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Аннотация. Температура газа в камере сгорания современных ТРДДФ достигла предельного значения, 
что привело к обострению проблемы обеспечения ресурса двигателя. Необоснованное завышение за-
паса по температуре газа может оказать определяющее влияние на ресурсные показатели двигателя и 
поставить вопрос о возможности создания двигателя под заявленные характеристики. В работе обосно-
ван запас по температуре газа двигателя военной авиации и представлены изменения показателей эф-
фективности узлов, связанные с наработкой двигателя. 
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ВВЕДЕНИЕ 

Проектирование современных ТРДДФ 

ведется в соответствии с «Положением по 

методологии создания авиационных двига-

телей военного назначения», разработанным 

ЦИАМ в 2007 году [1]. Данное положение 

содержит требование по обоснованию запаса 

по температуре газа перед турбиной, обу-

словленного ухудшением газодинамической 

эффективности узлов двигателя по мере вы-

работки ресурса, и разработки соответству-

ющей адекватной математической модели. 

Также в указанном положении оговорены 

ресурсные показатели, которые должны за-

кладываться при проектировании. Они пре-

вышают ресурсы, достигнутые на отече-

ственных ТРДДФ в несколько раз. 

Реализация в ТРДДФ 5 поколения высо-

кого уровня параметров термодинамиче-

ского цикла привела к обострению про-

блемы обеспечения ресурса двигателя.  

В связи с достижением температурой 

газа в камере сгорания предельного значе-

ния, которое можно реализовать при горении 

углеводородного топлива, обострилась про-

блема обеспечения ресурсных показателей 

самого нагруженного узла двигателя – тур-

бины высокого давления. 

В этих условиях необоснованное завы-

шение запаса по температуре газа может ока-

зать определяющее влияние на проектную 

оценку запасов прочности лопаток турбины 

и, соответственно, на ресурсные показатели 

двигателя, особенно с учетом требования ре-

ализации длительного сверхзвукового по-

лета на бесфорсажном режиме – режиме, 

максимально нагруженном по температуре 

газов перед турбиной. И такая ситуация мо-

жет поставить вопрос о самой возможности 

создания двигателя под заявленные характе-

ристики.  

Для двигателей, устанавливаемых на са-

молеты гражданской авиации, работа по 

определению запаса по температуре газа пе-

ред турбиной уже проведена с учетом имею-

щихся данных по двигателям 4 поколения. 

Ее итогом стало разработанное   ЦИАМ и 

утвержденное в 2008 г. «Руководство по 

определению запасов по температуре газа 

перед турбиной при создании базовых двига-

телей нового поколения для магистральных 

самолетов гражданской авиации» [2]. Созда-

ние аналогичного руководства для двигателей 

нового поколения самолетов военной авиации 

проводится в настоящее время. В связи с этим 

становится актуальным вопрос 
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по обобщению имеющегося опыта эксплуа-

тации и влияния различных факторов на за-

пас по температуре газа [3, 4].  

ИЗМЕНЕНИЕ ПАРАМЕТРОВ 

ПРИ ВЫРАБОТКЕ РЕСУРСА 

В статье рассматривается один из факто-

ров, влияющих на запас по температуре газа 

перед турбиной высокого давления – ухуд-

шение параметров двигателя по мере выра-

ботки ресурса. Его доля в запасе по темпера-

туре газа составляет около трети для двига-

телей гражданской авиации.  

При создании двигателей военной авиа-

ции II–IV поколений в ОТТ-86 и типовых 

программах ГСИ закладывались специаль-

ные испытания с проверкой работоспособно-

сти двигателя на режимах с превышением 

температуры газов на 30–45 К выше макси-

мальной. Жизненный цикл этих двигателей 

обеспечивался последовательностью капи-

тальных ремонтов, после которых двигатели 

сдавались заказчику с очередным межре-

монтным ресурсом как новые, с устранением 

влияния предыдущей наработки.   

Исходным материалом для проведенных 

исследований приняты результаты длитель-

ных испытаний на 2000 % ресурс двигателя 

Р-195, устанавливаемого на штурмовик    Су-

39. В последующем были проанализированы

результаты длительных испытаний еще од-

ного экземпляра двигателя  на 3000 % ре-

сурс, которые подтвердили и уточнили ре-

зультаты 2000 % наработки. Двигатель    Р-

195 –  двухвальный одноконтурный с нере-

гулируемым соплом, трехступенчатым КНД 

(Ԍв пр = 66 кг/с), пятиступенчатым КВД 

(Gв пр = 24 кг/с) и одноступенчатыми ТВД и  

ТНД. Длительные испытания реализованы 

при ресурсной наработке 2000 %: 

– 500-часовыми испытаниями по про-

грамме, составленной на основе полетных 

циклов и испытательных циклов двигателей 

аналогичного целевого назначения  и разби-

той на 100 этапов длительностью по 5 ч; 

– тремя эквивалентно-циклическими

150-часовыми испытаниями (каждое за ре-

сурс 500 ч, 100 этапов длительностью по 

1,5 ч). 

Испытания второго двигателя на 3000 % 

ресурс проведены шестью эквивалентно-

циклическими 150-часовыми циклами. 

На четырех сборках двигателя 2000 % ре-

сурса снимались дроссельные характери-

стики до и после ДИ на приведенных часто-

тах вращения ротора НД n1 от 80 до 104 % с 

оценкой параметров рабочего цикла: Р, ԌТ, 

ԌВ, n2, р2, Т
*
2, р4, Т

*
4, при известных значе-

ниях Fкр . 

Анализ дроссельных характеристик по-

казал влияние на параметры времени нара-

ботки и в меньшей степени режима работы. 

В табл. 1 дано изменение параметров за 

2000 % наработки на расчетном режиме 

n1 = 100,5 % при одном уровне тяги двига-

теля.  

По сформированным массивам парамет-

ров определены их относительные отклоне-

ния от базовых значений (до начала ДИ), и 

построены зависимости вида δΡϳἱ = φ(τἱ, n1ἱ). 

Далее рассчитаны показатели газодинамиче-

ской эффективности компрессора δƞ*
к и тур-

бины δАТВД, практически однозначно опре-

деляемые по измеряемым параметрам и из-

вестным F2, F4, ƞмех, ԌСА, Т*
3, σКС.  

Два оставшихся неизвестными параметра 

турбины: δƞ*
Т и δАТНД определялись реше-

нием систем из двух линейных уравнений 

относительно отклонений каждой пары из-

меренных параметров, с присутствием в 

Таблица 1  

Изменение параметров двигателя 

Параметр, Рϳ Р, кН GТ, кг/ч n2, % GВ, кг/с р2, МПа Т*
2, К Т*

3, К Т*
4, К р4, МПа 

До ДИ 42,28 3660 98,80 66,60 0,924 595 1162 913 0,202 

После ДИ 42,76 3912 98,83 66,50 0,927 604 1207 959 0,210 

δРj, % 1,14 6,9 0,0 -0,15 0,28 1,51 3,87 5,04 4,03 
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каждой паре δGт как параметра наиболее до-

стоверного и имеющего противоположные 

знаки влияния по δƞ*
Т и δАТНД; при этом ито-

говые  отклонения δΡϳἱ учитывали влияние 

на них   ранее определенных величин  δƞ*
К и 

δАТВД. После отбраковки выпадающих значе-

ний (следствие  влияния ошибок измерений 

δΡϳἱ), полученные отклонения δƞ*
Т и δАТНД

осреднялись. Результаты выполненных ис-

следований по влиянию наработки на сум-

марные параметры компрессора (δGВ и δƞ*
К), 

пропускные способности турбин  δАТВД, 

δАТНД. и КПД турбины δƞ*
Т приведены на 

рис. 1–5. 

Рис. 1. Зависимость относительных отклонений 

расхода воздуха на входе в двигатель δGВ  

от наработки и режима работы двигателя 

Рис. 2. Зависимость относительных отклонений  

суммарного КПД компрессора δƞ*
К от наработки 

и режима работы двигателя 

Рис. 3. Зависимость относительных отклонений  

пропускной способности ТВД δAТВД от наработки 

и режима работы двигателя 

Рис. 4. Зависимость относительных отклонений  

пропускной способности ТНД δAТНД от наработки 

и режима работы двигателя 

Рис. 5. Зависимость относительных отклонений 

 суммарного КПД турбины δƞ*
Т от наработки 

и режима работы двигателя 

-3

-2

-1

0

1

0 500 1000 1500 2000 2500 3000

dGВ, %

t, %

100,50% 95% 90%

-4

-3

-2

-1

0

1

2

0 500 1000 1500 2000 2500 3000

dh*
К, %

t, %

100,5% 95% 90%

0

1

2

3

4

0 500 1000 1500 2000 2500 3000

dAТВД,%

t, %

100,50% 95% 90%

0

1

2

3

4

0 500 1000 1500 2000 2500 3000

dAТНД, %

t, %

100,50% 95% 90%

-1

0

1

2

3

4

5

0 500 1000 1500 2000 2500 3000

dh*
Т, %

t, %

100,50% 95% 90%



АВИ АЦ ИОНН АЯ И  РАКЕТН О -КОСМ ИЧЕСК АЯ ТЕХН ИК А  86

АНАЛИЗ РЕЗУЛЬТАТОВ 

ИССЛЕДОВАНИЯ 

Комплексный анализ влияния наработки 

до 2000–3000 % и режима работы на пара-

метры узлов турбокомпрессора позволил вы-

явить следующие тенденции:    

– длительная наработка влияет на состо-

яние лопаточных венцов проточной части 

турбокомпрессора, что приводит к наруше-

нию критерия геометрического подобия и 

деформации характеристик компрессора и 

турбины. Основные остаточные изменения в 

проточной части происходят за первые 

1000 % наработки; 

– по компрессору основное влияние про-

является в снижении суммарного КПД, кото-

рое на расчетном режиме составляет от 1,0 

до 2,0 %, увеличиваясь при снижении приве-

денной частоты вращения. Расход воздуха во 

всем диапазоне режимов наработки и режи-

мов работы остается практически постоян-

ным. 

Опыт значительно более длительной экс-

плуатации аналогичных турбокомпрессоров 

в составе наземных ГТУ (с наработкой до 

20 000 ч) не выявил ее влияния на  параметры 

и характеристики компрессора и турбины, 

что объясняется значительно более низкими 

режимами работы по сравнению с двигате-

лем Р-195 (обороты ниже на 15–18 %,  Т*
Г

ниже на 150–180 К) и полным отсутствием 

большого количества «жестких» динамиче-

ских режимов. 

Можно заключить, что геометрические 

параметры рабочей лопатки первой ступени 

компрессора, определяющей расходную ха-

рактеристику, не претерпевают изменений в 

процессе длительной наработки двигателя, и 

влияние наработки в основном сказывается 

на радиальных зазорах КВД, увеличение ко-

торых от возможных касаний в динамиче-

ских процессах приемистости  и сброса обо-

ротов приводит в целом к снижению КПД 

компрессора. 

– по турбине основное влияние просле-

живается в увеличении пропускной способ-

ности обоих СА: от 1,5 до 2,5 % в ТВД и от 

1,5 % до 2,0 % в ТНД. Суммарный КПД тур-

бины, в отличие от компрессора, практиче-

ски не меняется. 

Оценка увеличения пропускных способ-

ностей СА от 1,5 до 2,5 % может отражать 

интегральный эффект влияния наработки 

как от увеличения площади критического се-

чения СА в результате остаточной термиче-

ской деформации лопаточных венцов про-

точной части турбины, так и от возможного 

увеличения перетекания рабочего тела из 

тракта через увеличенные контактные за-

зоры по лабиринтам и полкам СА; последнее 

могло отразиться в снижении КПД турбины, 

которое  в  результатах анализа не прояви-

лось.  

Результаты выполненных исследований 

дают основания предложить  уточнение ма-

тематической модели ГТД в части введения 

поправок в характеристики компрессора и 

турбины при расчете параметров двигателя 

при выработке ресурса. 

Для суммарной характеристики компрес-

сора, в которой приведенная частота враще-

ния ротора НД n1пр является одним из основ-

ных критериев подобия, получена, с учетом 

результатов 2000 % наработки δƞ*
К= – 2,5 %, 

двухпараметрическая зависимость относи-

тельного снижения КПД компрессора 

δƞ*
К = f(τi, n1пр), позволяющая комплексно 

учесть влияние на КПД наработки и режима 

работы. 

 Для турбин, при оценке суммарного 

КПД δƞ*
Т = 0 для обоих  испытанных экзем-

пляров,  с учетом, что в полетных условиях 

при Т*
Г мах режим работы обеих турбин 

π*
Т = const, поправки по пропускной способ-

ности приняты постоянными, и с учетом ре-

зультатов 2000 % испытаний,  равными вели-

чинам, полученным для диапазона 

n1пр= 100,5–104 % после 1000 % наработки: 

δАТВД = 2,2 %  и  δАТНД = 1,5 %.    

Разделение по каскадам полученной по-

правки на суммарный КПД компрессора  вы-

полнено из условия равенства суммы работ 

каскадов суммарной работе компрессора, 

рассчитанной по параметрам на входе и вы-

ходе, и свелось к решению двух уравнений 

относительно двух неизвестных  ƞ*
КНД и 

ƞ*
КВД при принятом расчетном покаскадном 

распределении суммарной степени повыше-

ния полного давления: 
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Рис. 6. Относительное увеличение температуры газа перед турбиной по наработке 

для двигателей военной и гражданской авиации 
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При суммарном снижении КПД компрес-

сора δη*
К= – 2,5 % его разделение по каска-

дам дает δη*
КНД= – 0,7 % и δη*

КВД= – 1,6 %, 

что подтверждает основную долю КВД в об-

щем снижении КПД компрессора. 

Полученные в работе результаты иссле-

дований по влиянию выработки ресурса на 

параметры и характеристики узлов турбо-

компрессора двухвального ТРД, последую-

щая расчетная оценка прироста температуры 

газов по тракту турбины современного дви-

гателя военной авиации могут быть учтены 

при обосновании соответствующей нормы 

на прирост температуры газов в разрабаты-

ваемом ЦИАМ документе аналогично зави-

симости, полученной для авиационных дви-

гателей гражданской авиации.  

ВЫВОД 

Сопоставление полученных зависимо-

стей (рис. 6) позволяет сделать общий вывод, 

что двигатели разных схем, с различным 

уровнем параметров рабочего цикла, но из-

готовленные из общих материалов и по род-

ственным технологиям выходят примерно на 

один уровень снижения газодинамической 

эффективности проточной части, оценивае-

мый ростом Т*
Г на 3–4 %, но с более быст-

рым его достижением (в 5–10) раз на двига-

телях военной авиации. Эта добавка темпе-

ратуры газа при выработке ресурса охваты-

вает ранее устанавливаемый уровень 

превышения Т*
Г = 30–40 К. 
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