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Аннотация. Рассматриваются методы учета потерь в элементах проточной части (ПЧ) 
силовых установок (СУ) самолетов, газоперекачивающих агрегатов (ГПА), газотурбин-
ных двигателей (ГТД) и приводов (ГПА) в их составе. Предложен новый метод аппрок-
симации газодинамических характеристик, расчета коэффициентов полезного дей-
ствия (КПД) узлов, в т.ч. компрессоров и турбин оптимизации их геометрии и режи-
мов. Для верификации метода использованы результаты заводских испытаний, 2D и 
3D CAD/CAE-моделирования течения и газодинамических характеристик элементов 
ПЧ, включая продувки решеток профилей. Показано, что данный метод может эффек-
тивно использоваться для оптимизации геометрии ПЧ и выбора режимов работы 
входных и выходных устройств, лопаточных венцов в составе компрессоров и турбин, 
переходных каналов между каскадами. Предложено использовать метод при контро-
ле изменения характеристик узлов ГТД в эксплуатации. Это позволяет существенно 
ускорить проектирование и доводку, повысить достоверность параметрической диа-
гностики ГТД и ГТУ.  

Ключевые слова: газотурбинный двигатель; привод; элемент проточной части; ком-
прессор; турбина; газодинамические характеристики; потери; коэффициент полезного 
действия; параметры; режимы; техническое состояние; диагностика. 

ВВЕДЕНИЕ 

В настоящее время при выборе геомет-
рии [1−5] и режимов работы элементов ПЧ 
СУ самолетов и ГПА, ГТД и ГТП в их соста-
ве, а также их узлов-компрессоров, турбин, 
переходных каналов между каскадами [6−11] 
производится условная оптимизация. При 
этом допустимые уровни КПД и потерь, за-
пасов ГДУ (газодинамической устойчивости) 
и прочности (Кз) в компрессоре и турбине, 
требуемых пропускной способности (Gвпр и 
Ат), степени повышения давления *

Кπ
(в компрессорах) и мощности Nт (в турбинах) 
рассматриваются как ограничения, а габари-
ты (диаметры и длина) и массу − рассмат-
ривают как функции цели (при их миними-
зации). В ряде случаев − при проектировании 
лопаточных венцов (ЛВ) в составе турбин и 

компрессоров (при выборе степени реактив-
ности ρ, углов атаки i, распределения работы 
по ступеням), геометрии переходных кана-
лов между каскадами компрессоров и турбин 
наоборот, минимизируются потери, макси-
мизируется коэффициент восстановления 
полного давления и КПД. 

При этом потери Lr в МЛК (межлопа-
точных каналах) компрессоров  учитывают 
с использованием коэффициента гидравли-
ческих потерь ς. 
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Потери в компрессоре (рис. 1) исполь-
зуют при расчете КПД. Так КПД РК: 
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Аналогично КПД НА рассчитывается 
по формулам:  
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Соответственно КПД ступени определяется 

как: 
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 Рис. 1. Диаграмма Хауэлла по продувке решеток профилей РК с отмеченными точками нулевых углов 
атаки, оптимального и номинального режимов, линиями коэффициента потерь и КПД 
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В МЛК турбины используют коэффициен-
ты скорости (в СА − сопловом аппарате 
ψ=с1/с1S, в РК − рабочем колесе φРК=w2/w2S), 
энергии ξ (в СА ξ СА=с 2

1 /с 2
1S , в РК − рабочем 

колесе ξРК=w 2
2 /w 2

2S ). Кроме этого, для всех 
элементов ПЧ используют коэффициент 
восстановления полного давления σ=p *

1i+ /p *
i . 

Здесь p − давление, с − скорость в абсолют-
ном движении, w − скорость в относитель-
ном  движении, * − заторможенное значение 
параметра, индексы: в компрессоре 1 − вход 
в РК, 2 − выход из РК и вход в НА, 3 − вы-
ход из НА; в турбине 1 − выход из СА, 2 − 
выход из РК. Индекс i − вход в МЛК, ин-
декс i +1 − выход из МЛК. С использовани-
ем этих коэффициентов при оптимизации 
производится расчет КПД (η) узлов и эле-
ментов ПЧ. Однако начальные приближе-
ния при такой оптимизации до сих пор вы-
бираются на основе недостаточно четких 
рекомендаций, с достаточно широким диа-
пазоном параметров. Кроме того, для пол-
ноценной оптимизации требуются не значе-
ния этих коэффициентов «в точке» только 
для конкретного режима или комбинации 
параметров, а в виде газодинамической ха-
рактеристики (ГДХ) элемента ПЧ. 

ПРЕДЛАГАЕМЫЙ МЕТОД УЧЕТА  
ПОТЕРЬ В ЭЛЕМЕНТАХ ПРОТОЧНОЙ 

ЧАСТИ ГТД 

В данной работе для анализа потерь в 
элементах ПЧ и расчета КПД узлов предла-
гается использовать предложенный авто-
рами метод отслеживания струй (МОС) 
[12]. Он основан на одновременном рас-
смотрении траекторий в относительном и 
абсолютном движении при движении ча-
стиц вдоль поверхностей тока в ПЧ СУ, 
ГТД и ГТП, узлов в их составе. Все эле-
менты ПЧ в составе СУ самолета и ГПА, 
ГТД и ГТП, а также узлов в их составе ра-
ботают в режиме как диффузоров (с тор-
можением потока), так и конфузоров 
(с ускорением потока).  При этом входное 
устройство (ВУ) самолета при работе ГТД 
на неподвижном самолете и в начале раз-
гона при взлете, в конце торможения при 
посадке и при рулении на аэродроме рабо-
тает в режиме конфузора. Во время полета 
самолета ВУ выполняет функцию диффу-

зора. Все остальные элементы ПЧ СУ са-
молетов и ГПА (входное и выходное 
устройства), ГТД и ГТП в их составе, 
а также их узлов − компрессоров, турбин, 
переходные каналы между каскадами на 
всех режимах выполняют функции либо 
диффузоров, либо конфузоров. Для диффу-
зорного элемента ПЧ, в котором входное 
сечение обозначается индексом «i», коэф-
фициент гидравлических потерь ς записы-
вается (в абсолютном движении) 
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Для конфузорного элемента ПЧ, в кото-
ром входное сечение обозначается индексом 
«i» коэффициент гидравлических потерь ς 
записывается (в абсолютном движении) 
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Например, в абсолютном движении 
в ВНА компрессора или СА турбины  
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Соответственно в относительном дви-
жении в РК компрессора в относительном 
движении  
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Для таких элементов ПЧ переход к ко-
эффициенту восстановления полного давле-
ния σ производится по формулам: в абсо-
лютном движении для диффузора 
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для конфузора 
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Например, в абсолютном движении для 
ВНА компрессора и СА турбины 

( )

2
са(вна) са(вна) 1 1

са(вна) 1

σ 1 ς ε(λ )λ
1

1 ς 1 π λ ,

k
k

= − ≈
+

≈ − −  
для НА компрессоров 

( )

2
на на 2 2

на 2

σ 1 ς ε(λ )λ
1

1 ς 1 π λ .

k
k

= − ≈
+

≈ − −  

В относительном движении для РК ком-
прессора 
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Для построения ГДХ таких элементов 
ПЧ предлагается использовать аппроксима-
цию вида: в абсолютном движении для 
диффузора 
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Например, в режиме конфузора работает 
входное устройство (ВУ) ГПА и ГТУ в 
энергетике, а также входное устройство са-
молета перед взлетом. При расчете потерь в 
ПЧ ГТД эти зависимости также удобно ис-
пользовать. Например, в абсолютном дви-
жении для ВНА компрессора и СА турбины  

[ ] ( )2
са(вна) λ 1 λ 1 λ 1σ 1 ε(K λ ) K λ π K λ ,

1
k

k
= − ≈

+
 

для НА компрессора 
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В относительном движении для РК ком-
прессора 
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Здесь Кλ·λ − «кажущаяся» приведенная 
скорость в элементе ПЧ. Очевидно, что чем 
меньше значение Кλ (0< Кλ<1), тем лучше 
ГДХ элемента ПЧ (меньше потери). Значе-
ние коэффициента Кλ определяется по зна-
чению ς и приведенной скорости λ (на входе 
в диффузор или на выходе из диффузора, 
соответственно, в абсолютном движении 
для элементов статора и в относительном 
движении для элементов ротора). Для этого 
«в точке» решается уравнение 
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Если по аналогии с обратными тригоно-
метрическими функциями (типа Arcsin...) 
ввести понятие обратной газодинамической 
функции arcπ(...), то 

( ) 2
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1 arcπ 1 ςε λ λ
λ 1i i
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kK
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Очевидно, что для МЛК РК и НА пока-
затели Кλ зависят от степени диффузорно-
сти D (например, от фактора диффузорно-
сти FD по Либляйну) и от угла атаки i. 
Обобщенные  зависимости Кλ(D,i) получа-
ются путем обработки результатов проду-
вок решеток профилей [1−3]. 

АНАЛИЗ ПОТЕРЬ В ЭЛЕМЕНТАХ  
ПРОТОЧНОЙ ЧАСТИ ГТД 

 С ИСПОЛЬЗОВАНИЕМ  
МЕТОДА ОТСЛЕЖИВАНИЯ СТРУЙ 

Предложенный авторами метод отсле-
живания струй (МОС) предполагает одно-
временное рассмотрение движения частиц в 
ПЧ компрессоров и турбин вдоль траекто-
рий в относительном и абсолютном движе-
нии. При этом изменение вдоль ПЧ затор-
моженной температуры в относительном 
движении *

wТ  рассматривается не только в 
рабочих колесах, но и для лопаточных вен-
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цов статора, оно определяется коэффициен-
том теоретического напора в виртуальном 
вращении, которое, в свою очередь, опреде-
ляется геометрией лопаточных венцов (ЛВ) 
НА и ВНА в компрессоре, СА в турбине. 
Полагается, что в виртуальном относитель-
ном движении статор вращается с той же 
частотой, что и ротор, но в обратном 
направлении, в каждом сечении виртуаль-
ная окружная скорость статора uw=−u. Рас-
сматриваются траектории движения вдоль 
поверхностей тока вдоль втулки ротора  
(сечения «вт»), вдоль внутренней поверхно-
сти корпуса (сечения «к») и вдоль промежу-
точных поверхностей тока, например, эф-
фективной поверхности «эф», для которой 
на входе в 1 ступень 

2

эф к
1 .

2
dD D +

=  

Вдоль каждой поверхности тока для 
компрессора σ=Пσi. Здесь σi − показатели 
для отдельных ступеней. Для каждой 
i-ступени  

вна оз1 оз1 рк оз2 оз2 наσ σ σ σ σ σ σ σi w w w i
 =   .

Здесь внаσ , оз1σ , оз2σ , наσ  − показатели в 
абсолютном движении для элементов ПЧ 
статора (МЛК ВНА, осевых зазоров между 
ВНА и РК, РК и НА, НА), оз1σ w , оз2σ w , 
σРКw − показатели в относительном движе-
нии для элементов ПЧ ротора (МЛК РК, 
осевых зазоров между ВНА и РК, РК и 
НА). При этом оз1σ  и оз2σ  определяются в 
абсолютном движении по λ1 и λ2. оз1σ w  и 

оз2σ w  определяются в относительном дви-
жении по λw1 и λw2. Аналогично в турбине 
для каждой ступени 

cа оз оз ркσ σ σ σ σi w w i
 =   .

Здесь cаσ , озσ  − показатели в абсолютном 
движении для элементов ПЧ статора 
(МЛК СА, осевого зазоров между СА и РК),

озσ w , ркσ w  − показатели в относительном 
движении для элементов ПЧ ротора (МЛК 
РК, осевого зазора между СА и РК). При 

этом озσ  определяется в абсолютном движе-
нии по λ1. озσ w  определяется в относитель-
ном движении по λw1. 

Традиционно при определении КПД в 
компрессоре и турбине рассматривается 
идеализированное (виртуальное) значение 
изоэнтропической температуры за РК. За РК 
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В отличие от этого, авторами предложе-
но по фактическому изменению затормо-
женной температуры T* в ЛВ, ступени и 
многоступенчатого компрессора или турби-
ны определять идеализированное изменение 
заторможенного давления Р*

ид. При этом в 
РК компрессора  
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В ступени компрессора 
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Тогда фактическое значение степени по-
вышения полного давления в РК определя-
ется как  

* *
рк РКидπ π σ .

wрк=  

Если перед РК находится ВНА, то сле-
дует определять степень повышения давле-
ния в системе ВНА-РК, для чего умножать 

*
РКидπ на произведение вна оз1 оз1 ркσ σ σ σw w . 

В общем случае степень повышения давле-
ния в ступени компрессора  * *
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Аналогично в турбине: в СА 
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В ступени турбины 
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С учетом потерь полного давления фак-
тические отношения давления: 
в СА 
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С учетом этого КПД вдоль выбранной 
поверхности тока:  для компрессора 
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С учетом этого КПД вдоль выбранной 
поверхности тока:  для турбины 

Г

Г

1 *
0*

T Tη 1/ 1 1 σ 1 ,
k

pk

u

c T
L

−   
= + − −         

 

для ступени 

Г

Г

1 *
0*

ст стη 1/ 1 1 σ 1 ,
k

pk

u

c T
L

−   
= + − −         

 

для РК 

Г

Г

1 *
0*

рк РКwη 1/ 1 1 σ 1 ,
k

pk

u

c T
L

−   
= + − −         

 

для СА 

Г

Г

1 *
0*

са саη 1/ 1 1 σ 1 .
k

p wk

uw

c T
L

−   
= + − −         

 

Как для компрессора, так и для турбины 
внутренний изоэнтропический КПД опре-
деляется с учетом концевых потерь (потерь 
в радиальном зазоре и потерь на трение 
дисков, трения потока рабочего тела о по-
верхности корпуса и втулки ротора): в 
компрессоре η *

К = η *
Кu · концη = η *

Кu · радη · η f , в 
турбине η *

Т = η *
Тu · концη = ·η *

Тu · радη · η f . Мето-
ды учета радиальных потерь  рассмотрены 
в ряде работ. 

Приведенные зависимости позволяют 
строить линии КПД на характеристиках 
компрессоров и турбин, ступеней и ЛВ в их 
составе, обоснованно выбирать значения 
степени реактивности ρ, углов атаки i, густо-
ты решеток профилей b/t и т.д. Анализ по 
предложенной методике результатов 3D 
CAD/CAE-моделирования, испытаний ком-
прессора позволяет организовать и ускорить 
доводку компрессоров и турбин.  Например, 
требуется обеспечить постоянство значений 
σi для всех ЛВ РК и НА в составе ступеней 
МК (многоступенчатого компрессора). Тогда 
параметр σ=Пσi  для всего МК, т.е. произве-
дение σi всех ЛВ и ОЗ (осевых зазоров) мак-
симально, и КПД компрессора максимален. 
Это позволяет оптимально распределять ра-
боту по ступеням и по высоте ПЧ. Из этого 
же следует, что для промежуточных ступе-
ней компрессора следует выбирать степень 
реактивности ρ не ρ≈0,5, а даже меньше что-
бы обеспечить условие  λw1≈ λс2. 
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ИСПОЛЬЗОВАНИЕ ПРЕДЛАГАЕМОГО 
МЕТОДА ДЛЯ ДИАГНОСТИКИ 

ТЕХНИЧЕСКОГО СОСТОЯНИЯ ГТД  
В ЭКСПЛУАТАЦИИ 

Предложенный метод позволяет полу-
чить ГДХ ВУ самолета при работе двигате-
ля на стоянке (при нулевой скорости дви-
жения). Аналогично может быть получена 
характеристика ВУ ГПА. Обычно при нуле-
вой наработке изначально по результатам 
ПСИ (приемосдаточных испытаний) для 
ГТД со стендовым (c лемнискатным) возду-
хозаборником (у которого предполагается 
σ=1) определяется ДрХ (дроссельные харак-
теристики), среди которых Gвпр(n1пр) и 
q(λ1в)=f(n1пр). После установки ГТД в СУ 
самолета или на ГПА может быть определе-
но значение σВУ  и  построена ГДХ ВУ са-
молета. Для этого ГТД выводится на режим 
с некоторым значением n1пр и измеряется 
значение pв перед входом в двигатель 
(перед ВНА или РК 1 ступени). Одновре-
менно по ДрХ ГТД (т.к. наработка на новом 
ГТД все еще близка к нулю τ≈0) определя-
ется значение λ1 на входе. Значение λ1(n1пр) 
должно быть такое же, как при ПСИ. 
С учетом того, что 

( ) ( ) ( ) ( ) ,Kрp ВУh в11вв1в / λπλπ≈σλπ= λ  

то существует возможность определить 
значение Kλ. Для упрощения решения за-
дачи получения ГДХ ВУ предложена ап-
проксимация  

( ) ( )[ ].ph K,рp 12/cos50/ в1в +πλ≈
В этом случае подбирается значение Kp. 

Тогда на последующих этапах эксплуатации 
появляется возможность определять значе-
ния  [ ( ) ] ph Kрp /21/2arccos вв1 ⋅−=λ  путем за-
мера статического давления pв перед входом 
в двигатель. При этом определяется исход-
ное значение показателя λ1в/n1пр и сравнива-
ется с исходным значением, полученным 
при ПСИ.  Кроме того,  определяется теку-

щее значение комплекса ( ) 2
в1

1

1 λ−π 






 −

/k
k

*
К и 

сравнивается также с исходным значением, 
полученным при ПСИ.  В данном случае 
предполагается, что по мере увеличения 
наработки изменяются (деградируют) ха-
рактеристики ГТД, компрессоров и турбин 

в его составе, но характеристика ВУ изме-
няется мало. Это позволяет каждый раз, вы-
водя двигатель на какой-либо режим, изме-
рять n1пр и pв. Решая уравнение 

( ) ( ) ( )в1в1в / λπλπ≈ λKрp h

или более простое 
( ) ( )[ ],12/cos50/ в1в +πλ≈ ph K,рp

имеется возможность определить значение 
λ1в и значение λ1в/n1пр. Уменьшение значе-
ния этого показателя является признаком 
загрязнения ПЧ. Уменьшение значения по-
казателя  

( ) 2
в1

1

1 λ−π 






 −

/k
k

*
К

является признаком эрозии лопаток ком-
прессора. Аналогичным образом в анализ 
может быть включен параметр − скольже-
ние роторов n2/n1. 

ЗАКЛЮЧЕНИЕ 

Предложенный метод аппроксимации 
газодинамических характеристик, расчета 
коэффициентов полезного действия (КПД) 
узлов, в т.ч. компрессоров и турбин позво-
ляет организовать оптимизацию их геомет-
рии и режимов. Данный метод может эф-
фективно использоваться для оптимизации 
геометрии ПЧ и выбора режимов работы 
входных и выходных устройств, лопаточ-
ных венцов в составе компрессоров и тур-
бин, переходных каналов между каскадами. 
Кроме того, предложенный метод может 
быть использован при контроле изменения 
характеристик узлов ГТД в эксплуатации. 
Это позволяет существенно повысить до-
стоверность параметрической диагностики 
ГТД в составе СУ самолетов и ГТП в соста-
ве ГПА. Предложенный метод может быть 
использован для контроля состояния агрега-
тов и систем  в энергетике, на транспорте 
и в других областях. 
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