвед-
ку, разведку радиоэлектронных средств про-
тивовоздушной обороны (ПВО), разведку 
биологической, химической и радиационной 
обстановки, ретрансляцию сигнала средств 
связи, а также могут использоваться для по-
давления средств ПВО противника и в каче-
стве ложной цели для усложнения воздуш-
ной обстановки. Все эти миссии идеально 
подходят для БПЛА, которые могут быть 
как автономными, так и управляемыми уда-
ленно. 

В зависимости от назначения БПЛА, к 
нему предъявляются различные требования 
по полезной нагрузке, скорости, продолжи-
тельности, дальности и высоте полёта [24]. 
Эти требования могут изменяться в очень 
широких диапазонах: масса от нескольких 
килограмм до нескольких тонн, скорость от 
20 км/ч до 900 км/ч и более, продолжитель-
ность полёта от 1 ч до 50 ч, дальность поле-
та от нескольких десятков километров до 
десятка тысяч километров, высота полета от 
нескольких сотен метров до нескольких де-
сятков километров. В табл. 1 приведены 
тактико-технические характеристики одного 
из наиболее распространенных БПЛА ВВС 
США RQ-1 Predator (в пер. англ. Хищник), 

который относится к среднему классу БПЛА 
со взлетной массой 1020 кг и пригоден для 
разведывательных и ударных миссий. 

 
Таблица 1. ТТХ БПЛА RQ-1 Predator 

Размах крыла, м 14,84 
Масса, кг  

− пустого 512 
− максимальная взлетная 1020 

Максимальная скорость, км/ч 217 
Крейсерская скорость, км/ч 110—130 
Продолжительность полета, ч  

− нормальная,  более 20 
− максимальная 40 

Практический потолок, м 7920. 
Дальность полета, км 740 

Силовая установка БПЛА 
В качестве силовой установки (СУ) 

БПЛА могут использоваться различные ти-
пы двигателей: электродвигатели (ЭД) и 
двигатели внутреннего сгорания (ДВС) с 
приводом на винт для небольших БПЛА, 
турбовинтовые (ТВД) и турбореактивные 
(ТРД) для средних и тяжёлых БПЛА, а так-
же ракетные двигатели для сверхзвуковых 
управляемых ракет, которые также относят 
к БПЛА. 

Для тяжёлых БПЛА с взлетной массой 
от нескольких тонн газотурбинные двигате-
ли (ГТД), к которым относятся вышеупомя-
нутые ТВД и ТРД, не имеют конкурентов, 
поскольку обладают лучшими тяговоору-
жённостью, надёжностью и другими экс-
плуатационными характеристиками. Для не-
больших и средних БПЛА ЭД и ДВС со-
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ставляют серьезную конкуренцию малораз-
мерным ГТД, что, прежде всего, связано с 
низким общим коэффициентом полезного 
действия (КПД) последних – не более 17% 
[14]. Как известно, общий КПД служит кри-
терием эффективности ГТД [22]. Основны-
ми путями повышения общего КПД и, как 
следствие, экономичности ГТД являются: 
1) повышение параметров цикла: суммарной 
степени повышения давления ( )Кπ π∑  и 
температуры газа перед турбиной *

ГT ; 
2) повышение параметров движителя: сте-
пени двухконтурности m и коэффициента 
распределения энергии между контурами x ; 
3) повышение КПД узлов ГТД. 

Несмотря на столь низкий общий КПД, 
малоразмерные ГТД обладают целым рядом 
привлекательных качеств в сравнении с ЭД 
и ДВС: многорежимность, высокие приеми-
стость и тяговооруженность, малое число 
деталей, возможность использования как 
тяги винта, так и реактивной тяги, что зна-
чительно расширяет диапазон крейсерских 
скоростей полёта БПЛА. 

Микрогазотурбинные двигатели – особый 
класс малоразмерных ГТД 

К микрогазотурбинным двигателям 
(МГТД) относят малоразмерные ГТД с тя-
гой от 15 Н до 500 Н и собственной массой 
от нескольких сотен грамм до десятка кило-
грамм [12]. Отметим, что уже при аэроди-
намическом качестве БПЛА порядка 10 
(напр. для планеров этот показатель порядка 
55) и тяговооруженностью 0,2 (напр. такой 
же показатель имеет стратегический бом-
бардировщик ВВС США B-2) пара МГТД с 
тягой 500 Н может поднять в воздух БПЛА с 
взлетной массой от 500 кг до 1000 кг, что 
сопоставимо с весовыми характеристиками 
БПЛА RQ-1 Predator. 

В настоящее время большинство се-
рийно выпускаемых МГТД выполняются по 
схеме одновального ТРД. Как и большераз-
мерные ТРД, МГТД имеют в своем составе 
следующие компоненты: входное устройст-
во (ВхУ), компрессор (К), камеру сгорания 
(КС), турбину (Т) и сопло (С). В табл.2 при-
ведены основные параметры МГТД JetCAT 
P200, который устанавливается на управ-
ляемые летательные аппараты массой до 40 

кг. К настоящему моменту выпущено более 
10000 экземпляров этих двигателей. 

Таблица 2. Параметры МГТД JetCat P200 
Тяга на максимальном режиме, Н 230 
Тяга на малом газу, Н 9 
Степень повышения давления, [-] 4 
Расход воздуха, кг/с 0,45 
Расход топлива, мл/мин 129 – 710 
Масса, кг 2,37 
Наружный диаметр, мм 132 
Длина, мм 350 
Частота вращения, об/мин 32 000 – 

112 000 
Температура перед турбиной, °C 1277 
Температура выхлопных газов, °C 580 – 690 
Топливо Jet A1 
Ресурс, ч 25 

 
В работе [12] приводятся результаты 

детального исследования работы МГТД Jet-
CAT P200 на экспериментальном стенде 
МГТД. По итогам идентификации парамет-
ров двигателя получены его КПД, которые 
указаны в табл. 3. 

Таблица 3. КПД МГТД JetCat P200 
Эффективность горе-
ния [-] 0,9800 0, 0277±  

Изоэнтропический 
КПД компрессора [-] 0, 7500 0, 0500±  
Изоэнтропический 
КПД турбины [-] 0, 7751 0, 0248±  

Политропический КПД 
турбины [-] 0, 7620 0, 0259±  

Механический КПД [-] 0, 9821 0, 0300±  
Общий КПД [-] 0,1353 0, 0034±  

 
Работы, проведённые в области иссле-

дования МГТД [12, 13, 16], показывают, что 
МГТД не могут быть получены масштаби-
рованием большеразмерных ГТД и требуют 
индивидуального подхода к вопросам их 
теории, расчёта и проектирования. Это в 
равной степени относится к моделированию 
процессов горения в МГТД, к расчёту лопа-
точных венцов МГТД и к методам экспери-
ментального исследования. Все эти вопросы 
имеют самостоятельное значение и деталь-
ное рассмотрение каждого из них требует 
отдельной монографии. В дальнейшем под-
робнее остановимся на проблемах расчёта, 
проектирования и экспериментального ис-
следования лопаточных венцов МГТД. 
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МГТД как тепловая машина 
МГТД обладает низкими параметрами 

цикла и КПД узлов в сравнении с больше-
размерными ГТД, что определяет в итоге 
низкий общий КПД МГТД (см. табл. 2 и 3). 
К настоящему времени охлаждение лопаток 
турбины в МГТД не применяется, поэтому 
максимальная температура газа перед тур-
биной *

ГT  ограничивается исключительно 
термостойкостью материала турбины и не 
превышает 1300 К. Согласно [22] для 

* 1277ГT K=  и диапазона высот полёта от 0 
до 20 км, что соответствует изменению ат-
мосферной температуры HT  от 288,16 К до 
216,65 К, при известных КПД компрессора и 
турбины (см. табл. 3), оптимальная суммар-
ная степень повышения давления optπ∑ , со-
ответствующая максимуму работы цикла 

eL , находится в диапазоне от 5,30 до 8,73 
соответственно. С учетом скоростного на-
пора в диапазоне скоростей полёта, соответ-
ствующих числам Маха от 0,2 до 0,6, опти-
мальная степень повышения давления ком-
прессора *

к optπ изменяется в диапазоне от 
4,16 до 8,50. Учитывая, что максимум эф-
фективного КПД ГТД eη  из-за наличия по-
терь не совпадает с максимумом работы 
цикла eL  и достигается при суммарной сте-
пени сжатия π∑′ , которая в 2-4 раза превы-
шает optπ∑  [22], оптимальная степень повы-
шения давления в компрессоре *кπ ′ , которая 
соответствует максимуму eη , будет изме-
няться, по грубой оценке, в диапазоне от 8 
до 30 в зависимости от условий крейсерско-
го полёта и от уровня гидравлических по-
терь в основном контуре двигателя. Исходя 
из вышеизложенного, можно утверждать, 
что для уровня температур *

ГT  порядка 
1300К используемые в настоящее время *

кπ  
порядка 4 являются неоптимальными и для 
улучшения цикла МГТД *

кπ  необходимо по-
вышать. Диапазон *

кπ  от 10 до 15 с точки 
зрения эффективности цикла следует счи-
тать наиболее предпочтительным. Ожидает-
ся, что термический КПД МГТД tη  при уве-
личении *

кπ  от 4 до 10 улучшится с 0,3270 
до 0,4821, при этом должен наблюдаться 

существенный рост eη , но не более чем на 
0,1551. Как известно из [22], максимум об-
щего КПД 0η , характеризующего эффектив-
ность ГТД в целом, также не совпадает с 
максимумом eη  и достигается при экπ∑  
большем или равным π∑′ , причем согласно 
[22] соблюдается следующее неравенство: 

эк ТРД эк ТРДД эк ТВДπ π π π∑ ∑ ∑ ∑′> > = . Это еще 
раз подтверждает правильность выводов о 
необходимости увеличения *

кπ  в МГТД. 

МГТД как движитель 
Как известно, общий КПД ГТД есть не 

что иное, как произведение эффективного 
КПД eη  и КПД движителя джη , поэтому 
улучшение ГТД как движителя является не 
менее важным, чем улучшение его как теп-
ловой машины. Как указано в [22], переход 
от ТРД к ТРДД и далее к ТВД при неболь-
ших дозвуковых скоростях полёта и одина-
ковой затрате энергии позволяет увеличить 
тягу в несколько раз, что объясняется рас-
пределением энергии по большей массе ра-
бочего тела, снижением потерь кинетиче-
ской энергии с выходной скоростью, то есть 
ростом джη . Исходя из вышеизложенного и 
учитывая небольшие дозвуковые скорости 
большинства БПЛА (для прим. см. табл.1), 
можно утверждать, что схема ТРД не явля-
ется оптимальной для МГТД с точки зрения 
эффективности движителя. С использовани-
ем данных, полученных в результате иден-
тификации МГТД JetCat P200 (см. табл. 2, 3 
и [12]), в программном продукте АСТРА 
(СГАУ) построены математические модели 
четырёх вариантов МГТД JetCat P200 со 
степенями двухконтурности m  равными 0, 
4, 10 и 40 путём добавления к нему каскада 
низкого давления. Рассчитанные высотно-
скоростные характеристики (ВСХ) подтвер-
дили утверждение о неоптимальности схемы 
ТРД для большинства режимов МГТД. На 
рис. 1 приведены зависимости тяги P и 
удельного расхода удC  от числа Маха полё-
та для указанных вариантов МГТД JetCat 
P200. 

Из анализа рис. 1 становится ясным, 
что каждому числу Маха полёта соответст-
вует своя оптимальная степень двухконтур-
ности, причем с ростом числа Маха её вели-
чина уменьшается вплоть до нуля. С увели-
чением высоты полёта до 10000 м характер 
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зависимостей P  и удC  от числа Маха прин-
ципиально не изменяется (рис. 2), однако 
для всех двухконтурных вариантов расши-
ряется диапазон чисел Маха полёта, в кото-
ром они являются экономически более вы-
годными, чем одноконтурный вариант 
МГТД JetCat P200.  

 

 

 
Рис. 1. Зависимость P  и удC  от числа Маха для 

вариантов МГТД JetCat P200 (H=0, МСА) 
 

Увеличение степени двухконтурности 
с 0 до 40 позволяет на старте увеличить тягу 
с 200Н до 600Н и, соответственно, при том 
же расходе топлива ( *

ГT const= ) уменьшить 
удельный расход топлива с 165 кг/кН ч до 
50 кг/кН ч. Однако при этом существенно 
изменяется скоростная характеристика 
МГТД (рис.1). 

Так вариант МГТД с 40m = , показы-
вая лучшие параметры на старте, уже при 
числе Маха от 0,15 при 0H =  (см. рис.1) и 
от 0,25 при 10H км=  (см. рис.2) становится 
менее экономичным, чем вариант с 0m = .  

При анализе рис. 1 и 2 можно заме-
тить, что в диапазоне высот полёта H  от 0 
до 10 км при числах Маха от 0,2 до 0,6, что 
соответствует скорости полёта от 237 км/ч 
до 711 км/ч, наиболее предпочтительным 
является вариант МГТД JetCat BPR4 со сте-

пенью двухконтурности 4, который при за-
данном расходе топлива обладает наиболь-
шей тягой и, как следствие, меньшим удель-
ным расходом по сравнению с другими ва-
риантами. 

 

 

 
Рис. 2. Зависимость P  и удC  от числа Маха для 
вариантов МГТД JetCat P200 (H=10км, МСА) 

 
Таким образом, выбор параметров 

движителя, и в частности степени двухкон-
турности m , оказывает существенное влия-
ние на параметры МГТД и его скоростные и 
высотные характеристики.  

Особенности микротурбин МГТД 
Микротурбины (МТ) по рабочему про-

цессу такие же тепловые машины, как и га-
зовые турбины большеразмерных ГТД. Од-
нако МТ имеют ряд специфических особен-
ностей: низкие числа Рейнольдса 4Re 4 10= ⋅  
и малая относительная высота лопаток 

0,005 0,05h = K , для большеразмерных 
ГТД эти величины равны соответственно 

6Re 5 10= ⋅  и 0,1 0, 2h = K  [23]. Такие усло-
вия работы лопаточных венцов МГТД явля-
ются причиной развитого пограничного 
слоя, занимающего в некоторых случаях от 
25% до 40% площади межлопаточного кана-
ла, что обуславливает высокий уровень по-
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терь и низкий КПД лопаточных венцов от 
60% до 80% [14, 23]. 

Различие экспериментальных данных 
МТ и методов расчёта лопаточных машин, 
применяемых для большеразмерных ГТД, 
может достигать от 12% до 15% [23]. По-
этому МТ требуют индивидуальных мето-
дов расчёта и проектирования, позволяющие 
получать надёжные результаты, согласую-
щиеся с экспериментальными данными. 

Низкие числа Рейнольдса в МТ 
Изучение течения жидкости и газов 

при низких числах Рейнольдса началось с 
самого зарождения гидрогазодинамики. 
Наиболее глубоко данный вопрос исследо-
ван применительно к аэродинамическим 
профилям крыла самолёта [1, 8-10, 18, 19, 
21]. В турбомашиностроении низкие числа 
Рейнольдса имеют место в паровых турби-
нах, в турбинах низкого давления больше-
размерных ГТД, особенно при полётах на 
больших высотах, и в микротурбинах 
МГТД. На рис. 3 показано влияние числа 
Рейнольдса на относительную эффектив-
ность турбины, где в качестве 100% взята 
эффективность турбины с числом Рейнольд-
са 52 10⋅ . Из анализа рис. 3 становится ясно, 
что уменьшение числа Рейнольдса с 52 10⋅  
до 310  приводит к ухудшению КПД МТ на 
25% [23]. 

 
Рис. 3. Влияние числа Рейнольдса на КПД осевой МТ 

В работе [23] предлагается аналитиче-
ский метод расчёта холодной воздушной 
МТ при низких числах Рейнольдса с учётом 
влияния пограничного слоя путём введения 
его одномерного представления. Качествен-
ные выводы, сделанные для воздушных МТ, 
во многом верны и для газовых МТ, но тре-
буют количественного уточнения, последнее 
связано с определёнными трудностями про-
ведения эксперимента. 

Экспериментальное исследование МТ 
Главной трудностью эксперименталь-

ного исследования МТ и МГТД в целом яв-
ляются малые геометрические размеры про-
точной части с площадью межлопаточных 
каналов не более 100 мм2. Поэтому, чтобы 
устранить влияние измерительных приборов 
на параметры потока, их приёмную часть 
делают диаметром менее чем 0,3 мм. Это 
приводит к тому, что приёмная часть зонда 
давления имеет малую жёсткость, его отвер-
стия быстро засоряются, в результате этого 
прибор приобретает большую инерцион-
ность и не имеет стабильной характеристики 
[23]. Как следствие, измерение параметров в 
нескольких точках одного сечения, а также 
отслеживание нестационарных процессов 
весьма затруднительно. Таким образом, при 
натурных испытаниях воздушных и газовых 
МТ практически невозможно различить 
профильные и концевые потери и исследо-
вать микроструктуру потока. Оценка эффек-
тивности проводится на основании средне-
интегральных величин, полученных при 
продувке большого количества СА и РК МТ 
[20, 23]. 

Детальное изучение структуры потока, 
вторичных течений, зон рециркуляции, гра-
ницы отрыва ламинарного потока, разделе-
ние и оценка каждого вида потерь в лопа-
точной машине при низких числах Рей-
нольдса возможно при испытаниях 
увеличенной аэродинамически подобной 
модели МТ в водных каналах [2-4, 11, 17] и 
в аэродинамических трубах [6, 7, 15]. На 
рис. 4 представлена детальная картина вто-
ричных течений в турбинах ГТД, которая 
получена в результате визуализации этих 
экспериментальных исследований [17]. 

Исследование при низких числах Рей-
нольдса [6] показало, что картина течения, 
изображённая на рис. 4, несколько видоиз-
меняется: присутствует чёткая граница сры-
ва ламинарного пограничного слоя, в ре-
зультате чего образуются сильные вторич-
ные течения, приводящие к росту потерь и, 
соответственно, к уменьшению эффективно-
сти МТ. 

На рис. 5 приведена визуализация с 
помощью масляной плёнки течения по 
спинке лопатки увеличенной модели МТ [6]. 
Масляная текстура на поверхности лопатки 
СА, начинающаяся от передней кромки и 
отмеченная буквой A , отображает наличие  
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1. Поток с наличием пристеночного 
пограничного слоя 
2. Линии разделения потока 
3. Вихрь в форме подковы (Вихрь-
подкова) 
4. Ветка Вихря-подковы по спинке 
лопатки 
5. Ветка Вихря-подковы по корытцу 
лопатки 
6. Заворачивание пристеночного 
пограничного слоя вокруг Вихря-
подковы 
7. Перекрестное течение в канале 
8. Донный вихрь 
9. Движение профильного погра-
ничного слоя по спинке лопатки 
10. Зона срыва с зонами рециркуля-
ции 
11. Застойная зона за кромкой лопат-
ки 
12. Вихри-жгуты за кромкой лопатки 

Рис. 4. Картина вторичных течений в СА турбин ГТД, которая получена в результате визуализации экспери-
ментальных исследований 

 
ламинарного пограничного слоя по спинке 
лопатки, образуемого из-за очень низких чи-
сел Рейнольдса порядка 42 10⋅ .За линией 
срыва ламинарного пограничного слоя обра-
зуется зона B , где наблюдается сильное ра-
диальное течение по направлению к втулке. 
На выходной кромке от периферийного се-
чения до втулочного располагается зона об-
ратных токов C . Сильные вихревые зоны 
наблюдаются как у втулки, так и у перифе-
рии лопатки. В зоне D  наблюдается сильное 
взаимодействие вихревой зоны у втулки и 
потока, сорванного со спинки лопатки. В ре-
зультате такой сложной картины вторичных 
течений возникает значительная радиальная 
неравномерность параметров: скорости, ста-
тического давления и интенсивности турбу-
лентности [6]. 

Следует отметить, что в опубликован-
ных до настоящего времени эксперимен-
тальных исследованиях МТ в водных кана-
лах и аэродинамических трубах аэродина-
мическое подобие было реализовано лишь 
частично – с соблюдением подобия только 
по числу Re  без учёта сжимаемости потока, 
то есть без сохранения числа M , что являет-
ся одним из необходимых условий для реа-
лизации полного аэродинамического подо-
бия согласно принципам экспериментальной 
аэродинамики [25-27]. Если в водном канале 
подобия одновременно по числу Re  и числу 

M  добиться практически невозможно, так 
как это требует скоростей потока более 1000 
м/с и, соответственно, большого расхода во-
ды, то в холодных аэродинамических трубах 
трудность реализации низких чисел Re  свя-
зана с необходимостью подачи на вход тур-
бины разряжённого воздуха с давлением от 
2% до 14% атмосферного. В табл. 4 приве-
дены подробные данные условий работы ре-
альной МТ МГТД JetCat P200, для которой 
Re 44986=  и 0,4367M = . В табл. 5 приве-
дены значения давления на входе в МТ, не-
обходимого для сохранения полного подо-
бия по числам Re  и M , в зависимости от 
температуры входящего воздуха Tt и высоты 
лопатки модели. 

Из анализа данных табл. 5, например, 
следует, что для получения эксперименталь-
ной модели МТ в холодной аэродинамиче-
ской трубе с сохранением полного подобия 
по числам Рейнольдса и Маха с высотой ло-
патки 100 мм, то есть в масштабе 10:1, при 
температуре окружающего воздуха 

20Tt C= °  необходимо на вход турбины по-
давать разряженный воздух с давлением, 
равным 5123 Па. При этом диаметр РК уве-
личится с 66 мм  до 660 мм, площадь про-
точной части с 0,0018 м2 до 0,1759 м2, рас-
ход рабочего тела с 0,3991 кг/с до 1,4629 кг/с 
(табл. 4 и 5). 
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Рис. 5. Визуализация течения по спинке лопатки с помощью масляной плёнки  

(вид против течения основного потока на СА увеличенной модели МТ) 
 

Таблица 4. Параметры на входе  
в МТ МГТД JetCat P200 

Рабочее тело Смесь топлива и 
воздуха 

Температура торможения, К 1273,0 
Давление торможения, атм 3,0000 
Плотность торможения, кг/м3 0,8306 
Скорость потока, м/с 300,0 
Высота лопатки, мм 10 
Температура статическая, К 1234,2 
Давление статическое, атм 2,6478 
Плотность статическая, кг/м3 0,7561 
Расход рабочего тела, кг/с 0,3991 
Теплоемкость, Дж/К 1158,7 
Динамическая вязкость, Па*с 5,0425*10-05 
Скорость звука, м/с 686,960 
Критическая скорость звука, м/с 646,392 
Число Маха M  0,4367 
Коэффициент скорости λ  0,4641 

Число Рейнольдса, Re  44986 
 

Таблица 5. Экспериментальная модель МТ 
 с сохранением подобия 

по числам Re=44986 и M=0,4367 
Tt 
[°C] Tt [К] Высота лопатки, мм  

10 50 100 200  
0  273 46691 9338 4669 2334 

Д
ав
ле
ни
е,

 П
а 

20  293 51231 10246 5123 2561 
40 313 55823 11164 5582 2791 
60 333 60458 12091 6045 3022 
80 353 65131 13026 6513 3256 
100 373 69835 13967 6983 3491 
Диаметр РК, 
мм 66 330 660 1320  

Площадь про-
точной части, 
м2  

0,0018 0,0440 0,1759 0,7037 
 

Расход рабоче-
го тела, кг/с 0,1463 0,7315 1,4629 2,9259  

Диапазон ско-
ростей потока, 
м/с 

142-166 
 

Скорость рабочего тела уменьшится с 300 
м/с до 150 м/с, причём с уменьшением осе-
вой скорости потока уменьшится и окружная 
скорость для сохранения треугольников ско-
ростей. Атмосферная температура рабочего 
тела и пониженные окружные скорости по-
зволят использовать для изготовления дета-
лей турбины алюминий и пластмассы вместо 
дорогостоящих термостойких сплавов, что 
значительно снизит их стоимость.  

Заключение. 
Перспективы развития МГТД 
За последнее десятилетие число науч-

ных работ, направленных на изучение рабо-
ты МГТД и, в более широком случае, работы 
ГТД в условиях низких чисел Рейнольдса, 
значительно возросло.  

Согласно информации, опубликован-
ной в [5], в конце 2010г. в США был пред-
ставлен один из первых турбовентиляторных 
МГТД с тягой 231H и степенью двухкон-
турности 4m = , что еще раз подтверждает 
значительный интерес к МГТД и путям по-
вышения их эффективности и экономично-
сти. Эти пути, прежде всего, связаны с по-
вышением параметров цикла, параметров 
движителя и КПД узлов, последнее станет 
возможным благодаря детальному изучению 
и внедрению в расчет лопаточных венцов 
теории пограничного слоя, моделей обтека-
ния лопаточных венцов при низких числах 
Рейнольдса и совершенствованию методов 
экспериментальной аэродинамики. 

Перспективными направлениями даль-
нейшего исследования МТ МГТД следует 
считать развитие методов контроля отрыва 
ламинарного пограничного слоя со спинки 
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лопатки путём введения искусственных тур-
булизаторов потока. Эти турбулизаторы мо-
гут быть не только механическими. В работе 
[11] показана возможность применения аку-
стических актуаторов, позволяющих суще-
ственно снизить потери с отрывом ламинар-
ного пограничного слоя. 
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Today, there is considerable interest in unmanned aerial vehicles (UAVs). The correct choice of a propulsion 
system for UAVs, especially for small and medium-size classes, is a difficult task. Despite a number of significant ad-
vantages of microgasturbines (MGT) compared with the electric motors and internal combustion engines, first have a 
very low overall efficiency of the order about 17%, which was caused by low cycle parameters and low propulsion effi-
ciency of modern MGT. So, improvement of MGT’s efficiency leads to better overall performance of UAVs and carry-
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АКУСТО-МЕХАНИЧЕСКИЕ ГЕНЕРАТОРЫ ЗВУКА  
ДЛЯ СОЗДАНИЯ  ЗВУКОВОГО ИМИДЖА ЛЕГКОВОГО АВТОМОБИЛЯ 
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The technical devices for creating of sportive and informative sound in car passenger compartment are consid-

ered. It is shown that the controlled sound transmission from engine intake system into the salon is one of the most 
perspective ways of sportive and informative sound generation. The acoustical-mechanical devices (impressors), meth-
ods of their synthesis and development and are also considered. 

 
Шум, комфорт, автомобиль, салон, система впуска, «импрессор», безопасность. 

 
Введение 

Одной из тенденций современного ав-
томобилестроения легковых автомобилей 
высокого класса  является создание в пасса-
жирском пространстве автомобиля динами-
ческого звука,  улучшающего восприятие 
водителем транспортного средства в потоке 
движения и повышающего за счёт этого 
безопасность вождения автомобиля. Поку-
патели, как правило, хотят видеть транс-
портные средства, характер шума которых 
соответствует типу транспортного средства 
и их персональному восприятию. Для мно-
гих клиентов «акустический имидж» и зву-
ковой комфорт представляют принимаемый 
всерьез мотив покупки. Удовольствие от 
езды должно повышаться совершенствова-
нием внутренней акустики транспортного 
средства, созданием специфического, непо-
вторимого характера звука, типичного для 
выбираемой марки транспортного средства 
и удовлетворяющего личным ожиданиям 
клиентов. 

Многочисленные попытки создать 
звуковую информацию о работе двигателя 
при помощи «искусственного звука», сила и 
спектр которого зависел бы от режима рабо-
ты двигателя при помощи акустических ди-
намиков, устанавливаемых в салоне и 
управляемых сложными вычислительными 
комплексами, были предприняты ведущими 
автомобильными фирмами Европы в 90-е 
годы. Они не увенчались успехом, т.к. и во-
дитель и пассажиры воспринимали синтези-
рованный звук как искусственный и психо-
логически не воспринимали его как сигнал 
от двигателя, требующий мгновенной и не-
замедлительной реакции. Решение этой про-

блемы потребовало «доставки» естественных 
звуковых и вибрационных сигналов, идущих 
непосредственно от двигателя и его систем. 
В качестве источника полезного сигнала ис-
пользуются обычно звуковые колебания в 
патрубках систем газообмена двигателя [1 – 
33,  39] и вибрация двигателя  [1, 34-38]. 

В предлагаемом сообщении обсужда-
ются возможные пути генерации такого зву-
ка и устройства для их реализации и, в част-
ности, акустомеханические генераторы 
спортивного информационного звука и сис-
темы передачи «моторного» информацион-
ного звука в пассажирское пространство ав-
томобиля, улучшающие возможности  
непрерывного акустического мониторинга 
водителем режима работы двигателя. Иссле-
дованы характеристики импрессора с ком-
пенсирующими камерами и предложены ме-
тоды совершенствования его характеристик 
на основе двухмассовой механической моде-
ли. 

 
Принципы работы акустомеханических 

преобразователей. 
Оценка целевых функций 

Основной задачей преобразователя яв-
ляется преобразование исходных колебаний 
генерируемых «естественным» источником 
(колебаний давления воздуха и выхлопных 
газов или механических вибраций) в полез-
ный звуковой или механический сигнал, 
преобразование и фильтрация этого сигнала 
и доставка его в салон к водителю и пасса-
жирам или к внешнему слушателю, находя-
щемуся вне пассажирского пространства 
(рис. 1). При этом уровень звука должен был 
подниматься пропорционально числу оборо-
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тов, он должен быть свободен от резонан-
сов, без тональных составляющих. Пример 
системы с акустомеханическим преобразо-
вателем, использующей колебания в системе 
всасывания воздуха в двигатель, представ-
лен на рис. 1. Система включает источник 
колебаний (колебательные давления во впу-
скном патрубке 1), собственно преобразова-
тель „c“, акустические и акустомеханиче-
ские фильтры (как отдельно расположенные 
(9-f), так и интегрированные в преобразова-
тель), излучатель (f) и соединительные 
трубки (2, 7). Система (звуковая труба, им-
прессор) возбуждается колебаниями давле-
ния во впускной системе (в патрубке 1,  pa), 
преобразует их в акустомеханическом пре-
образователе (c) в звуковые колебания и по 
дополнительной воздушной трубке передаёт 
их или непосредственно в салон, или в воз-
душное пространство моторного отсека (в 
точку f), а оттуда уже в пассажирское про-
странство автомобиля, к уху слушателя (в 
точку «g»). 

 

 
Рис. 1. Блок-схема «импрессора» - звуковой трубы: 

a – патрубок системы впуска, 2 – входной канал 
«импрессора», b, d – камеры «импрессора», c – аку-
стомеханический преобразователь (в частности, 
подвижная мембрана), 7 – выходной канал «импрес-
сора», 4 – сопротивление, 9 и f – камера и патрубок 
резонатора (акустического фильтра), 10 – салон, g – 
контрольная точка в салоне автомобиля 

 
Звуковое давление в контрольной точ-

ке «g» (обычно у уха водителя или пассажи-
ра) определяется произведением переходной 
проводимости звуковой трубы (af)  -  )  и 
переходного сопротивления  участка (gf)  - 

, которое часто называют функцией Гри-
на ( ) 

,(1) 

где   (2) 
- переходная проводимость звуковой трубы 
(af), 

   (3) 

- функция Грина. 
Задачами акустического проектирова-

ния собственно «импрессора» является син-
тез его переходной проводимости Yfe (целе-
вой функции), обеспечивающей генерацию 
необходимого «полезного» звука в салоне 
(pg), или необходимой передачи . И необ-
ходимая передача , и функция Грина 
( ) определяющая передачу звука непо-
средственно в салон транспортного средства, 
обычно определяются экспериментально. 
Типичные зависимости модуля функций 
Грина от частоты для автомобилей «Мерсе-
дес» приведены на рис. 2. 

 
Рис. 2. Функции Грина по данным работы [16] 

Целевая функция может быть опреде-
лена из соотношения (2). Для её определения 
может быть также использован имитацион-
ный стенд [1, 15]. В наушники эксперта по-
даются в реальном времени сигналы, заме-
ренные без импрессора (с заглушенной 
звуковой трубой) и сигнал от источника ,  
скорректированный посредством функций 
Грина и дополнительного регулируемого 
фильтра, характеристики которого (целевая 
функция ) подбираются вручную. Данные 
регулировок для наиболее «приятного» сме-
шанного звука и принимаются в качестве 
целевой функции импрессора (звуковой тру-
бы) при его проектировании. Таким образом, 
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непосредственное акустическое проектиро-
вание импрессора сводится к созданию аку-
стической системы с заданной разработчи-
ком автомобиля зависимостью переходной 
проводимости от частоты возбуждения. 

На рис. 3 представлена типичная уп-
рощённая аппроксимирующая зависимость 
модуля целевой функции от частоты [17]. 
Она имеет слабую передачу как на очень 
низких, так и на высоких частотах. В облас-
ти частот основной гармоники требуемая 
передача обычно имеет широкую (порядка 
октавы)  область с высокой передачей. Сле-
дует отметить, что целевая функция неодно-
значна и в определённой мере субъективна. 
В период доводки она уточняется в зависи-
мости от результатов акустических испыта-
ний конструктивных реализаций. Кроме 
того, реальная конструкция имеет конечное 
число степеней свободы и поэтому синтези-
рованные проводимости лишь аппроксими-
руют целевую функцию. Их соответствие 
«хорошему» субъективному восприятию 
проверяется как на имитационном стенде, 
так и на автомобиле. Важно отметить, что в 
процессе определения оценки «смешанного» 
звука на имитационном стенде используют-
ся временные сигналы, оцениваемые экс-
пертом в реальном времени. Поэтому важны 
не только модули, но и фазы измеряемой 
(синтезируемой) передачи. 

 

10-8

10-7

10-6

0 250 500 750 1000
Freq, Hz

Yfa, (m3/s) / Pa

 
Рис. 3. Пример аппроксимированной целевой функции 

Y_fa

Представление передаточной функции 
импрессора через передачи механического 

и акустических блоков 
В представленной на рис. 4 блок-схеме 

импрессор разбит на два акустических блока 
(a-k)  и  (m-f)  и механический блок (k-m). 

 
Рис. 4. Блок- схема передачи сигнала через импрессор 

Входной блок опишем матрицей  
ia = Yaa  ua + Bak 

ii ik                         (4) 
uk = Bka

uuua + Zkk ik . 
Здесь „i“ и „u“ – эквивалентные токи и 

напряжения в граничных сечениях входного 
блока. 

Механический блок описан ниже мат-
рицей проводимостей Y: 

ik = Ykk  uk + Ykm um                          (5) 
im = Ymk  uk + Ymm um. 
Выходной блок описан матрицей 

um = Zmm  im + Bmf
uu uf                      (6) 

if   =    Bfm
ii

  im +   Ykf uf. 
Уравнения (4 - 6) совместно с гранич-

ными условиями (7) в сечениях (а) и (f), на-
пример, 

pa = ps ;      pf  = 0    (7) 

полностью определяют акустические и ме-
ханические колебания во всех точках систе-
мы, в том числе и переходную проводимость 
Yfa . 

Ниже приводится метод преобразова-
ния уравнений и ищется именно аналитиче-
ское описание их решений именно для каче-
ственного анализа поведения системы и 
разработки путей синтеза и оптимизации 
конструкций. Для этого ниже использован 
метод направленных (сигнальных) графов 
[42]. Граф системы (3 – 6) представлен на 
рис. 5. 
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Рис. 5. Граф системы (3 – 6) 

Согласно правилу Мейсона [42] пере-
дача этого графа определяется комбинацией 
прямых передач ветвей графа с учётом пе-
тель графа. При выбранной форме описания 
характеристик элементов реализуется лишь 
один прямой путь от точки (ua) к точке (if) . 
Передача этого пути описывается формулой 

.  (8) 
Выражение (8) рассматривается ниже 

в качестве приближённого аналитического 
выражения для синтеза целевой функции 

: 
.     (9) 

Преимущество описания (9) – воз-
можность поэлементного синтеза отдельных 
блоков импрессора. Конечно, возможность 
использования формулы (9) должна каждый 
раз контролироваться. В частности, для им-
прессора, уставленного непосредственно у 
трубы 1, без выходного партубка, излучаю-
щего непосредственно в пространство мо-
торного отсека 

   и  
И, соответственно, передача  определяет-
ся только передачей механического блока, в 
который для конструкции на рис. 4 включа-
ется и упругость воздушных пружин (газо-
вых объемов в полостях  b и d) 

.    (10) 
 

Разложение передачи акустомеханического 
блока по полюсам передаточной функции 

Для оценки потенциальных величин 
проводимостей механического блока 

и решения задач синтеза передачу 

механического блока удобно разложить по 
собственным формам колебаний 

, (11) 

где    - собственные частоты; 
M – суммарная масса подвижных 

элементов; 
  коэффициенты формы [43]. 

Как следует из разложения (11), с точ-
ки зрения расширения полосы пропускания 
желательно использовать многомассовые 
системы с большим числом резонансов  , 
«покрывающих» интересующие полосы ак-
туальных частот. В частности, использовать 
двухмассовые механические системы взамен 
одномассовых. 

На рис. 6  представлен один из вариан-
тов конструктивного исполнения двухмассо-
вого импрессора, предназначенного для ис-
пользования в двигателях с турбонаддувом 
[13]. Собственно акустомеханический пре-
образователь содержит корпус 17, разделён-
ный неподвижной жёсткой воздухонепрони-
цаемой перегородкой 13 на две акустически 
несообщающиеся области. Область высокого 
давления сообщается патрубком 2 с впуск-
ной трубой 1 и разделена подвижной перего-
родкой 8 на две части (3 и 4), сообщающиеся 
друг с другом через компенсирующий канал 
12. Перегородка закреплена на пружинных 
уплотнителях 15. Колебания давления из 
впускной трубы 1 передаются в камеру 3, 
вызывают продольные колебания перегород-
ки 8 и через шток 10 передаются далее на 
подвижную  перегородку 9. Колебания пере-
городки 9 сжимают воздух в камере низкого 
(атмосферного) давления 6 и выталкивают 
его в воздушную трубку 7, откуда передают-
ся далее к излучателю  f. Компенсирующий 
канал 12 выравнивает статические в камерах 
3 и 4 и предохраняет легкоподвижные эле-
менты  подвижного механического блока от 
повреждений силами давления [13]. В пере-
городку 13 установлено уплотнение 11, пре-
дотвращающее проникновение воздуха из 
камеры 4 в камеру 5. Кроме механической 
связи между перегородками (мембранами) в 
патенте [13] рассматривается также возмож-
ности использования гидравлической и элек-
тромагнитной связи. Двухмассовость в схеме 
на рис. 4 достигается введением податливого 
(пружинного) элемента в шток 10. 
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Рис. 6. Принципиальная схема «импрессора» с разгруженной мeмбраной по патенту [13] (вариант): 1 – вход-
ной канал; 2, 3 – камеры входного (нагруженного) блока; 4, 5 – камеры выходного контура; 6 – выходной канал; 
7 – дросселирующий канал; 8, 9 – колеблющиеся поршневые мембраны; 10 – шток, 11 – подвижное уплотнение, 
12 – разделительная перегородка между воздушными блоками 
 
Акустомеханическая модель импрессора 

Акустомеханическая модель импрес-
сора без концевого резонатора представлена 
на рис. 7. Кроме пружин подвески подвиж-
ных перегородок Spring  _8 и Spring _9 в 
модель включена промежуточная пружина 
Spring _10, инсталлированная в шток 10. 
Воздушные акустические элементы описаны 
как акустические n-порты (2n-полюсники). 
Подробное описание их моделей, примени-
тельно к системам впуска и выпуска и к 
глушителям, и соответствующие таблицы 
можно найти, например, в работе [44]. 

Синтез механического блока на основе 
симметричной двухмассовой 

механической модели 
Ниже для синтеза механического 

блока в качестве базовой модели использу-
ется модель симметричной механической 
двухмассовой системы, представленная на 
рис. 8. Колебания симметричной системы 
характеризуются двумя собственными фор-
мами, относительные смещения масс в ко-

торых представлены на рис. 8. При равных 
массах и жёсткостях -   и    
первая собственная форма колебаний систе-
мы соответствует асимметричным колебани-
ям с массами движущимися в одну сторону 
(рис. 8,а) и, например, для правой части сис-
темы соответствует колебаниям в схеме 
(рис. 8,б). Собственная частота первой фор-
мы определяется выражением 

 
 .    (12) 

 
Пружина  на колебания первой (низшей) 
формы не влияет, т.к. при перемещении масс 
она не деформируется. 

Вторая собственная форма соответст-
вует движению масс навстречу друг другу 
(рис. 8,с) и соответствует колебаниям в сис-
теме (рис. 8,д).  Собственная частота второй 
формы определяется выражением 

 
              (13) 
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Рис. 7. Акустомеханическая модель  импрессора 

 
Для синтеза импрессора можно как 

вариант, выбирать для планируемой шири-
ны полосы пропускания в 1 октаву 

                         (14) 
     (15) 

        (16) 
Для более узкой полосы с центральной час-
тотой   и шириной В октав 

 (17) 

   (18) 

принимаем 
  

и ( ), (19) 

откуда при заданной массе мембраны  
имеем для остальных механических величин 

,  (20) 
2 2 2

10 8 2 8 8 2 1K = 0,5(M -K ) = 0,5 M ( - ) =ω ω ω  
= 2 B/2 -B/2

8 импM  0,5(2 -2 ) ω . (21) 
На рис. 9 характеристики механиче-

ского блока двухмассового импрессора 
сравнены с характеристиками идентичного 
одномассового (в случае жёсткого штока). 
Двухмассовая система имеет и более широ-
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кую полосу усиления (передачи) и более 
крутые спады частотной характеристики как 

на низких, так и на высоких частотах. 

 
Рис. 8. Собственные формы колебаний в симметричной  двухмассовой колебательной системе 
 

 
 

Рис. 9. Сравнительные передачи механического блока одно- и двухмассового импрессоров 
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Выводы 
1. Исследовано описание передачи звука 

импрессора через характеристики собствен-
ных форм колебаний акустомеханической 
системы, содержащей как акустические, так 
и механические элементы. 

2.  Предложен метод и алгоритм синтеза 
передаточной проводимости импрессора по 
полюсам его передаточной функции. 

3. Предложено представление передаточ-
ной функции импрессора через передачи 
механического и акустического блоков по 
отдельности. 

4. Предложен метод и алгоритм синтез 
импрессоров на основе симметричной двух-
массовой механической модели. 

5. Показано, что увеличение числа масс в 
механическом блоке импрессора позволяет 
расширить полосу частот его эффективной 
работы. 

Результаты работы могут быть востре-
бованы предприятиями, научно-исследо-
вательскими учреждениями, научно-образо-
вательными центрами, занимающимися раз-
работкой и производством автотранспорт-
ных средств с минимальным вредным шу-
мовым воздействием на окружающую среду 
и на пассажиров, а так же разработчиками 
легковых автомобилей класса люкс с повы-
шенными требованиями к звуковому ком-
форту и безопасности их эксплуатации. 

 
Научно-исследовательская работа выполнена в 
рамках реализации федеральной целевой про-
граммы «Научные и научно-образовательные 
кадры инновационной России» на 2009-2013 гг. 
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АCOUSTICAL-MECHANICAL SOUND GENERATORS  
FOR CREATING AN ACOUSTICAL IMPRESSION OF А CAR 
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The technical devices for creating of sportive and informative sound in car passenger compartment are consid-

ered. It is shown that the controlled sound transmission from engine intake system into the salon is one of the most 
perspective ways of sportive and informative sound generation. The acoustical-mechanical devices (impressors), meth-
ods of their synthesis and development and are also considered. 

 
Noise, comfort, car, passenger compartment, intake system, exhaust system, «impressor», safety. 
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ПРОЕКТИРОВАНИЕ ЛОПАТОК ГТД ИЗ КОМПОЗИЦИОННЫХ МАТЕРИАЛОВ 
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Разработаны конструкции и отработаны технологии изготовления рабочих и статорных лопаток ГТД из 
композиционных материалов на металлической основе.  Предлагаются варианты исполнения рабочей лопатки 
из B-Mg c титановой оболочкой и направляющей лопатки из  C-Mg, покрытой эмалью. Проведены необходи-
мые экспериментальные проверки, показана работоспособность разработанных деталей.  

 
Композиты, структура, волокна, матрица, двигатель, лопатка, бор, углерод, магний. 
 

Повышение ресурса и надежности пер-
спективного авиационного газотурбинного 
двигателя нового поколения, сокращение 
числа ступеней компрессора, уменьшение 
массы двигателя в целом при тенденции по-
вышения нагрузок на ступени турбомашин 
требует использования новых конструктив-
но-технологических решений. 

Традиционные материалы уже не могут 
обеспечить комплекса требуемых физико-
механических характеристик – высокую же-
сткость, прочность и усталостное сопротив-
ление при заданной массе [1]. 

Один из возможных вариантов реше-
ния – использование композиционных мате-
риалов, в т.ч. и металлических КМ волокни-
стой структуры. 

Перспектива использования МКМ за-
ключается в следующем: 

– титановые сплавы могут не обеспе-
чить работоспособность рабочих лопаток 
при повышенных значениях окружных ско-
ростей; 

– доля механической обработки в тех-
нологии изготовления деталей минимальна; 

– обладают малой чувствительностью к 
концентраторам напряжений (забоины, рис-
ки,  …); 

– высокие демпфирующие характери-
стики. 

В отличие от традиционных сплавов 
композитные материалы состоят, по крайней 
мере, из двух определенных материалов, не 
теряющих свои характеристики в композиции. 

Наибольшие возможности применения 
КМ на основе легких сплавов – детали отно-
сительно холодного узла-компрессора. Это  
рабочие и направляющие  лопатки компрес-

сора низкого давления, корпусные и другие 
статорные детали. 

Предельные значения физико-
механических свойств композиционных ма-
териалов определяются главным образом 
свойствами армирующего материала. 

Волокна некоторых материалов обла-
дают уникально высокими значениями 
прочности и жесткости. Так, борные волокна 
обладают очень высокой прочностью и же-
сткостью. 

Также перспективными для практиче-
ского применения являются углеродные во-
локна. В сочетании с легкими металлически-
ми сплавами на основе магния или алюминия 
они позволяют получить легкие прочные же-
сткие композиционные материалы. 

Исследования основываются на бога-
том опыте конструирования и доводки лопа-
ток направляющего аппарата (НА) компрес-
сора из МКМ [5]. Лопатки НА из боралюми-
ния, а в дальнейшем из бормагния, были от-
работаны по прочностным статическим и 
усталостным характеристикам и прошли 
первые испытания в составе двигателя на 
летающей лаборатории.  

При конструировании материала для 
деталей узлов ГТД необходимо исходить из 
нескольких факторов: 

- нагруженность – газовыми и инерцион-
ными силами, динамическими нагрузками; 

- температурное состояние; 
- агрессивность среды; 
- технология изготовления. 
Для рабочих лопаток (РЛ) компрессора 

наиболее приемлемым является МКМ во-
локнистой структуры –бормагний (B-Mg) и 
углемагний C-Mg, позволяющие при исполь-
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зовании соответствующей технологии литья 
получить детали сложной конфигурации (с 
отработкой защиты от воздействия внешней 
среды, в т.ч. и твердых частиц).  

Свойства КМ в основном зависят от 
характеристик волокон, их расположения и 
объемного содержания. Учитывая накоплен-
ный опыт проектирования, за основу были 
приняты характеристики КМ с однонаправ-
ленными волокнами. Основные характери-
стики КМ определяются по формулам [3], 
полученным из условия аддитивности и 
предположения, что матрица более пластич-
на, обеспечивается совместная деформация 
волокон и матрицы до разрушения (силы их 
сцепления достаточны). 

Решение задачи по оптимизации струк-
туры связано с анализом напряженно-
деформированного состояния (НДС) детали. 

Для расчетного режима определяются 
максимально действующие напряжения, по 
значениям которых с учетом норм прочности 
оцениваются потребные значения пределов 
прочности, необходимые для обеспечения 
работоспособности лопаток:  σв,  σсм, τс. 

Для рабочих лопаток (РЛ) компрессора 
наиболее приемлемыми являются КМ на ос-
нове легких алюминиевых или магниевых 
сплавов с отработкой защиты от воздействия 
твердых частиц - может быть принят МКМ 
волокнистой структуры– материал бормаг-
ний (B-Mg), материал C-Mg, позволяющие 
при использовании соответствующей техно-
логии литья получить детали сложной кон-
фигурации [2,7]. КИМ в этих случаях будет 
иметь высокие значения, доработка деталей 
после операции литья будет минимальной.  

Существенную роль в выборе КМ иг-
рает опыт практического применения  со-
ставляющих МКМ. Исходя из этого, по при-
оритетам рассматриваются композиции B-
Mg, C-Mg, SiC-Al . 

По значениям потребных напряжений 
определяется величина объемного наполне-
ния КМ волокнами. Для композиции B-Mg, 
принятой в первом приближении для отра-
ботки облика лопатки из КМ, необходимо 
создание материала с объемным наполнени-
ем не менее υ = 0,3 [3]. 

Подход к решению поставленной зада-
чи отрабатывался на модельной лопатке. 
Модельная лопатка имела постоянный по 

высоте профиль и хвостовик типа “ласточ-
кин” хвост (рис. 1, лопатка до механической 
обработки). 

 

 
Рис. 1. Модельная лопатка  

 
На модельной лопатке были уточнены 

требования к конструкции пресс-формы и 
отработаны основные технологические опе-
рации: 

- лазерная резка монослоев борных во-
локон; 

- формирование пакета монослоев; 
- литьё магниевого наполнителя в 

пресс-форму в вакууме. 
В ходе работ были проведены металло-

графические исследования, разработаны 
критерии бракования при выполнении не-
разрушающего контроля изделий. Статиче-
ские испытания подтвердили высокие меха-
нические свойства композиционного мате-
риала. Напряжение разрыва σр достигало 
значения 825 МПа.  

Полученные удовлетворительные ре-
зультаты на модельной лопатке дали основа-
ние для начала работ по созданию полно-
ценной лопатки из КМ - лопатки 1 ступени 
КНД разрабатываемого двигателя. Рабочая 
лопатка обладает слабо закрученным профи-
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лем, большим удлинением, хвостовик - типа 
«ласточкин хвост».  Результатом комплекса 
конструкторских работ явился выпуск чер-
тежей лопатки и соответствующих техниче-
ских условий (ТУ) на изготовление.  

При отработке  облика лопатки необ-
ходимо было обратить пристальное внима-
ние на эксплуатационные свойства, в част-
ности на коррозионную стойкость материала 
лопатки. 

В качестве матрицы в МКМ рассматри-
вались литейные высокопрочные сплавы 
МЛ5, МЛ8 и жаропрочный сплав МЛ10.  

Коррозионная стойкость магния и его 
сплавов зависит от легирующих элементов 
металлических примесей и наличия неметал-
лических покрытий[6]. Влияние их различно 
и неоднозначно. Повышение коррозионной 
стойкости, помимо использования легирую-
щих элементов, происходит и  при соответ-
ствующей термической обработке, причем 
сплавы должны разрабатываться на основе 
магния высокой чистоты. 

Магниевые сплавы имеют более высо-
кую скорость коррозии по сравнению с дру-
гими, например алюминиевыми сплавами, 
особенно в атмосфере повышенной влажно-
сти. Основной способ защиты магниевых 
сплавов от коррозии, обеспечивающий на-
дёжную эксплуатацию их во всех климати-
ческих атмосферных условиях - нанесение 
покрытий. 

Основные требования, которым долж-
ны удовлетворять покрытия для создания 
надёжного защитного слоя: 

- покрытие должно являться сплошным; 
- являться прочным, износоустойчивым и 

иметь высокую адгезию к сплаву. 
Проведен анализ следующих видов по-

крытий: 
1) неметаллические, неорганические 

покрытия. Формируются при обработке в 
растворах и состоят из труднорастворимых 
соединений типа окислов, хроматов, фтори-
дов, фосфатов и т.д. Методы получения по-
добных покрытий – химические, электрохи-
мические;  

2) покрытия из порошковых металлов. 
Наносятся методом вихревого плазменного 
напыления. Могут надёжно защищать при 

отсутствии повреждений, высокие требова-
ния к подготовке поверхности;  

3) металлические покрытия – приме-
няются для обеспечения высокой износо-
устойчивости и защиты магниевых сплавов 
от коррозионного повреждения.  

Наиболее действенным способом за-
щиты лопаток из КМ является использова-
ние оболочки из фольги титанового сплава, 
покрывающей лопатку из КМ.  

Для защиты магниевого наполнителя 
от воздействия коррозионно-активных сред и 
эрозионного износа разработан кожух из ти-
танового листа толщиной 0,2 мм. Предвари-
тельно отформованный кожух и пакет бор-
ных волокон помещается в пресс-форму и в 
вакууме заливается магниевым наполните-
лем (рис. 2). 

 
Рис.2. Рабочие лопатки  

 
Адгезия титанового кожуха (рис. 3) к 

материалу наполнителя обеспечивает надёж-
ную защиту магния от воздействия окру-
жающей среды.  

При испытаниях на отрыв титана от 
магния разрушение происходило по титано-
вому листу. При разгонных и усталостных 
испытаниях отслоения титанового кожуха от 
наполнителя также не отмечалось. 
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а 

 
б 

Рис.3.  Чертёж кожуха лопатки (а)  
и отштампованный кожух из титанового листа (б) 

 
Проведены испытания по определению 

статической и динамической прочности кон-
струкции. Степень армирования и выносы 
профиля рабочей лопатки из композицион-
ного материала бор-магний подбирались с 
обеспечением пятикратного запаса прочно-
сти в корневом сечении. Такому результату 
предшествовала работа по подбору опти-
мального процента наполнения и ориентации 
волокон в монослоях пакета. Пример уклад-
ки монослоёв в пакет приведён на рис. 4. 
Корректировка степени наполнения до 32 % 
борного волокна и изменение положения 
центров тяжести сечений позволили избе-
жать разрушения лопатки при разгонных ис-
пытаниях. Лопатки прошли усталостные ис-
пытания на базе N=2⋅107 при  σV=200 МПа, в 
том числе с нанесёнными забоинами.  

Работоспособность хвостовика разра-
ботанной лопатки из бор-магния также обес-
печивается в соответствии с действующими 
нормами прочности. 

В связи с отсутствием российского по-
ставщика борных волокон была спроектиро-
вана и испытана лопатка с углеродными во-
локнами в качестве армирующего элемента.  

Таким образом, при производстве ло-
патки были отработаны: 

- направление укладки и оптимальный 
процент наполнения слоёв; 

- формование и сварка защитного ко-
жуха из титанового листа; 

- проливка пакета борных и угольных 
волокон магнием; 

- методические подходы к проектиро-
ванию и испытаниям изделий из КМ; 

- принципы неразрушающего контроля 
готовых лопаток. 

 
а 

 
б 

Рис. 4. Порядок укладки монослоёв в пакете (а) и 
формирование хвостовика (б) 

 
Оценка НДС лопатки компрессора  
Исходные данные 
При расчете лопаток компрессора на 

прочность учитывают центробежные и газо-
вые силы, что является стандартной проце-
дурой при проектировании ГТД. Основное 
отличие при расчете лопаток из композици-
онных материалов от изотропных является 
учет ее внутренней структуры: количество 
слоев; ориентация волокон, процентное со-
держание волокон, геометрия монослоев. 
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Геометрическая модель лопатки пред-
ставляет из себя двенадцать “монослоев”, 
уложенные каждый под определенным углом. 
Схема расположения слоев представлена на 
рис. 4. Монослой -  слой композиционного 
материала, в котором все волокна уложены в 
одном направлении. Углы укладки слоев в 
лопатке приведены в табл. 1. Нумерация сло-
ев следует от спинки к корыту. 

Таблица 1. Углы укладки слоев в лопатке 
Номер слоя Угол укладки 

1 0 
2 -30 
3 0 
4 +30 
5 0 
6 0 
7 0 
8 0 
9 -30 
10 0 
11 +30 
12 0 

 
Расчет НДС лопатки выполнен в CAE -

 пакете Ansys. Математическая модель ло-
патки представляет собой двенадцать “скле-
енных” объемов, каждый из которых пред-
ставляет собой отдельный монослой. Каж-
дый объем (монослой) лопатки разбит 
20-узловыми элементами Solid95 c ориента-
цией системы координат элементов в соот-
ветстии с углом укладки слоя. Конеч-
но-элементная модель лопатки состоит из 
309 тысяч элементов. 

Используется трансверсально-изотро-
пная модель материала. Расчеты выполне-
ны с учетом геометрической нелинейности. 

На рис. 5 представлены результаты 
расчета НДС пера композиционной лопатки. 

Результаты расчета удовлетворяют ус-
ловиям прочности. Учет оболочки из тита-
нового сплава не вызывает технических про-
блем и будет включен в расчетную модель в 
последующем при уточнении математиче-
ской модели лопатки.  

Динамические характеристики детали 
также оценивались МКЭ [4]. Собственные 
частоты колебаний оказались зависимыми (в 
значительной степени) от используемой мо-
дели материала. В табл. 2 приведены их зна-
чения для пяти первых форм колебаний для 
разных моделей материала. 

 
 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

Рис. 5. Эквивалентные напряжения (по Мизесу), 
кгс/мм2 

Таблица 2.  Собственные частоты колебаний 

Материал 
Частота, Гц 

f1 f2 f3 f4 f5 
Изотроп-

ный 139 854 973 1119 2444 

Трансвер-
сально- 

изотропный 
102 628 663 771 1725 

 
Последующий экспериментальный 

анализ показал, что более достоверными яв-
ляются результаты, полученные при транс-
версально-изотропной модели материала - 
при испытании на усталостную прочность 
значения собственной частоты колебаний 
стабильно держалась на уровне 100 Гц. Экс-
периментальное значение практически сов-
пало с расчетным (f1

т
 = 102 Гц).  
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The constructions have been developed and the manufacturing technologies of gas turbine engine rotor and sta-
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Рассмотрены возможности повышения эффективности ГТЭ-10/95 в составе КЭУ с твердооксидными то-

пливными элементами (ТОТЭ). Приведены результаты расчетных исследований на номинальном режиме схем 
и дроссельных характеристик комбинированных энергоустановок (КЭУ) с ТОТЭ. 

 
Газотурбинная установка, топливный элемент, комбинированная энергоустановка. 

 
В целях повышения КПД энергоуста-

новок (ЭУ) разрабатываются и создаются на 
базе ГТД все более сложные комбини-
рованные ЭУ (КЭУ). В последние годы 
активно прорабатываются ЭУ с 
использованием топливных элементов (ТЭ), 
которые в перспективе могут обеспечить 
повышение КПД КЭУ до 70-75%. Для 
достижения максимального коэффициента 
использования энергии топлив могут 
применяться различные схемы ЭУ на базе 
конвертированных авиационных двигателей 
(АД) и ТЭ. В настоящее время активно 
разрабатываются все более совершенные и 
сложные схемы таких КЭУ [7,8]. 

ТЭ – это устройство, в простейшей 
схеме которого имеются два электрода с 
электродными камерами с ионным электро-
литом между ними. На аноде происходит 
реакция электроокисления топлива, на 
катоде - электрохимическое восстановление 
окислителя. Электроды в ТЭ служат для 
проведения электрохимических реакций, 
подвода или отвода электронов. В электро-
лите происходит движение положительно и 
отрицательно заряженных ионов. Ионный 
проводник также разделяет окислитель и 
восстановитель. При работе ТЭ анод и катод 
замыкаются проводником, по которому 
электроны двигаются от анода к катоду, 
совершая работу.  

Существует несколько классификаций 
ТЭ, но наиболее удачной является класси-
фикация по типу электролита, учитывающая 
рабочую температуру ТЭ, ионный характер 
реакций, а также вид преобразования 
топлива: щелочные (ЩТЭ), фосфорнокислые 
(ФКТЭ), протонопроводящие или твердопо-

лимерные (ТПТЭ), с расплавленным карбо-
натом (РКТЭ) и твердооксидные (ТОТЭ). В 
ЩТЭ электролитом служит раствор КОН, 
рабочая температура 90 - 200°С. В ФКТЭ 
применяется 95 - 98 % фосфорная кислота, 
рабочая температура 200°С. Ионным 
проводником в ТПТЭ служит протонообмен-
ная мембрана, рабочая температура 80 - 
90°С. Электролитом в РКТЭ является рас-
плав карбонатов щелочных металлов. РКТЭ 
работают при температуре 600 - 700°С [1,7].  

В ТОТЭ (SOFC) электрическая прово-
димость электролитов на основе оксидов 
циркония и иттрия становится приемлемой 
при температуре выше 1173К. ТОТЭ 
наиболее эффективны при совместной рабо-
те с газотурбинными установками (ГТУ) за 
счет рабочей температуры 1173 - 1273К. 
Основным видом топлива в ТОТЭ служит 
водород, а окислителем — кислород воздуха. 
Отличительной способностью ТОТЭ 
является возможность производить как 
электроэнергию, так и высокопотен-
циальную теплоту, которую можно исполь-
зовать в циклах ГТУ, паротурбинной уста-
новки (ПТУ) или (парогазовой установки) 
ПГУ.  

КПД по выработке электроэнергии 
КЭУ на базе ГТУ и ТЭ может достигать 
более 70%. В настоящее время диапазон 
рассматриваемых мощностей таких КЭУ - от 
200 кВт до 10 МВт. Крупные корпорации 
уже проявили интерес к таким КЭУ, 
продемонстрировав первые КЭУ мощностью 
1 МВт (Rolls-Royce Fuel Cell Ltd развивает ТЭ 
пригодные для КЭУ от 20 кВт до ЭУ 
мегаваттного класса с КПД порядка 90%) [7].  
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Рассмотрим основные схемы включения 
ТЭ при совместной работе с ГТУ [5]: 

- КЭУ с замещенной камерой сгорания 
(КС) ГТУ топливными элементами. 
Продукты реакции ТЭ поступают в КС ГТУ, 
затем, срабатываясь на газовой турбине, 
направляются в регенератор, где повышается 
температуры воздуха и топлива (природный 
газ), и далее подаются в котел-утилизатор 
(КУ), генерирующий пар для ПТУ. КС ГТД 
используется только в период пуска КЭУ.  

- КЭУ на основе ГТУ и ТЭ с 
внутренней конверсией природного газа, 
работающая при атмосферном давлении. 
Природный газ и вода поступают в систему 
утилизации тепла, где тепловая энергия 
катодного газа ТЭ используется для 
выработки пара, смешивающегося с 
подогретым топливом. Смесь природного 
газа и пара направляется в реформер, 
размещенный внутри ТЭ, откуда 
конвертированный газ поступает на аноды 
ТЭ. Воздух, сжатый в компрессоре, 
подогревается сначала в системе утилизации 
тепла катодным газом ТЭ, а затем в 
теплообменнике – продуктами сгорания, 
поступающими из камеры дожигания. 
Подогретый воздух расширяется в газовой 
турбине, вращающей компрессор и 
электрогенератор.  

- КЭУ с ТЭ, работающими на продуктах 
газификации углей (мощностью до 300 МВт и 
более). В состав КЭУ входит газификатор и 
ТОТЭ (модули которого работают при двух 
разных давлениях), ГТУ с регенерацией и 
промежуточным подводом тепла и ПТУ с 
промежуточным перегревом пара. Модули ТЭ, 
работающие при высоком (ВД) и низком (НД) 
давлениях, замещают соответственно камеры 
сгорания ГТУ ВД и НД.  

С учетом возрастающего интереса к 
КЭУ на базе ТЭ требуется эффективный, 
надежный и простой в эксплуатации модуль, 
способный рассчитывать параметры ТЭ.  

В настоящее время наиболее известные 
математические модели и программные 
средства моделирования ГТД это: 
комплексные математические модели 
ЦИАМ, ГРАД, DVIGwТ, GasTurb, GSP, 
GECAT, Ebsilon Professional, United cycle, 
ОГРА, АСТРА и др. Некоторые программы, 
например GasTurb, АСТРА, ОГРА, 
предназначены для моделирования 
определенных схем ГТД, другие (ГРАД, 

комплексные математические модели 
ЦИАМ, DVIGwТ GSP, Ebsilon Professional и 
др.) являются универсальными и 
предоставляют большие функциональные 
возможности, обеспечивают естественную 
среду для создания и модификации модели. 

В перечисленных программных ком-
плексах отсутствует возможность расчета 
ТЭ, выполнения системных исследований 
рабочих процессов ТЭ, а также КЭУ на их 
основе. В Объединенном институте высоких 
температур РАН созданы программные 
продукты инженерного расчета ЭУ откры-
того цикла на углеводородном топливе. 
Основным достоинством работы является 
использование обращения к свойствам среды 
термодинамической модели рабочего тела, 
представляющего собой двухфазную много-
компонентную химически реагирующую 
систему. На основании этого рассчитывается 
как термодинамика горения в КС, так и 
реакции через электролит в ТЭ. Данный 
программный продукт не рассчитывает 
пароводяную конверсию углеводородного 
топлива в ТЭ, а также позволяет производить 
расчет только основной электрохимической 
реакции, пренебрегая многоступенчатыми 
превращениями и смешениями, происходя-
щими в ТЭ. Также программа не позволяет 
производить расчеты сложных схем КЭУ, 
состоящих не только из ГТУ и ТЭ, но и ряда 
других энергетических устройств. 

Анализ особенностей работы ТЭ и 
систем математического моделирования 
выявил необходимость разработки алгорит-
ма расчета ТОТЭ, который позволит 
достаточно точно и оперативно проводить 
расчеты различных схем и режимов работы 
КЭУ с ТОТЭ. Учет основных значимых 
факторов элементов ЭУ позволит осущест-
влять учет влияния изменения физических 
свойств рабочего тела на характеристики 
элементов КЭУ. 

Основные процессы внутри ТОТЭ для 
наглядности представлены на рис. 1.  

 
 

Рис. 1. Схема расчета ТОТЭ 
 
Топливоподготовка проходит с исполь-

зованием пароводяной конверсии (ПВК) уг-
леводородного топлива в среде водяного па-
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ра для выделения водорода и монооксида 
углерода. В анодной полости ТОТЭ на трех-
фазной границе твердый электролит-
электрод-газ происходит окисление топлива 
кислородом воздуха, ионизированным на 
трехфазной границе с катодом и прошедшим 
через твердый электролит в виде двухзаря-
женного иона. Протекают основные элек-
трохимические реакции окисления водорода 
и СО, в результате которых выделяются во-
дяной пар и СО2 [1,7]. 

Для прохождения ПВК осуществляется 
подвод теплоты к стенкам камеры, в которой 
происходит ПВК.  

С учетом вышеперечисленных основ-
ных процессов внутри ТОТЭ создан алго-
ритм расчета ТОТЭ (рис. 2), который реали-
зован в системе моделирования DVIGwT, 
названный модулем “SOFC” согласно меж-
дународной классификации. 

 
Рис. 2. Алгоритм расчета ТОТЭ 

В модуль SOFC входят три информа-
ционных потока: топливо, окислитель, водя-
ной пар (см. шаг 1 алгоритма).  

На 2-м шаге алгоритма рассчитывается 
смесь топлива и водяного пара для расчета 
ПВК топлива. К примеру, реакция ПВК ме-
тана происходит следующим образом [1,7]: 

CH4 + H2O = CO + 3H2 .                       (1) 
На 3-м шаге рассчитываются равновес-

ные параметры реакции ПВК. Необходимая 
часть полученного в результате ПВК водо-
рода и кислород воздуха смешиваются, но 
без прохождения основной реакции окисле-
ния в ТЭ (шаг 4 алгоритма). Производится 
расчет парциальных давлений водорода и 
кислорода для основной реакции на входе в 
основную камеру ТЭ. На 5 шаге алгоритма 
рассчитывается реакция окисления водорода 
кислородом воздуха, определяются темпера-
туры продуктов реакции, а также парциаль-
ные давления продуктов и исходных ве-
ществ. Расчет основных электрохимических 
параметров ТЭ происходит на 6-м шаге ал-
горитма. 

При использовании продуктов ПВК уг-
леводородов на электродах ТОТЭ протекают 
следующие основные потенциалобразующие 
реакции: 

Н2 + О-2  = Н2О (Г) (на аноде);              (2) 
СО + О-2  = СО2 (на аноде);                 (3) 
О2 + 4е = 2 О-2    (на катоде).               (4) 
Суммарные токообразующие реакции в 

ТОТЭ: 
2Н2 + О2 = 2Н2О;                                  (5) 
2СО + О2 = 2СО2.                                 (6) 
Математическая модель, базирующаяся 

на законах сохранения массы, энергии и 
уравнениях электрохимических реакций, 
служит главным образом для определения 
ЭДС ТЭ, так как ЭДС представляет собой 
отношение полной работы, совершаемой ис-
точником тока при перемещении единичного 
заряда по электрической цепи к величине 
этого заряда. Энергия химической реакции 
окисления топлива трансформируется в 
электрическую и тепловую энергию.  

К основным параметрам ТОТЭ отно-
сятся: 

- ЭДС: 
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где pатм–стандартное атмосферное давление; 
F – постоянная Фарадея, равная             

96500 Кл/ (моль. экв); 

  (7) 
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R – молярная газовая постоянная, рав-
ная 8,3144 Дж/ (моль. К); 

- сопротивление ТЭ в зависимости от 
расхода водорода на ТЭ и температуры ос-
новной электрохимической реакции. Зави-
симость получена авторами по эксперимен-
тальным данным, опубликованным в [1,7], 
приведена на рис. 3. Значения расхода водо-
рода и сопротивления в точке образмерива-
ния соответствуют расчетному режиму;  

- напряжение ЭХГ при максимальной 
мощности: 

2
э1

max
EnU ⋅

= ;                                        (8) 

- удельная работа: 

1000
pэ МEFn

a
⋅⋅⋅

= ;     (9) 

- плотность тока: 
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= ;                                            (10) 

- плотность мощности ЭХГ: 
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- максимальная мощность ЭХГ: 
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= ;                          (12) 

- удельная теплота, выделяемая или по-
глощаемая ТЭ: 
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Рис. 3. Зависимость относительного сопротивления 
от относительного расхода водорода в ТОТЭ 

 и относительной температуры 
 основной электрохимической реакции в ТЭ 
 
- термический КПД: 
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- фарадеевский КПД: 
ηF = γ;                                                  (15) 
- эффективный КПД: 
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Созданный программный модуль SOFC 
официально зарегистрирован в Российском 
агентстве по патентам и товарным знакам 
(РОСПАТЕНТ), свидетельство № 
2009613945 от 24.07.2009. Модуль SOFC, 
встроенный в систему моделирования 
DVIGwT, позволяет исследовать различные 
схемы КЭУ на базе ГТД и ТОТЭ.  

Для оценки работоспособности и адек-
ватности разработанного алгоритма, про-
граммного модуля SOFC в системе DVIGwT 
выполнены моделирования ячейки ТОТЭ как 
планарной конструкции, так и трубчатой 
конструкции в составе электрохимического 
генератора (ЭХГ) мощностью 1 кВт, описан-
ного в [4].  

В системе моделирования DVIGwT с 
включенным модулем SOFC создана струк-
турная схема модели ТОТЭ, представленная 
на рис. 4. Номенклатура параметров, пере-
дающихся по потокам, а также составы топ-
лива и окислителя соответствуют принятым 
для программного комплекса DVIGwT [3,4]. 

 

 
 

Рис. 4. Структурная схема модели ТОТЭ: 
1– начальные условия; 2 – газовый поток (окисли-
тель); 3 – водяной пар; 4 – топливо; 5 – продукты 

реакции ТОТЭ; 6 – общие результаты 
 
 
Cравнение результатов расчета при 

максимальной мощности ячейки с экспери-
ментальными данными работы [6] приведено 
в табл. 1. 
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Таблица 1.  Результаты сравнения расчетных  
и экспериментальных данных для единичной 

ячейки ТОТЭ [6] 
Параметры SOFC Эксперимент δP, % 
Eэ, В 0,870 0,858 1,38 
i, А/м2 849,60 843,20 0,75 
I, А 0,960 0,953 0,73 
Umax, В 0,420 0,429 2,14 
Nq, Вт/м2 371,70 361,53 2,74 
Nmax, Вт 0,42 0,409 2,62 
Тр, К 1223,00 1223,00 0 

 
Отличия экспериментальных парамет-

ров и параметров, полученных расчетом в 
модуле SOFC, не превышают 3 % (макси-
мальное отклонение ≈ 2,74% по величине 
плотности мощности).  

Моделирование ЭХГ модуля ТОТЭ для 
макета ЭУ мощностью 1 кВт произведено по 
методике проведения экспериментов, пред-
ставленной в [10]. ЭХГ состоит из последо-
вательно соединенных 16 батарей ТОТЭ 
Р111-Л305.030, каждая батарея, в свою оче-
редь, - из 8 трубчатых ТОТЭ, соединенных 
параллельно [10]. 

Результаты выполненных расчетов 
ЭХГ приведены в табл. 2.  

 
Таблица  2.  Результаты сравнения полученных 
 расчетных данных с экспериментальными дан-

ными по ЭХГ мощностью 1 кВт [10] 
Параметры SOFC Эксперимент δP, % 
I, А 71,4 70 2,29 
Umax, В 7,732 8 -3,35 
Nmax, Вт 553,6 560 -1,14 
Тр, К 1223,0 1223,00 0 
Количество 
последовательных 
соединений ячеек 

16 16 - 

Количество 
параллельных 
соединений ячеек 

8 8 - 

 
Максимальное отклонение рассчитан-

ных характеристик параметров ЭХГ не пре-
вышает ≈ 3,35 % в сравнении с эксперимен-
тальными данными.  

Расхождение экспериментальных и 
рассчитанных величин объясняется отсутст-
вием учета в программном продукте невлия-
ния катализатора на процессы в ТОТЭ. Не-
обходимо отметить, что и эксперименталь-
ные данные также получены с определенной 
погрешностью. 

В целях практического решения про-
блемы ресурсосбережения, снижения себе-
стоимости электрической и тепловой энер-
гии,  в ОАО "НПП "Мотор" разработана 
блочно - модульная энергетическая установ-
ка ГТЭ-10/95БМ номинальной электриче-
ской мощностью 8-10 МВт и тепловой про-
изводительностью 17-19 Гкал/час с 
суммарным коэффициентом использования 
топлива более 80 % [2]. В состав ГТЭ-
10/95БМ входит газотурбинный привод 
ГТП-10/95, который создан на основе кон-
вертирования авиационного двигателя 
Р95Ш.  

Созданная математическая модель 
ГТЭ-10/95 подверглась проверке адекватно-
сти. Отклонение результатов расчетных па-
раметров ГТЭ-10/95, полученных в про-
граммном комплексе DVIGwT, в сравнении с 
экспериментальными данными ОАО НПП 
”Мотор” не превышает 1 %, что подтвержда-
ет адекватность созданной модели.  

Рассмотрим различные расчетные схе-
мы КЭУ с ТОТЭ для повышения эффектив-
ности ГТЭ-10/95 [9]. 

 
Автономный ЭХГ на базе ТОТЭ 
Для сравнительного расчета создана 

модель автономной ЭУ на базе ЭХГ, 
состоящего из ТОТЭ (рис. 5) [9]: 

 

 
 

Рис. 5.  Структурная схема автономной модели ЭУ 
на базе ЭХГ: 

1 – подвод на подогрев воздуха для ТОТЭ; 2 – газовоз-
душный теплообменник; 3 – подача воды для ТОТЭ;  
4 – газовый подогреватель воды; 5,14 – преобразова-
тели потока вода- пар; 6 – ТОТЭ; 7 – продукты ре-
акции ТОТЭ; 8 – вход сетевой воды; 9 – насос котло-
вой воды; 10 – котел-утилизатор (КУ); 11 – выход 
газов из КУ; 12 – выход сетевой воды; 13 – потреби-
тель тепла; 15, 16– смесители; 17 – газовый подогре-

ватель топлива; 18 – подача топлива; 19,  
20 – отборы газа; 21 – подача продуктов реакции 

ТОТЭ на подогрев воздуха на входе в ЭХГ 
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КЭУ на базе ГТЭ-10/95 иЭХГ из ТОТЭ, 
работающего на отборе воздуха за КНД 

Для ГТЭ-10/95 при номинальной 
мощности 8 МВт давление воздуха за 
компрессом низкого давления (КНД) 
составляет 0,3 МПа. Установим ЭХГ из 
ТОТЭ, питающийся окислителем, 
отобранным за КНД (схема № 1) [1,5]. 
Разработана математическая модель, 
структурная схема которой приведена на 
рис. 6.  

Допустимый расход отбираемого 
воздуха за КНД для ЭХГ составляет не более 
4 % от расхода на входе в КНД. Температура 
пароводяной конверсии (ПВК) не менее 925 
К [1,7], а для основной реакции в ТЭ 1197 - 
1293 К [1,7]. Результаты расчета параметров 
КЭУ приведены в табл. 1.  

 
 

Рис. 6. Структурная схема КЭУ с ЭХГ, работающим 
на отборе воздуха за КНД (схема № 1) 
В ЭХГ состоит из батареи ТОТЭ, 

газового теплообменника для подогрева 
входящего воздуха, пароперегревателя для 
получения необходимых параметров пара, 
газового подогревателя топлива. Топливо, 
направляемое в ЭХГ, предварительно 
подогревается водой, нагретой в КУ. В ЭХГ 
смешиваются сжатый воздух с топливом, 
прошедшим предварительную ПВК, пар для 
которой генерируется из части питательной 
воды в КУ, состоящей из пароперегревателя, 
испарителя и экономайзера. В выхлопном 
тракте ГТУ устанавливается КУ, в котором 
за счёт тепла выхлопных газов генерируются 
водяной пар, а также вода для горячего 
водоснабжения. Генерируемый пар частично 
расходуется на нужды ЭХГ. 

 
КЭУ на базе ГТЭ-10/95 с замененной КС 

на ЭХГ на ТОТЭ 
Принципиальная схема такой КЭУ [9] 

приведена на рис. 7 (схема № 2). Топливо 

подается только в ЭХГ. Температуру про-
дуктов реакции ЭХГ, которая частично по-
нижена за счет подогрева входящих в ЭХГ 
воздуха  и топлива, необходимо повысить до 
температуры газов на выходе из камеры сго-
рания в ГТЭ на расчетном режиме. Суммар-
ные затраты топлива в ЭХГ и камере дожи-
гания позволяют существенно повысить 
мощность всей КЭУ, структурная схема ко-
торой приведена на рис. 7. 

 
Рис. 7. Структурная схема модели КЭУ с ГТЭ-10/95  
с замененной камерой сгорания на ЭХГ на базе ТОТЭ 

(схема № 2) 

Расходы воздуха, топлива и пара, в 
ЭХГ были смоделированы по расходу 
воздуха в ГТЭ-10/95 [11]. Поддерживаемые в 
процессе расчета схемы температурные 
напоры на холодных концах различных 
теплообменных аппаратов выбраны по 
рекомендациям [4].  

 
КЭУ на базекаскада низкого давления 

ГТЭ-10/95 и ЭХГ 
В данной КЭУ [9] (схема № 3) 

(математическая модель представлена на 
рис. 8) ЭХГ питается воздухом с давлением 
0,3 МПа, а продукты химической реакции 
сбрасываются в ТНД. Значения температур 
ПВК и основной реакции в ЭХГ 
удовлетворяют требованиям [7,11]. 
Температура уходящих после КУ газов равна 
100ºС.  

 
Рис. 8. КЭУ на базе каскада НД ГТЭ-10/95 и ЭХГ на 
базе ТОТЭ, питающегося воздухом с Р=0,3 МПа 

(схема № 3) 
 

КУ 
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Количество параллельно (13 шт.) и 
последовательно (11520 шт.) соединенных 
ячеек ТОТЭ для ЭХГ подобрано по расходу 
воздуха в ЭХГ [11]. 

 
Расчетные исследования схем КЭУ 

на номинальном режиме 
Результаты расчетных исследований 

описанных выше схем приведены в табл. 3 
[9].  

Автономная ЭУ с ЭХГ на базе ТОТЭ 
при электрической мощности в 11906,3 кВт 
имеет электрический КПД 24,88 %, при этом 
7987,8 кВт теплоты передается потребителю. 
Схема КЭУ на базе ГТЭ-10/95 и ЭХГ, рабо-
тающего на отборе воздуха за КНД, характе-
ризуется минимальной модернизацией ис-
ходной ГТЭ. Вырабатываемая 
электроэнергия 8543 кВт и электрический 
КПД 22,75 % достаточно низкие.  

 
 

Таблица 3.  Результаты расчета в системе DVIGwT базовой ГТЭ-10/95,  
автономного ЭХГ и рассматриваемых схем КЭУ с ЭХГ 

Параметр ГТЭ-10/95 ЭХГ Сх. №1 Сх. №2 Сх. №3 
кВт ,эN  8000 – 8000 8000 1212,7 
об/мин ,кндn  9636,25 – 9627,6 9621,64 9680,3 
об/мин ,квдn  10385,7 – 10422,3 10350,7 – 
кг/с ,вG  55,27 – 56,20 54,98 55,24 
кПа ,*

кндр  280,7 – 271,0 280,8 285,8 
К ,*

кндТ  403,35 – 400,15 403,37 405,61 
кПа ,*

кср  660,3 – 648,9 659,8 – 
К ,*

ксТ  1116,45 – 1130,63 1060,62 – 
кг/с ,тG  0,718 – 0,722 0,390 – 

ксα  4,361 – 4,236 2,289 – 
К ,*

твдТ  969,20 – 981,69 924,56 – 
кг/с ,тндG  55,07 – 53,77 56,40 56,97 
К ,*

тндТ  866,2 – 877,7 828,0 561,6 
кПа ,*

стр  105,3 – 105,3 105,3 105,0 
К ,*

стТ  733,0 – 738,8 702,4 541,6 
NЭХГ, кВт - 11906,3 543,0 12630,4 12791,6 
nЭХГ, Вт/м2 - 820,26 850,06 870,15 427,07 
iЭХГ, А/м2 - 2027,7 2085,34 2088,46 1059,62 

К ,*
р оснТ  - 1223,4 1264,8 1293,0 1295,3 
К ,*

ПВКТ  - 1073,2 1020,00 1293,1 1295,3 
I, A - 2554,9 858,2 2631,5 2755,0 
U, В - 0,405 0,408 0,417 0,403 

кг/с ,ЭХГ тG  - 0,973 0,0417 0,971 1,026 
Q, кВт 21433,2 7987,8 21946,8 17522,0 7264,5 

К ,  кВтЭУN∑
 8000 11906 8543,0 20630,4 14004,3 

% ,эη ** 22,63 24,88 22,75 30,82 27,75 
* - параметры даны для камеры дожигания, так как камера сгорания в схеме отсутствует. 
** - параметр рассчитан по отношению электрической мощности к теплоте сжигания топлива. 
 
Схема с замененной камерой сгорания 

на ЭХГ в ГТЭ-10/95 требует значительных 
переделок, однако экономический эффект от 
такого вложения компенсируется повыше-
нием электрической суммарной мощности 
КЭУ до 20630,4 кВт (в 2,56 раза больше 
мощности базовой ГТЭ) и повышением 
КПД по выработке электроэнергии до 30,82 

% (на 8,19 % абсолютных по отношению к 
базовой ГТЭ). Схема КЭУ на базе каскада 
НД ГТЭ-10/95 и ЭХГ на базе ТОТЭ, питаю-
щегося воздухом с давлением 0,3 МПа, тре-
бует также значительных переделок, при 
этом суммарная электрическая мощность 
14004,3 кВт в 1,75 раза больше мощности 
базовой ГТЭ и электрический КПД достига-
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ет 27,75% (больше на 5,12 % абсолютных по 
отношению к базовой ГТЭ). 

Изменение  параметров ГТУ при дрос-
селировании КЭУ с ЭХГ влияет на протека-
ние химических реакций ТОТЭ [1,7]: пара-
метры воздуха и водяного пара для ПВК 
изменяются на переменных режимах работы 
ГТУ в составе КЭУ. По результатам расче-
тов построены дроссельные характеристики 
исходной ГТЭ, автономного ЭХГ и трех 
схем КЭУ (при условии обеспечения регу-
лирования ЭХГ в составе ГТУ). Для базовой 
ГТЭ-10/95 и двух исследуемых схем пара-
метры получены в диапазоне приведенных 
частот вращения ротора КНД (nпр КНД), соот-
ветствующих Nэ от 8 до 2 МВт, для третьей 
схемы от 1,2 МВт до 0,050 МВт. 4-про-
центный отбор в схеме №1 ведет также к 
увеличению на 4% расхода продуктов сго-
рания в свободной турбине, что требует рас-
крытия сопловых аппаратов свободной тур-
бины на 4% для обеспечения режима работы 
ГТЭ как у базовой ГТЭ-10/95. Суммарная 
электрическая мощность (Nэ) базовой ГТУ  
и  схем №1,2,3 КЭУ с падением nпр КНД 
уменьшается (рис. 9) [9].  
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ГТЭ 10/95 КЭУ с ЭХГ вместо ОКС
КЭУ с отбором после КНД КЭУ с НД и ЭХГ  

Рис. 9. Зависимость общей электрической мощности 
ЭУ от nпр КНД 

 
При nпр КНД = 9627 об/мин Nэ базовой 

ГТЭ 8000 кВт, схеме № 1 – Nэ КЭУ увели-
чена на 6,79%, в схеме № 2 Nэ возросла в 
2,58 раза по сравнению с базовой ГТЭ, в 
схеме №3 достигает 14 МВт. Резкое увели-
чение Nэ в схеме №2 объясняется более вы-
сокими термодинамическими параметрами 
входных потоков веществ в ЭХГ, что по-
влекло резкое увеличение как мощности 
ЭХГ, так и расхода топлива. Следовательно, 
Nэ в КЭУ, в целом, увеличилась. 

С уменьшением nпр КНД суммарные 
расходы топлива для камеры сгорания – в 
базовой ГТЭ, для камеры сгорания и ЭХГ - в 
схеме №1, для камеры дожигания - в схеме 
№2 и расход на ЭХГ в схеме №3, уменьша-
ются. При nпр КНД = 9627 об/мин, соответст-
вующем номинальному режиму работы ба-
зовой ГТЭ, расход топлива в базовой схеме 
равен 0,718 кг/c, в схеме №1 составляет 
0,763 кг/c, в схеме №2 на 52,8% больше рас-
хода базовой схемы и составляет 1,36 кг/c, в 
схеме №3 достигает 1,026 кг/c. При сниже-
нии nпр КНД в схемах № 1,3 и базовой ГТЭ - ηэ 
уменьшается, а в схеме № 2 - ηэ возрастает и 
при nпр КНД ≈  7100 об/мин достигает 35 %, в 
то время как у базовой ГТЭ – ηэ = 12%, а в 
схеме № 1 – ηэ = 14 % (рис. 10). В схеме № 3 
при минимальном значении nпр КНД = 8900 
об/мин ηэ = 17%. В схеме № 2 Nэ снижается 
не так интенсивно, как уменьшается сум-
марный расход топлива на КЭУ при дрос-
сельных режимах [9]. 
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Рис. 10. Зависимость КПДэ ЭУ от nпр КНД 

 
Повышение электрического КПД с 

уменьшением nпр КНД есть следствие распре-
деления Nэ между ГТЭ и ЭХГ с учетом того, 
что ЭХГ работает практически на стацио-
нарном режиме. Расход воздуха во входное 
устройство уменьшается со снижением 
nпрКНД во всех рассматриваемых схемах КЭУ 
и базовой ГТЭ. Приведенная частота враще-
ния КВД (nпр КВД) при уменьшении nпр КНД 
снижается как для базовой ГТЭ, так и для 
трех схем КЭУ. Особенностью для всех трех 
схем   является   наличие  максимума  при 
nпр КНД = 8300 об/мин. Для всех рассматри-
ваемых ЭУ переданная потребителю теплота 
(Qпот) снижается с уменьшением nпр КНД (рис. 
8). При значении nпр КНД = 7100 об/мин в 
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схеме № 1 Qпот = 11300 кВт, в базовой ГТЭ 
11000 кВт, а в схеме № 1 – 9300 кВт. В схе-
ме № 3 при nпр КНД = 8900 об/мин, Qпот = 
4000 кВт [9].  

Выводы  
Разработанная и реализованная в сис-

теме математического моделирования 
DVIGwT математическая модель ТОТЭ - 
SOFC, учитывающая внутренние электро-
химические процессы в ТОТЭ, с достаточ-
ной для инженерных расчетов точностью 
позволяет определять параметры ТОТЭ на 
различных режимах работы. 

Адекватность описания рабочих про-
цессов и применимость разработанной ма-
тематической модели SOFC подтверждается 
согласованностью результатов расчетов 
ТОТЭ с экспериментальными данными. 

Рассмотрены несколько схем повыше-
ния эффективности ГТЭ-10/95 при совмест-
ной работе с ТОТЭ. Автономная ЭУ с ЭХГ 
на базе ТОТЭ при электрической мощности 
в 11906,3 кВт имеет электрический КПД 
24,88 %, при этом вырабатывается 7987,8 
кВт теплоты.  

КЭУ на базе ГТЭ-10/95 и ЭХГ, рабо-
тающем на отборе воздуха за КНД, характе-
ризуется минимальной модернизацией ис-
ходной ГТЭ. Однако вырабатываемая 
электроэнергия и КПД по выработке срав-
нительно невысокие (ηэ=22,75 % при элек-
трической мощности 8543,0 кВт). КЭУ с за-
мененной  камерой сгорания на ЭХГ в ГТЭ-
10/95 требует значительных переделок базо-
вой ГТЭ, но при этом достигается повыше-
ние электрической суммарной мощности 
КЭУ до 20630,4 кВт с электрическим КПД 
30,82 % на номинальном режиме. КЭУ на 
базе каскада НД ГТУ и ЭХГ характеризует-
ся значительной доработкой базовой ГТЭ 
при вырабатываемой номинальной электри-
ческой мощности 11906,3 кВт, с электриче-
ским КПД 24,88 %. Анализ дроссельных ха-
рактеристик показывает, что со снижением 
приведенной частоты вращения КНД в схе-
мах № 1,3 и базовой ГТЭ - ηэ уменьшается, а 
в схеме №2 - ηэ возрастает и при nпр КНД ≈  
7100 об/мин достигает 35 %. Электрическая 
мощность в схеме №2 падает при снижении 
приведенной частоты вращения КНД с 9621 
до 7146, при этом мощность КЭУ уменьша-
ется с 20630 до 12436 кВт (на 39,72 % от 
номинала), в то время как в базовой схеме 

при таком же диапазоне изменения приве-
денной частоты вращения КНД снижается 
электрическая мощность с 8 до 2 МВт (75% 
от номинала). 

Очевидно, что для создания ЭУ с более 
высокими КПД по выработке электроэнер-
гии необходимо осуществлять сквозное про-
ектирование КЭУ на базе ГТД и ТЭ, а не 
приспосабливать друг к другу имеющиеся 
ГТД и батареи ТЭ. 
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Представлена технология восстановления турбинных лопаток, увеличивающая усталостную прочность. 
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Сырьевой сектор является домини-

рующим в современной экономике России. 
Углеводородное топливо в виде газа постав-
ляется на внешний и внутренний рынки при 
помощи газоперекачивающих станций, в со-
став которых входят газотурбинные двигате-
ли (ГТД).  

Наиболее ответственными деталями 
ГТД являются лопатки первой ступени, под-
вергающиеся влиянию следующих факторов: 

- высокая температура (600…700°С), 
снижающая прочность и повышающая из-
нос; 

- твёрдые частицы, бомбардирующие 
поверхность, усиливающие эрозию и соз-
дающие концентраторы напряжений; 

- колебания системы, приводящие к цик-
лическим нагрузкам и развитию усталостных 
трещин; 

- центробежные силы, усиливающие 
ползучесть и релаксацию. 

Всё это приводит к тому, что лопатки 
имеют весьма ограниченный ресурс, и имен-
но от них зависит межремонтный цикл и на-
дёжность работы всего газоперекачивающе-
го комплекса (ГТК). В этой связи процессу 
их создания уделяется особое внимание кон-
структоров и технологов, стремящихся сни-
зить негативное воздействие вышеперечис-
ленных факторов, повысить прочностные 
свойства: используются прогрессивные ма-
териалы и способы получения заготовок, вы-
сокоточное металлорежущее оборудование и 
различные методы упрочняющей обработки. 
В конечном итоге лопатки имеют высокую 
себестоимость изготовления и даже неболь-
шое увеличение их ресурса является весьма 
актуальным и приносит ощутимую пользу. 

Разрушение лопаток, как правило, яв-
ляется усталостным и начинает развиваться с 

поверхности как наиболее нагруженной и 
подверженной агрессивному воздействию 
внешней среды. Поэтому очень эффективной 
является поверхностная упрочняющая обра-
ботка, повышающая циклическую прочность 
металла. 

Базовой технологией изготовления и 
ремонта лопаток первой ступени турбины 
ГТК10-4 предусмотрено ультразвуковое уп-
рочнение свободными шариками (УЗУ) как 
наиболее производительное, способное об-
рабатывать поверхность сложной формы и 
обеспечивать формирование сжимающих 
остаточных напряжений на высоком уровне 
(500…600 МПа). 

Сжимающие остаточные напряжения 
благоприятным образом влияют на цикличе-
скую прочность неравнопрочных деталей, 
перераспределяя рабочую нагрузку в сторо-
ну сжатия. Однако формируются они благо-
даря пластическим деформациям, воздейст-
вие которых на циклическую прочность при 
высоких температурах неоднозначно: акти-
визируются диффузионные процессы, уско-
ряющие ползучесть металла, наблюдается 
коагуляция упрочняющих фаз, усиливающая 
рекристаллизационные процессы, релакси-
руют остаточные напряжения. Чем больше 
степень пластической деформации, тем бы-
стрее протекают эти процессы [2]. Следует 
отметить, что практически все методы по-
верхностного пластического деформирова-
ния (ППД), к которым относится и УЗУ, ха-
рактеризуются относительно высокой степе-
нью относительных пластических деформа-
ций, поэтому в условиях работы лопаток 
обеспечивают невысокие результаты (предел 
выносливости после эксплуатации σ-1 ≤ 240 
МПа). 
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Теоретически, согласно теореме Генки, 
для формирования остаточных напряжений 
на высоком уровне нет необходимости силь-
но деформировать металл: достаточно отно-
сительной деформации δост=0,6…1,0 %, что-
бы получить остаточные напряжения на 
уровне  σост=600…1200 МПа (для большин-
ства жаропрочных сплавов). Однако достиг-
нуть этого результата традиционными мето-
дами ППД пока не представляется возмож-
ным. 

Альтернативой ППД является метод 
термопластического упрочнения (ТПУ), 
предложенный проф. Б.А. Кравченко. Дан-
ный способ позволяет формировать остаточ-
ные напряжения на уровне σост = 500…600 
МПа при относительной деформации 
δост=0,3…0,5 %, что обуславливает высокие 
показатели релаксационной устойчивости 
сформированного напряжённо-деформиро-
ванного состояния в условиях эксплуатации 
лопаток. 

Сущность ТПУ заключается в следую-
щем [1]: деталь прогревается до температу-
ры, не превышающей фазовых и структур-
ных переходов (точка Ас3), затем подверга-
ется резкому душевому охлаждению. За счет 
разности температур поверхности и основы 
возникают термические напряжения, пре-
вышающие предел текучести, и поверхность 
пластически деформируется в расширенном 
объеме, тогда как внутренний  слой еще на-
ходится в разогретом состоянии и деформа-
циям не подвержен. Далее, постепенно осты-
вая, сокращается внутренний (основной) 
слой металла, сжимая при этом и поверх-
ность. За счет различного удельного объема 
наружных и внутренних слоев формируются 
сжимающие остаточные напряжения с глу-
биной залегания 0,25…0,50 мм.  

С целью определения положительного 
влияния ТПУ были произведены сравни-
тельные исследования циклической прочно-
сти лопаток первой ступени турбины ГТК10-
4, прошедшие восстановительный ремонт 
после эксплуатации по нескольким техноло-
гическим вариантам: 

1) исходные лопатки (не прошедшие 
восстановительный ремонт); 

2) лопатки, восстановленные по ремонт-
ной технологии ПТП «Самарагазэнергоре-
монт», включающей устранение забоин пу-

тём их заплавки, подварку пластин на торце 
пера, термообработку (выдержка 5 часов при 
температуре печи 840…850 � С, охлаждение с 
печью до температуры 500 � С, затем охлаж-
дение на воздухе), полировку и ультразвуко-
вое упрочнение свободными шариками (вре-
мя обработки τобр=4 мин, диаметр шариков 1 
мм, частота колебаний f=20 кГц, амплитуда 
колебаний ξ=0,012 мм, масса шариков m=0,3 
кг); 

3) лопатки, восстановленные по ремонт-
ной технологии, предложенной исследовате-
лями СамГТУ, отличающейся от предыду-
щей только тем, что использовалось не ульт-
развуковое, а термопластическое упрочнение 
(температура нагрева Тнагр=750°С, давление 
охлаждающей жидкости Рохл=0,5 МПа). 

Усталостные испытания лопаток про-
водились в лаборатории Самарского научно-
инженерного центра АПИДМ в соответствии 
с "Едиными техническими условиями на ус-
талостные испытания лопаток газотурбин-
ных установок" НД 631.301.0216-03-98 на 
электромагнитном вибростенде ЭМВС-1. 
База N=107 циклов, температура 20 °С. Ко-
личество исследуемых лопаток – по семь 
штук на каждый вариант. Модуль упругости 
материала лопаток Е=204000МПа. В резуль-
тате получено следующее (рис.1): 

- предел выносливости исходных лопа-
ток составил 140 МПа; 

- предел выносливости лопаток, восста-
новленных по технологии ПТП «Самарагаз-
энергоремонт» с использованием УЗУ, со-
ставил 220 МПа; 

- предел выносливости лопаток, восста-
новленных по технологии с использованием 
ТПУ, составил 280 МПа. 

Разрушение лопаток происходило по 
выходной кромке (в основном по забоинам) 
на расстоянии 47…94 мм от основания хво-
стовика и входной кромке (по забоинам) на 
расстоянии 75…80 мм. 

Таким образом, прирост предела вы-
носливости лопаток, восстановленных с ис-
пользованием УЗУ, по сравнению с невос-
становленными составил 57%, а восстанов-
ленных с использованием ТПУ – 100%.  
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Рис.1. Результаты испытаний лопаток первой сту-
пени (материал ЭИ893)  на многоцикловую уста-

лость: 1 – исходные (не восстановленные) лопатки; 2 
– лопатки, восстановленные при помощи УЗУ; 3 – 

лопатки, восстановленные при помощи ТПУ 
 

Если же сравнивать технологии вос-
становления между собой, то прирост преде-
ла выносливости лопаток, упрочнённых 
ТПУ, по сравнению с лопатками, упрочнён-
ными УЗУ, составил 43 %, что говорит о не-
сомненном преимуществе первого.   

Согласно результатам исследований 
руководством ПТП «Самарагазэнергоре-
монт» было принято решение о замене ульт-
развукового упрочнения лопаток термопла-
стическим и продолжении испытания лопа-
ток, упрочнённых ТПУ, в реальных условиях 
эксплуатации.  

На турбину высокого давления газопе-
рекачивающего агрегата установили полный 
комплект лопаток (90 шт.), восстановленных 
по технологии СамГТУ. Затем через опреде-
лённый период наработки турбина останав-
ливалась, лопатки диагностировались на на-
личие дефектов, при необходимости восста-
навливались и возвращались в двигатель. 
Часть лопаток (по 12 штук) направлялась в 
лабораторию на исследования. 

Результаты исследований усталостной 
прочности представлены на рис. 2 и 3.  

Исходя из этих данных, предел вынос-
ливости лопаток, упрочнённых ТПУ и про-
шедших эксплуатационный цикл 12186 ча-
сов наработки, не только не снизился, но да-
же возрос по сравнению с первоначальным 
(280 МПа и 320 МПа). Объяснить это явле-
ние можно следующим образом. 
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Рис.2. Результаты испытаний на многоцикловую ус-
талость лопаток первой ступени (материал ЭИ893): 

12349 ч.н.+ТПУ+12186 ч.н. 
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Рис.3. Результаты испытаний на многоцикловую ус-
талость лопаток первой ступени (материал ЭИ893): 

12349 ч.н.+ТПУ+12186 ч.н.+ТПУ+6622 ч.н. 
 

Напряженное поле, сформированное 
упрочняющей обработкой, создает барьер 
движению дислокаций к поверхности. Нака-
пливаясь в подповерхностном слое, дисло-
кации блокируют друг друга, препятствуя 
выходу на поверхность дислокационных на-
рушений, которые, как правило, являются 
очагами начальных трещин. Этот механизм 
поверхностной блокировки содействует по-
вышению циклической прочности даже по-
сле того, когда остаточные напряжения ре-
лаксируют. Судя по всему, в данном случае 
имел место именно этот эффект, называемый 
«эффектом тренировки». 

После дальнейшей эксплуатации в 6622 
часов часть лопаток снова подверглась ис-
пытаниям, в результате которых выяснилось, 
что предел выносливости лопаток снизился 
до 260 МПа (рис. 3). 

Согласно статистике результатов ин-
спекционных испытаний на усталостную 

1 

2 

3 
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прочность, начиная с 2001 г., предел вынос-
ливости новых лопаток ТВД агрегата ГТК-
10-4 со штатным упрочнением, используе-
мым заводом турбинных лопаток, находится 
в диапазоне 260…340 МПа. Минимально до-
пустимое значение согласно ТУ составляет 
σ-1=240 МПа. 

Возвращаясь к нашим результатам, 
можно сделать вывод о том, что при сум-
марной наработке лопаток, упрочнённых 
ТПУ, в 31157 часов усталостная прочность 
не только не снизилась до предельно допус-
тимого значения, но и находится на уровне 
новых лопаток со штатным упрочнением. 

Таким образом, термопластическое уп-
рочнение доказало своё преимущество в ре-
альных условиях эксплуатации и может быть 

рекомендовано как при восстановлении, так 
и при производстве новых лопаток. 
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ИЗМЕНЕНИЕ ОБЪЁМА СГОРАНИЯ И КОНЦЕНТРАЦИЯ  ОКСИДОВ АЗОТА  
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Для сходимости расчётной модели образования и разложения оксидов азота в отработавших газах с экс-

периментальными данными следует принимать во внимание изменение объёма сгорания, поскольку это изме-
нение является параметром, который определяет время протекания процесса сгорания. 

 
Поршневой двигатель, внутрицилиндровый объём, сгорание, оксиды азота. 
  

Введение 
Для уменьшения воздействия на чело-

века и окружающую среду вредных веществ, 
выбрасываемых в атмосферу с отработавшими 
газами (ОГ) ДВС, необходимо постоянное со-
вершенствование его конструкции. Современ-
ные исследования в этой области направлены на 
поиски способов эффективной работы ДВС на 
обеднённых и бедных топливно-воздушных 
смесях (ТВС), благодаря чему достигается 
снижение токсичности ОГ и повышается топ-
ливная экономичность двигателя. Однако при 
этом встречается ряд трудностей, в числе кото-
рых невозможность количественного прогнози-
рования выбросов вредных веществ, в частно-
сти оксидов азота (NOx) на определенном 
режиме работы ДВС. 

Общепринятой теорией образования 
NOx считается «термическая» теория, пред-
ложенная Я.Б. Зельдовичем [1].  Известно, 
что причинами образования NOx в поршне-
вых ДВС являются высокая температура 
процесса сгорания, наличие свободного ки-
слорода и время продолжительности проте-
кания процесса сгорания. При сгорании уг-
леводородно-воздушных смесей NOx, в 
основном образуются по «термическому» 
механизму, однако имеет место наличие так 
называемых «быстрых» NOx, образующихся 
во фронте пламени за меньший промежуток 
времени, чем «термические» [2]. 

Одним из направлений уменьшения 
токсичных веществ в ОГ бензиновых ДВС 
является применение альтернативных топлив 
[3]. Анализ исследований [3,4] показал, что 
эффективным методом воздействия на вы-
бросы NOx является организация рабочего 
процесса на бедных ТВС. Это возможно дос-
тичь или расслоением ТВС, или путём изме-

нения физико-химических свойств ТВС за 
счёт использования водородного топлива в 
качестве добавки к основному. К настояще-
му времени известны отдельные исследова-
ния в этом направлении. 

Расчётные модели определения выбро-
са вредных веществ для ДВС, работающих 
на альтернативных топливах, неадекватно 
описывают концентрацию NOx в ОГ. По экс-
периментальным данным [5], при использо-
вании в качестве топлива синтез-газа выброс 
NOx в ОГ возрос примерно в три раза по 
сравнению с использованием бензовоздуш-
ной смеси, а его расчёт по многозонной мо-
дели ISIS показал превышение над измерен-
ным в шесть раз (рис. 1). Причем пик 
сместился в область бедной смеси α = 1,4. 
Методика расчета образования NOx В.А. 
Звонова [6] вообще не включает в себя рас-
чёты для водорода. 

 
Рис. 1. Расчётная и экспериментальная оценки выде-
лений NOx в ОГ при работе ДВС на различных видах 
топлива. Линии – расчетные данные, столбцы - экс-

перимент 
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Экспериментальные исследования при 
работе ДВС на водородовоздушных смесях и 
с добавками водорода в бензовоздушную 
смесь [7,8,9] показали, что добавка газооб-
разного водорода значительно расширяет 
пределы устойчивого горения, увеличивает 
скорость распространения пламени в основ-
ной и заключительной фазах сгорания, 
уменьшает задержку воспламенения. Однако 
в исследованиях нет как единого понимания, 
так и раскрытия механизма влияния физико-
химических свойств ТВС на процесс сгора-
ния и выделения NOx двигателем. Так, по 
данным [7] наибольший выброс NOx наблю-
дается при α ≈ 1,2, а другие работы [10] ука-
зывают на состав смеси α ≈ 1,5. Между тем в 
работах говорится о принципиальной воз-
можности влияния объёма завершения сго-
рания на выделения NOx. 

Основным процессом в ДВС, влияю-
щим на энергетические и экологические по-
казатели, является процесс сгорания. В со-
временных поршневых бензиновых ДВС 
сгорание протекает в течение нескольких 
миллисекунд при существенно меняющихся 
скоростях и турбулентности рабочего тела, 
варьировании температуры и давления. В 
течение процесса сгорания из-за перемеще-
ния поршня объём внутрицилиндрового про-
странства существенно меняется. Поэтому 
сгорание фактически протекает в суммарном 
объёме, включающем в себя постоянный (за-
данный конструктивно) объём камеры сго-
рания (КС)  и переменный объём цилиндра, 
зависящий от текущего положения поршня. 
Т.к. величина объёма внутрицилиндрового 
пространства при сгорании термодинамиче-
ски связана с температурой и давлением ра-
бочего тела, то своевременной является за-
дача оценки влияния объёма завершения 
процесса сгорания, объёма расширения и их 
изменений на выделения NOx при воздейст-
вии на физико-химические свойства ТВС до-
бавкой водорода, что актуально в свете не-
обходимости снижения токсичности 
воздействием на рабочий процесс.  

Целью исследования является опреде-
ление влияния объёма, при котором завер-
шается процесс сгорания, на концентрацию 
NOx в ОГ поршневых бензиновых двигате-
лей при добавке водорода в ТВС.   

 

Методика проведения исследований 
При выполнении работы применялся 

экспериментальный метод, включающий ре-
гистрацию времени перемещения фронта 
пламени ионизационным методом и токсич-
ность ОГ. 

Углубленное изучение процесса сгора-
ния удобнее проводить на специальных ус-
тановках, где рабочий процесс воспроизво-
дится в виде одиночных циклов.  

Для изучения взаимосвязи объёма за-
вершения процесса сгорания и объёма по-
следующего расширения с токсичностью ОГ 
по NOx использовалась модельная исследо-
вательская установка для измерения октано-
вых чисел топлив (рис. 2). 

УИТ–85 - одноцилиндровая четырех-
тактная карбюраторная установка с изме-
няемой степенью сжатия, диаметр цилиндра 
D = 85 мм, отношение S/D = 1,35 с приводом 
от электромотора. Обороты поддерживаются 
постоянными: 600 и 900 мин-1. Особенности 
конструкции позволяют снизить неоднород-
ность состава ТВС от цикла к циклу. Посто-
янная частота вращения коленчатого вала 
способствует уменьшению межцикловой не-
стабильности работы установки, позволяет 
достаточно точно контролировать режимные 
параметры работы ДВС (частота вращения 
коленчатого вала, состав ТВС, угол опере-
жения зажигания УОЗ) и варьировать ими 
независимо друг от друга, что позволяет оп-
ределить влияние на процесс сгорания и ток-
сичность ОГ отдельных параметров. В КС 
модельной установки имеется штатное место 

 
Рис. 2. Расположение ИД в КС УИТ-85:  

1 – цилиндр; 2 – поршень;  
3 – свеча зажигания; 4 – ИД 
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под магнитострикционный датчик для изме-
рения детонации, что даёт возможность за-
мены этого датчика ионизационным датчи-
ком (ИД) без изменений в конструкции 
установки. На рис. 2 показано место уста-
новки ИД. ИД находится на максимальном 
удалении от свечи зажигания. Такая конст-
руктивная схема головки блока цилиндра 
позволяет получить более полную картину 
протекания процесса сгорания и факторов, 
влияющих на исследуемый процесс. 

Для регистрации времени перемещения 
фронта пламени был спроектирован и изго-
товлен пятиэлектродный ИД (рис. 3).  

Фронт пламени, омывая электроды и 
корпус ИД, замыкает электрическую цепь, в 
которой возникает импульс напряжения 
ионного тока, обусловленный электропро-
водностью пламени. Продолжительность 
сигнала определяется временем замыкания 
цепи, т.е. временем от первого касания цен-
трального электрода и корпуса датчика 

фронтом пламени до погасания при сопри-
косновении с внутренней полостью ИД.  

Схема экспериментального комплекса 
и электрической схемы подключения пока-
зана на рис.4. Электрическая схема подклю-
чения ИД и измерения напряжения ионного 
тока включала в себя: ИД, элементы пита-
ния, аналого-цифровой преобразователь 
(АЦП), ПЭВМ на базе процессора Intel Pen-
tium II, экранированные соединительные ка-
бели. Разность потенциалов (напряжение) 
создаётся источником питания. Ионный ток 
при замыкании пламенем электрода и корпу-
са ИД течёт по замкнутому контуру «УИТ-
85 – ИД -  Блок питания – АЦП -  Общий 
провод - УИТ-85 -  земля». Замеряется на-
пряжение между электродами ИД последо-
вательно включенным в цепь источником 
питания и заземленным общим проводом ус-
тановки УИТ-85. На параллельный канал 
аналогового ввода АЦП подаётся сигнал с 
катушки зажигания 8 и электромагнитного 
датчика 9, установленного на проводе высо-
кого напряжения свечи зажигания. В момент 
искрового разряда на ИД 7 возникает им-
пульс напряжения ионного тока, который 
фиксируется АЦП и используется для син-
хронизации осциллограмм. Т.е. начало сго-
рания соответствует моменту подачи искры 
на свечу зажигания, который фиксируется 
ИД 7 и записывается в память АЦП. 

 

 
Рис. 4. Схема экспериментального комплекса и электрической схемы подключения: 1 - баллон; 2 – газовый ре-
дуктор первой ступени; 3 – газовый редуктор второй ступени; 4 - манометр;5 – газовый счетчик барабанный 

ГСБ - 400; 6 – установка УИТ - 85; 7 – ИД; 8-катушка зажигания; 9 – электромагнитный датчик 

 
Рис. 3. Ионизационный датчик 
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Запись показаний с ИД осуществля-
лась через  АЦП Е-440 фирмы «L-Card» 
(Россия). Для определения выделений NOx в 
ОГ применялся микропроцессорный газо-
анализатор «АВТОТЕСТ-02 CO-CO2-CH-O2-
NOx-λ-T»  фирмы «МЕТА» (Россия).  

Методика проведения экспериментов 
заключалась в одновременной записи ос-
циллограмм напряжения ионного тока и из-
мерении выделений NOx в ОГ после вывода 
установки на соответствующий режим рабо-
ты.  

Испытания проводились при степени 
сжатия ε = 7, частоте вращения коленчатого 
вала  n = 600,  900 мин-1,  составах  ТВС  от 
α = 1,0 до предела бедного срыва. УОЗ был 
подобран и поддерживался постоянным для 
n = 600 min-1 θз = 13°пкв, для n =  900 min-1 

θз = 13°, 19° и 22°пкв.  
Изменение физико-химических 

свойств ТВС осуществлялось добавками во-
дорода в ТВС в малых количествах, от 1% 
до 6% массы от общего расхода бензина. 
Необходимо отметить, что увеличение доли 
добавляемого водорода более 6-7 % массы 
от общего расхода бензина снижает его эф-
фективное влияние на процесс сгорания. 
При этом происходит элементарное замеще-
ние одного вида топлива другим.  

Для подтверждения достоверности по-
лученных результатов проведена оценка по-
грешностей измерений в соответствии с 
ГОСТ 8.207-76. Определены следующие 
значения относительных погрешностей: для 
выделений NOx, δNOx = ± 5 %, для времени 
начала сигнала t, δt = ± 3.71 %, для времени 
продолжительности сигнала τ, δτ = ± 3.11 %, 
для расхода водорода Н2, δН2 = ± 3.2 %, ко-
эффициента избытка воздуха α, δα = ± 2.3 %. 

 
Результаты исследований 

Характерный вид сигнала (импульса) 
напряжения ионного тока представлен на 
рис. 5. Осциллограммы импульсов, записан-
ных в 40 отдельных циклах на одном режи-
ме, усреднялись и оценивались по их сум-
марной продолжительности Σt (мс). Этот 
параметр включает в себя время от момента 
зажигания до начала появления сигнала на 
электродах ИД t (мс) и время продолжи-
тельности существования сигнала τ (мс).  

По результатам измерений отрезка времени 
Σt от искрового разряда до окончания им-
пульса напряжения ионного тока и с помо-
щью построения кривой изменения объёма 
цилиндра определён объём завершения сго-
рания.  

На рис. 6 представлено изменение 
суммарной продолжительности процесса 
сгорания Σt в зависимости от состава ТВС, 
частоты вращения коленчатого вала и доли 
добавляемого водорода. Промежуток време-
ни Σt включает развитие начального очага 
пламени и распространение фронта турбу-
лентного пламени по объёму КС. Частота 
вращения коленчатого вала оказывает зна-
чительное влияние на суммарную продол-
жительность процесса сгорания Σt. При уве-
личении частоты вращения коленчатого 
вала, Σt уменьшается.  Добавка газообразно-
го водорода  в  количестве 5 %   по  массе 
(H2 = 0.05) дополнительно сокращает время 
Σt в среднем на 23 %, при α > 1,3 данное со-
кращение достигает 35 % по сравнению с 
аналогичными показателями при работе ус-
тановки без добавки водорода в ТВС.  

 

 
Рис. 5. Параметры оценки осреднённого сигнала 

 
Рис. 6. Зависимость суммарной продолжительно-
сти сгорания  t от состава ТВС и доли добавляемо-

го водорода 
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На рис. 6 и в дальнейшем приняты сле-
дующие сокращения: ХХХ-ХХ-Х – 1-я 
группа цифр обозначает частоту вращения 
коленчатого вала модельной установки, 2-я 
группа обозначает УОЗ, 3-я группа обозна-
чает процентное содержание  добавляемого 
газообразного водорода в ТВС.  

Одновременно оценено влияние варьи-
руемых факторов на выделения NOx в ОГ 
как при работе установки с добавкой водо-
рода, так и без добавки (рис. 7). Выявлены 
определяющее влияние состава ТВС и доба-
вок водорода. С увеличением доли добав-
ляемого в бензовоздушную смесь водорода 

получено смещение максимальных выделе-
ний NOx в область более бедной смеси. 
NOx

max бензовоздушной смеси соответствует 
α = 1,097 (n = 600, 900 мин-1, УОЗ = 13опкв), 
NOx

max для n = 900 мин-1 и  УОЗ = 22 опкв - 
α = 1,12. При добавке Н2 = 0,05 массовой 
доли водорода NOx 

maxсоответствует  α = 1,2 
для всех исследуемых режимов. При увели-
чении доли водорода в бензовоздушной 
смеси, в области бедных ТВС происходит 
возрастание  выделений  NOx в ОГ пример-
но на 20 %. Увеличение выделений NOx при 
добавке водорода при одинаковых составах 
ТВС объясняется возрастанием средней 
скорости распространения фронта пламени, 
что приводит к увеличению температуры 
сгорания и, как будет показано далее, к 
уменьшению объёма, при котором заверша-
ется процесс сгорания.  

 
Обсуждение результатов 

Для исследования зависимости темпе-
ратуры процесса сгорания от состава ТВС 
как с добавкой, так и без добавки газообраз-
ного водорода с целью последующего опре-

деления влияния температуры на выделения 
NOх использовалась расчётная методика 
И.И. Вибе [11]. Расчёт действительного ра-
бочего цикла осуществлялся по углу поворо-
та коленчатого вала с учётом УОЗ и показа-
теля характера сгорания. Данный метод 
позволяет определить с наибольшей точно-
стью изменение температуры рабочего тела 
в процессе сгорания. 

Оценено влияние температур на выде-
ления NOx в ОГ при различных составах 
ТВС и добавках водорода (рис. 8). Видно, 
что увеличение средней температуры про-
цесса сгорания на 6 % приводит к росту вы-
бросов NOх на 23 % (α = 1,1). На составах 
ТВС α = 1,25 при сохранении частоты вра-
щения коленчатого вала и регулировочных 
параметров средние расчётные температуры 

процесса сгорания различаются на 20 %, а 
выделения NOх на 28 % в сторону увеличе-
ния.  

Определено влияние на изменения 
объёма завершения сгорания физико-
химических свойств ТВС при различных со-
ставах ТВС и введении добавки водорода. 
Показано уменьшение объёма завершения 
сгорания при работе установки с добавками 
водорода в ТВС в изученном диапазоне (рис. 
9). 

Экспериментально полученные данные 
выделения NOx в ОГ и значения объёма за-
вершения сгорания позволили определить их 
взаимосвязь (рис. 10). В известных работах 
показано, что с увеличением доли добавляе-
мого водорода в бензовоздушную смесь, 
расширяются пределы стабильного воспла-
менения и сгорания. 
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 Добавка водорода в ТВС расширяя пределы 
стабильного воспламенения и сгорания, по-
зволяет осуществлять работу ДВС на обед-

нённых и бедных ТВС без потери интенсив-
ности сгорания, но уже с меньшими 
температурами процесса протекания хими-
ческих реакций и последующего расшире-
ния продуктов сгорания. Другими словами, 
при достаточно высоких скоростях протека-
ния химических реакций сгорание осущест-
вляется в меньшем объёме и с меньшими 
температурами, но уже в области обеднён-
ных ТВС, а снижение средней температуры 
процесса сгорания приводит к уменьшению 
выделений NOx в ОГ. 

В одной из последних работ [12] пока-
зано, что для сходимости расчётных моделей 
с экспериментальными данными следует 
учитывать изменение объёма завершения 
сгорания, т.к. это изменение является пара-
метром, определяющим располагаемое вре-
мя процесса сгорания. Показано, что с уве-
личением доли водорода в смеси процесс 
сгорания заканчивается в меньшем объёме, 
по сравнению с работой установки на бензо-
воздушной смеси. Выделения NOx в ОГ 
снижаются за счёт уменьшения объёма рас-
ширения. Сокращается время пребывания 
азота и количества кислорода в зоне высо-
ких температур. Увеличение объёма завер-
шения сгорания приводит к снижению вы-
делений NOx в ОГ.    

На рис. 11 представлен график, отра-
жающий изменение объёма процесса расши-
рения и выделений NOx в ОГ.  Уменьшение 
объёма расширения продуктов сгорания 
приводит к снижению рассматриваемого 
токсичного компонента ОГ из-за ограничен-
ности времени на его образование и разло-
жение. Следует отметить то, что меньшие 
значения выделений соответствуют работе 
установки на обеднённых и бедных составах 
ТВС. Стабильное воспламенение и сгорание 

бедных ТВС обеспечивается вводом в смесь 
газообразного водорода. С обогащением 
ТВС и введением в смесь водорода времени, 
отводимого на процесс расширения, в ходе 
которого происходит образование и разло-
жение NOx, становится больше.  

Рис. 9. Изменение объёма КС, соответствующее 
завершению процесса сгорания в зависимости от 
состава ТВС и доли добавляемого водорода 

Рис. 10. Зависимость выделений NOx в ОГ от объё-
ма завершения сгорания во всем изученном диапа-
зоне составов ТВС, скоростных и регулировочных 
параметров при различных добавках газообразного 

водорода 

 
Рис. 11. Экспериментальная оценка зависимости 
выделений NOx в ОГ и объёмов расширения продук-
тов сгорания во всем изученном диапазоне соста-
вов ТВС, скоростных и регулировочных параметров 
при различных добавках газообразного водорода 
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Заключение 
Выделения NOx в ОГ определяются 

максимальной температурой рабочего цик-
ла, наличием свободного кислорода и вре-
менем нахождения азота и кислорода в зоне 
высоких температур. При создании расчёт-
ных моделей образования NOx и прогнози-
ровании их выделения кроме указанных 
факторов также должно учитываться влия-
ние объёма завершения процесса сгорания и 
объёма последующего расширения рабочего 
тела, т.к. эти объёмы влияют на выделения 
NOx поршневыми двигателями. 

 
Работа выполнена при поддержке федеральной 
целевой программы «Научные и научно-
педагогические кадры инновационной России» 
на 2009-2013 г.г. (ГК № П 1557). 
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HANGES IN VOLUME COMBUSTION AND CONCENTRATION OF NITROGEN 
OXIDES IN THE EXHAUST GASES GASOLINE ENGINE 
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For the convergence of the computational model the formation and decomposition of nitrogen oxides in exhaust 
gases from the experimental data should take into account changes the volume of combustion. Since this change is the 
parameter that determines the flow of the combustion process. 

The piston engine, the volume, combustion, nitrogen oxides. 
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10 страниц формата А4. Имя файла определяется по фамилии первого автора: фамилия.doc. Поля – по 2,5 см с 
каждой стороны, текст – кегль 12, одинарный междустрочный интервал. Выравнивание: по ширине страницы. 
Шрифты – Times New Roman, Symbol. Отступ первой строки абзаца – 1 см. Страницы должны быть 
пронумерованы. 

Замена буквы «ё» на букву «е» недопустима. Написание в тексте буквы «ё» является обязательным. 
 

3. Допускается наличие рисунков, формул и таблиц по тексту. 
Рисунки могут быть созданы средствами Microsoft Word/Excel или представлены в форматах JPEG, GIF, 

TIFF, PNG. Подпись к рисунку начинается со слова «Рис.» и номера по порядку, подпись располагается снизу, 
выравнивание – по центру. Для ссылки по тексту статьи на рисунок 1 следует использовать сокращение: рис. 1. 

Для математических выражений и формул следует использовать Microsoft Equation 3.0 и буквы 
латинского (Times New Roman, курсив, размер 12) и греческого (Symbol, курсив, размер 12) алфавитов. 
Формулы, на которые в статье делаются ссылки, следует печатать с новой строки, при этом формулы 
нумеруются в порядке следования по тексту статьи. Номер формулы и ссылка на неё в тексте обозначается 
числом в круглых скобках: (1), (2), (3). Длина формулы на строке строго ограничена – до 80 мм (допускается 
перенос на следующие строки). 

Заголовок таблицы начинается со слова «Таблица» и её номера по порядку, заголовок размещается 
сверху, выравнивание – по левому краю. Для ссылки по тексту статьи на таблицу 1 следует использовать 
сокращение: табл. 1. 
 

4. Библиографический список оформляется отдельным разделом в конце статьи, при этом литературные 
источники располагаются в порядке их использования по тексту статьи в виде нумерованного списка, и 
оформляется в соответствии с действующим ГОСТ 7.1-2003. 

 
5. К тексту статьи прилагается направление организации (если авторы не являются сотрудниками 

СГАУ), рецензия специалиста по научному направлению статьи (не являющегося сотрудником подразделения, 
где работают авторы), акт экспертизы, информация об авторах для опубликования в журнале. На отдельной 
странице указываются сведения об авторах для служебного пользования: фамилия, имя, отчество, учёная 
степень, учёное звание, должность, место работы, служебный и домашний адреса, телефон, электронная почта. 
Статья должна быть подписана всеми авторами. 

 
6. Статьи, не отвечающие перечисленным требованиям, к рассмотрению не принимаются. Рукописи и 

сопроводительные документы не возвращаются. Датой поступления рукописи считается день получения 
редакцией окончательного текста. 

 
7. Плата с аспирантов за публикацию рукописей не взимается. 
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