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Силовой установкой (СУ) летательного аппарата (ЛА ) — 
самолета и вертолета — называется комплекс систем и устройств, 
важнейшим в составе которого является двигатель, обеспечиваю
щий получение тяги, необходимой для полета ЛА  в заданных 
условиях эксплуатации.

Силовая установка должна обеспечивать в заданных преде
лах стабильность тяги для установившихся режимов полета, так 
же как и необходимые темпы нарастания пли уменьшении тяги 
на переменных режимах полета во всем диапазоне изменения 
летних и зимних температур окружающего воздуха, при задан
ных высотах и скоростях полета. Невыполнение этого требова
ния является нарушением работоспособности п классифицирует
ся как отказ силовой установки.

В состав авиационной силовой установки (АСУ) входят:
1. Системы и устройства, обеспечивающие образование тяги: 

двигатели в составе ЛА, узлы их крепления, гондолы двига
телей;
системы всасывания воздуха и выхлопа газов; 
воздушные винты; 
система запуска двигателя;

2. Жидкостные системы: 
топливная система; 
масляная система;
насосы, используемые в АСУ.

3. Защитные системы: 
противопожарная система; 
противообледеиптельная система; 
система охлаждения.

4. Системы управления, контроля и диагностики двигателей.
5. Системы приводов вспомогательных агрегатов (турбонасос-



ные и турбохолодильные агрегаты, приводы насосных агрегатов, 
генераторов электрического тока).

Требования к АСУ, независимо от их типа и местоположения 
на Л  А, подразделяются:

на функциональные, определяющие влияние АСУ на летно- 
технические характеристики Л А  (уровни лобового сопротивления 
п удельной массы СУ, характер зависимости тяги от высоты и 
скорости полета при значительном изменении условий эксплуа
тации; величины запасов по газодинамической устойчивости 
двигателя и входного устройства СУ, устойчивости горения 
топлива в двигателе);

прочностные: величины ресурса и уровень показателей на
дежности двигателя, других систем и агрегатов СУ, уровни коэф
фициентов запасов прочности деталей и характеристики исполь
зуемых материалов;

эксплуатационные и экономические: уровни контроля пригод
ности АСУ, технологичности их обслуживания; уровень удель
ного расхода топлива двигателя; стоимость единицы ресурса 
систем; стоимость прямых эксплуатационных расходов;
' ■'.экологические: уровни шума и токсичности выхлопных газов 
АСУ, загрязнение аэродромов сливаемыми топливом и маслом.

Основными, требованиями, предъявляемыми к силовым уста
новкам, являются: наименьший удельный расход топлива (осо
бенно для самолетов большой дальности полета), наименьший 
удельный вес и габариты, возможно большая экспуатационная 
надежность, малая стоимость единицы ресурса, низкие прямые 
эксплуатационные расходы, низкие шум и токсичность.

Как научная и инженерная дисциплина авиационные сило
вые установки начали развиваться в нашей стране в 30-х годах. 
В эти годы организуются специальные конструкторские бюро и 
серийные предприятия, в которых создаются воздушные винты, 
радиаторы, агрегаты топливных и масляных систем. В централь
ных авиастроительных институтах (Ц А ГИ  и Ц И АМ ) органи
зуются конструкторские и исследовательские отделы по всем 
системам АСУ. Все это позволяет резко ускорить процесс совер
шенствования элементов силовых установок.

Изучение дисциплины АСУ базируется на знании таких пред
метов, как теория, проектирование и конструкция авиадвигате- 
чей, а щодпиамика ЛА, гидравлика и гидромашины, горючесма- 
ючные материалы, вопросы экологии и акустики.

<  с отечественных авиационных силовых ' установок
промгмошло г участием выдающихся отечественных ученых и 
I a mu I чипы s конструкторов:

и Дит ц телес троении— В. С. Стечкии, К. В. Холщевников,



Г. С. Жирицкий, А. М. Люльки, А. А. Микулина, С. К. Туман- 
ский, II. Д. Кузнецов, А. Г. Ивченко, В. А. Лотарев, П. А. Соло
вьев;

в области газовой динамики — М. В. Келдыш, Я. И. Левинсон, 
С. А. Христианович, А. II.  Туполев, II. Н. Поликарпов, С. В. Иль
юшин, (). К. Антонов, А. А. Туполев, Г. В. Новожилов,

в области воздушных винтов — IT. Е. Жуковский, В. П. Вет- 
чипкин, Б. И. Юрьев, В. Л. Александров;

в агрегатостроении — Т. М. Башта, С. С. Руднев, Б. Б. Нек
расов, Н. И. Зверев и другие ученые и конструкторы.

Большое влияние на развитие отечественных АСУ оказали 
разработки ведущих зарубежных авиационных фирм, таких как 
Дженерал-Электрик, Пратт-Уитни, Боинг, Дуглас, Гамильтон 
(С Ш А ), Ролл-Ройс, Паккард (Англия), Шнекма (Франция).



1. Д В И ГА Т ЕЛ И  А В И А Ц И О Н Н Ы Х  С И Л О ВЫ Х  
УС ТА Н О ВО К

1.1. КЛА С С И Ф И КА Ц И Я  И ОБЛАСТИ П Р И М ЕН ЕН И Я
А В И А Ц И О Н Н Ы Х  Д В И Г А Т Е Л Е Й

Па летательных аппаратах гражданской авиации в настоящее 
время применяют поршневые, турбовальные, турбовинтовые, 
двухконтурные турбореактивные с форсажными камерами и без 
них двигатели. В военной авиации кроме этих двигателей нахо
дят применение одноконтурные Т РД  с форсажными камерами, 
прямоточные воздушно-реактивные двигатели. Интенсивно раз
рабатываются двигатели новых схем: винтовеитмляторные, пря
моточные В Р Д  для гннерзвуковых скоростей полета, турбоиря- 
моточиые и ракетно-прямоточные (комбинированные), а также 
двигатели изменяемого рабочего процесса (рис. 1.1).

На рис. 1.2 показаны области применения различных типов 
В Р Д  по высоте и скорости полета.

1. На легких самолетах и вертолетах, эксплуатируемых на 
малых высотах и скоростях полета, используются в настоящее 
время маломощные поршневые двигатели, которые все еще пре
восходят маломощные газотурбинные двигатели по удельному 
расходу топлива. Однако в последние годы поршневые двига
тели все в большем количестве заменяются на туристических, 
спортивных и сельскохозяйственных самолетах, а также на вер
толетах газотурбинными двигателями, имеющими в сравнении 
с ПД лучшие технико-экономические характеристики.

2. Для скорости и высот полета V = 700... 800 км/ч, I I  < 12 
тыс. м широкое применение нашли турбовинтовые двигатели, 
обладающие в сравнении с ПД  более низкой удельной массой, 
малыми диаметральными габаритами, а также возможностью 
получения— благодаря использованию газовой турбины в каче
стве двигателя — большей мощности в одном агрегате (более 
12 М Вт).
б
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Р ис .  1.2. Области применения различных типов В Р Д  по вы
соте и скорости полета: /—турбовальпые (ТВД ) и поршне
вые (ИД) ;  2—турбовинтовые (ТВД ) п чурбовпнтовсигпляторные 
(Т ВВ Д ); 3—двухконтурмыс (ТРД Д ) и одноконтурные (ТРД ); 
4, 5—двухкоитурпые (Т РД Д Ф ) и одноконтурные двигатели 
с форсажными камерами (Т РД Ф ); 6—турбопрямоточмые 
(ТРД П ) и прямоточные (Г1ВРД); 7 прямоточные сверхзву
ковые (С П ВРД ) и гиперзвуковые (ГТ1ВРД); 8—жидкостные 

ракетные двигатели (Ж Р Д )

В указанной области применения ТВД  имеют преимущестна 
н перед турбореактивными двигателями: большая тяга на взлете, 
возможность торможения самолета винтами после посадки п 
значительно меньший расход топлива. Последнее объясняется 
существенно более высоким полетным КП Д  силовой установки о 
ТВД  в сравнении с силовыми установками, имеющими Т РД  п 
даже ТРДД.

Недостатками турбовинтовых двигателей являются слож
ность конструкции (наличие редуктора), а также повышенные 
вибрации и шум, вызываемые воздушными винтами. Все это 
снижает надежность АСУ, увеличивает стоимость ее эксплуата
ции. Кроме того, турбовинтовые двигатели труднее компонуются 
с крылом и фюзеляжем самолета, а на скоростях полета более 
900 км/ч Т ВД  с дозвуковыми воздушными винтами, вследствие 
8



падения их КПД , становятся неэффективными. Поэтому в 70-х 
годах па средних и тяжелых транспортных самолетах ТВД  были 
заменены двухконтурными турбореактивными двигателями. 
Однако существенно 
меньший удельный рас
ход топлива ТВД , чем 
у ТРД Д  (примерно 
в 1,5 раза, благодаря 
л у ч ш с м у иол ет 11 о м у 
КП Д ), заставляет в ус
ловиях поиска путей 
повышения экономичес
кой эффективности Л А  
вновь рассматривать 
возможность исполь
зования на дозвуковых 
скоростях полета кон
структивно улучшен
ных турбовинтовых
двигателей. Они име
ют многолопастные
с ве р хзвуко вые винты
типа вентиляторов н 
11 а з ы в а юте я ту р бо вин- 
товеитнляторнымп—Т ВВД . На рис. 13 показаны полетные КП Д  
двигателей трех типов ТВД , ТРД Д  и ТВВД .

Па дозвуковых скоростях полета па самолетах гражданской 
и военной авиации применяются ТРД Д  с большой степенью 
двухкоиту риостн т  = 3 ... 8, на сверхзвуковых с пг == 0 5... 1 3. 13 
последнем случае для полетов с М = 2... 3 применяются ТРД Д  
с форсажными камерами (на самолетах военной авиации также 
и ТРД  с форсажными камерами).

Т РД Д  на дозвуковых скоростях имеют меньший на 20... 40% 
удельный расход топлива и меньший на 10... 15Дб уровень шума 
в сравнении с ТРД . Этим объясняется широкое применение 
ТРД Д  с большой степенью двухконтурностп па дозвуковых 
пассажирских и транспортных самолетах.

Сверхзвуковые самолеты делятся на два типа: самолеты, со 
вершающие значительную часть крейсерского полета па боль
шой дозвуковой скорости (военная авиация); самолеты, крей
серский полет которых выполняется па сверхзвуковой скорости 
(сверхзвуковые пассажирские самолеты — Cl 1C).

Для обоих типов самолетов в настоящее время применяются 
ТРД Д Ф. На больших дозвуковых скоростях двигатель работает 
без форсажа. Достижение сверхзвуковой скорости до М = 2,5 и

Рис .  1.3. Зависимость полетных КП Д  для 
различных газотурбинных двигателей



более происходит при включенной форсажной камере. При этом 
тяга возрастает примерно в 1,5 раза, но возрастает и расход топ
лива в 2,0... 2,5 раза. Поэтому большую дальность полета на 
сверхзвуковой скорости получить трудно.

Т РД Д  для сверхзвуковых самолетов имеют относительно 
малую степень двухкоптурности. Увеличить ее (что желательно 
на дозвуКбвых режимах полета) нельзя вследствие значитель
ного роста лобового сопротивления силовой установки на транс
звуковых и сверхзвуковых. скоростях полета. На сверхзвуковом 
пассажирском самолете «Конкорд» уже более 10 лет использу
ется Т РД  Олимп-593 (фирма Ролл-Ройс, Англия), на котором 
установлена форсажная камера для преодоления звукового барь
ера, на крейсерском режиме Ф К  не используется; в настоящее 
время разрабатываются проекты СПС для деловых целей.

Для скоростей полета с М = 3,0 лучшим является Т РД Д Ф  с 
невысокой степенью повышения давления в компрессоре л к* = 
= 3...4.

При полетах с М >  3,5 компрессор в двигателе становится 
ненужным и Г'ТД заменяется П ВРД , который в этом случае ста
новится более экономичным (при М < 6  — П В Р Д  с дозву
ковым горением, при М > 6  — ГГ1ВРД со сверхзвуковым 
горением).

Чем больше скорость полета, тем выше полный К П Д  воздуш
но-реактивного двигателя. Так, КП Д  при М  = 0,85 составляет 
примерно 24 % , при М = 2— 38%, при М = 3— 46%, рост КП Д  про
должается п па гиперзвуковых скоростях полета.

1.2. П Е Р С П Е К Т И В Ы  РАЗВИ ТИ Я  В Р Д
ГР А Ж Д А Н С К О Й  АВИАЦ ИИ

Развитие авиационных В Р Д  гражданской авиации идет в сле
дующих п а и р а в л ен и я х:

1. Повышение экономичности и надежности современных 
ГТД  (прежде всего широко используемых Т РД Д  дозвуковой 
транспортной авиации).

2. Создание ТРД Д  новых конструктивных схем (ТРД Д  IV  
поколения); создание турбовинтовентиляторных двигателей 
(Т В В Д ); решение экологических вопросов, связанных с эксплуа
тацией Т ВД Д  и ТВВД .

3. Создание В Р Д  новых конструктивных схем для сверх- и 
гиперзвуковых самолетов; использование криогенного водород
ного и углеводородного топлива.

1.2.1. Совершенствование современных Т РД Д
Необходимость улучшения экономичности двигателей обуслов

лена дороговизной топлива, а также значительным и постоян- 
10



iihiM увеличением количества перевозимых самолетами пасса
жиров и грузов. Задача повышения надежности двигателей также 
актуальна, так как это позволяет одновременно повышать безо
пасность полета ЛА  и снижать прямые эксплуатационные рас
ходы, связанные с применением двигателей.

Изменение удельного расхода топлива ТРД  и ТРД Д  на крей
серском режиме полета за период применения этих двигателей 
показано па рис. 1.4. За 25 лет использования двигателей уда
лось улучшить экономичность в 1,4 раза. С целью дальнейшего 
снижения расходов топлива требуется соответствующее увели
чение полного К П Д  двигателей. С этой целью создаются двига
тели с повышенными параметрами термодинамического цикла 
(я к* = 35 ... 40 и более, 7,-= 1700 ... 1800 К ) , увеличивается сте
пень двухконтурности до т  — 8... 12, повышается КП Д  всех уз 
лов проточной части Г'ТД.

Для обеспечения работоспособности двигателей при высоких 
термодинамических параметрах предусматривается использова
ние в турбине жаропрочных материалов, полученных новыми 
технологическими методами — спеканием порошков или точным 
литьем с регулированием величины и направления кристаллов, а 
также применением новых конструкции охлаждаемых лопаток.

В конструкциях новых ТРД Д  предусматривается снижение па 
20 %  и более массы двигателей. Это возможно при создании 
более эффективных компрессоров и турбин (с большими КПД. 
повышенными окружными скоростями роторов, применением 
биротативпых турбин). Широкое использование в Т РД Д  обла
дающих высокой удельной прочностью композиционных мате 
риалов также способствует значительному уменьшению массы 
двигателей.

Ниже приведены основные особенности конструкции элемен
тов современного усовершенствованного трехвального ТРД Д  
английской фирмы Роллс-Ройс.

1. Вентилятор: применение безбандажных полых широкохорд- 
ных лопаток (в уменьшенном количестве); повышение запасов 
газодинамической устойчивости; увеличение диаметра для повы
шения степени двухконтурности (т .— 8...12); увеличение устойчи
вости (жесткости) лопаток при попадании инородных тел. Сум
марное снижение удельного расхода топлива \C r = 3.25 %.

2. Компрессоры среднего п высокого давления: профили ра
бочих лопаток с высоким аэродинамическим качеством (расчет 
трехмерного течения потока на Э В М ); введение системы управ
ления радиальными зазорами (рис. 1.5) на взлете и в наборе— 
увеличены, на крейсерском длительном режиме—значительно 
уменьшены); короткие роторы компрессоров (уменьшение про
гиба роторов и овализации стаюров при гравитационных и инер-
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Рис .  1.5. Система регулирования зазора в компрессоре высо
кого давления (в ступенях Р6...Р 10); /—линия подачи воз
духа; 2—регулирующий клапан; 3—воздух в турбину НД; 
•/—воздух, охладивший корпус; 5—отбор воздуха за сту

пенью Р5

ционных нагрузках, что небезопасно при уменьшенных радиаль
ных зазорах), подбор материалов для деталей ротора и статора 
с наименьшей разницей в коэффициентах линейного расшире
ния; наилучшее обеспечение соосности ротора и статора при 
сборке двигателя. Суммарное снижение удельного расхода топ
лива Д CR = 1 •%.

3. Турбины среднего и низкого давления: улучшенная аэро
динамика лопаток (расчет трехмерного течения); активное уп
равление радиальными зазорами; усовершенствованное охлаж
дение лопаток; увеличение числа ступеней турбины Н Д  с Z  = 3 
до 7. = 4; уменьшение осевых скоростей и улучшение аэродина
мики проточной части турбин СД и НД. Суммарное снижение 
удельного расхода топлива Л CR = 2 %•



4. Турбина высокого давления: снятие полок с рабочих лопа
ток и уменьшение числа лопаток и напряжений в них и в диске, 
уменьшение количества воздуха, необходимого для охлаждения 
лопаток, а также толщины их кромок — кромочных потерь в 
решетке колеса: введение защитного покрытия лопаток сопло
вого аппарата и рабочего колеса (покрытие окисью циркония), 
допускающего увеличение температуры газов перед турбиной 
на 50 К. что снижает удельный расход топлива на ] %.

5. Реактивное сопло со смешением потоков I и II  контуров 
(рис. 1.6. ), что улучшает экономичность двигателя на крейсер
ском режиме на Л CR = 2 % .

Р ис .  1.6. Применение смесителя газов в ТРД Д  (улучшение экономичности 
на крейсерском режиме на 2%)

6. Снижение массы двигателя достигается в основном путем 
применения легких композиционных материалов в элементах 
тоннеля вентилятора, а также в элементах статоров компрессо
ров СД и НД.

Перечисленные усовершенствования конструкции Т РД Д  обес
печивают 10 %  суммарного снижения удельного расхода топлива 
двигателя, а также уменьшение его удельной массы.

1.2.2. Создание ТРД Д  новых конструктивных схем
(ТРД Д  IV  поколения), турбовинтовентиляторных двигателей
В последние два десятилетия происходит интенсивное раз

витие авиации. Причины этого: резкое повышение цен на топливо, 
значительное увеличение объема перевозок, рост затрат па экс
плуатацию и техническое обслуживание. Ыа рис. 1.7 показано 
И

л



изменение отношения массового расхода топлива к массе ком
мерческого груза при дальности полета 3000 км за 25 лет. Это 

отношение к 1987 году снизилось в 2 раза и в дальнейшем пред
полагается его двухкратное снижение.

Рис .  1.7. Изменение отношения массового рахода топлива к массе 
коммерческого груза при дальности полета 3000 км за 25 лет

В ав.чадвигателестроении ведутся разносторонние исследова
ния с целью уменьшения удельного расхода топлива ГТД. К  
2000 году следует ожидать снижение удельного расхода топлива 
в Т РД Д  на 18...20%, для чего потребуется освоение уровня 
температур газов перед турбиной Тг* = 1800— 1900 К  и степени 
повышения давления воздуха в компрессоре до л'кт = 55— 60. 

Для дозвуковых самолетов создаются перспективные ГТД: 
ТРД Д  IV  поколения — двухконтурные турбореактивные дви

гатели с приводимым через редуктор вентилятором изменяемого 
шага, большой степенью двухконтурности, высокими парамет
рами термодинамического цикла (7Y*, j t k s )  и  малой удельной 
массой благодаря использованию высокопрочных композицион
ных материалов;

турбовинтовеитиляторные двигатели, в которых вместо воз
душных винтов с толстыми прямыми лопастями будут использо
ваться винты с тонкими сильноискривленными высокоскорост
ными саблевидными лопастями; эффективность современных 
винтов низка из-за эффекта сжимаемости воздуха (волновое 
сопротивление) при обтекании толстых профилей; в 90-х годах 
планируется ввод в эксплуатацию винтовентиляторных двигате

О
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лей со сверхвысокой степенью двухконтурности {пг = 35) для 
транспортных самолетов средней и малой дальности, у этих дви
гателей будет такая же топливная экономичность, как и у сов
ременных турбовинтовых двигателей, но на большем числе М 
(М  = 0,8 вместо М  = 0,0), а в сравнении с ТРД Д  их топливная 
экономичность лучше на 30%  (см. рис. 1.4).

В  качестве примера Т РД Д  IV  поколения на рис. 1.8 пред
ставлена схема двигателя V  2500 «Суперфэн», создаваемого 
консорциумом фирм /А Е  (СШ А, Англия, Ф РГ , Япония, Испа
ния) . Диаметр гондолы этого двигателя 3.05 м (почти одинаковый

3 ь L

Р и с .  1.8. Схема ТРД Д  (IV  поколения) V 2500 «Супер
фэн», установленного на подкрыльевом пилоне самолета 
Д-340: /—механизм установки лопастей вентилятора;
2— акустически обработанная стенка канала наружного 
контура; 3—лопатки вентилятора с повышенной эро
зионной стойкостью; 4—серийный газогенератор; 5— 
расположенная на корпусе газогенератора коробка при
водов; в--канал внутреннего контура в силовом кор
пусе вентилятора; 7—рабочее колесо вентилятора; S— 
мотогондола из композиционных материалов; 9— редук
тор привода вентилятора с передаточным отношением 1/3

с диаметром гондолы современного ТРД Д  CF-6-80C2-2.92 м ). 
Характеристики двигателя «Суперфэн»: т =  17,5, Д Бент = 2,72 м, 
Zbch-t — 16, Zi цент = 4, Л В = 1,25, Як I = 36, Суд кр нотр — 0,510 КГ'/ 
/кгс-ч (снижение на 25% в сравнении с современными ТРД Д ), 
G „ = 4060 кг (масса), потребная тяга на взлете — 25 ...40т.

Авиакомпания Ф Р Г  Люфтганза в конце 80-х годов сделала 
п р е д в а р и т е л ь н ы й  заказ на 15 самолетов — аэробусов А-340 с 
ТРД Д  «Суперфэн».

Для иллюстрации разрабатываемых на Западе и в нашей 
приме новых Т В В Д  с толкающим впитом на рис. 1.9 и 1.10 по



казаны схемы бсзредукторного Т В В Д  фирмы СШ А Дженерал- 
Электрик UJXF (ДЕ-36-С25) и Т В В Д  578-ДХ с редуктором фирм 
Пратт-Уитни и Аллисон (СШ А ).

Двигатель 578-ДХ имеет редуктор с передаточным отноше
нием -ip —0,12, где частота вращения снижается с 11000 об/мин 
до 1320 об/м ни.

Основой лопасти винтовентилятора этого двигателя является 
алюминиевый лонжерон, имеющий стекловолоконное покрытие,

Рис .  1.9. Заднсрасположеииыс винт-вентиляторы, приводимые непос- 
редстпспио турбинами. Схема безредукториого Т В В Д  U D F (ОК-36-С25) 

фирмы США Джеперал-Элоктрлк

Рис .  1.10. Схема Т ВВД  578—DX фирм Пратт-Уитни и Али- 
ссон (С Ш А ,: /—электронная САУ; 2—газогенератор; 3—диф
ференциальный редуктор; виитозеитиляторы противопо

ложного вращения е изменяемым шагом лопастей



й укрепляющие вогнутее обечайки: полости у передней и задней 
кромок лопасти заполнены сотовым материалом. Металлическая 
обшивка из нержавеющей стали защищает переднюю, а нике
левая обшивка— заднюю кромки лопасти от эрозии. Макси
мальная температура в зоне алюминиевой основы лопасти не 
превышает 12СРС, в то время как на периферии входные кромки 
винтовентилятора работают при температурах более 260°С.

Винтовентилятор имеет К П Д  89 %  при удельной нагрузке
320... 430 л.с./м2 в условиях полета Н = 10,5 км и М  = 0,8.

Для гражданских самолетов наиболее подходящим является 
расположение силовой установки с толкающим винтом в хвос
товой части фюзеляжа для обеспечения минимального уровня 
вибрации и шума в салоне самолета.

ьезредукторный Т В В Д  — это ГТД  принципиально новой кон
струкции. Он имеет серийный высокооборотный газогенератор, 
который аэродинамически и механически связан с виптовентиля- 
тором.

Винтовентилятор этого двигателя имеет два ряда углеродно
графитовых композиционных лопастей с изменяемым углом 
установки. Исследуются два варианта В В  — «8 X  8» и « Ю л  8». 
Лопасти приводятся в противоположное вращение биротативнои 
турбиной, вследствие чего в схеме двигателя отсутствует редук
тор. Данные этого двигателя: К  = нзьикге, гп = оо, лГ- = 42, 
Суд = и,488 кг/кгеч, Obbict = 3,5 м, Оввцст = 3 м, частота враще
ния В В  п = 13УЗ об/мин. Газогенератор-двигатель с небольшой 
степенью двухкбнтуриостп, имеющий трехступенчатый вентиля
тор, семиступенчатый О К, одноступенчатые туроины высокого 
и низкого давления, расход воздуха Свтах = оо кг/с, удельную 
массу удв = 6,120 кг/кге, степень повышения давления воздуха в 
компрессоре л;*ь=2Ь, диаметр гондолы и г = 1,У0м.

./летные испытания двигателя на самолете мд-80 показали, 
что удельный расход топлива у него на 2 U—4Ц7о ниже по срав
нению с современными ТРД Д , а также то, что 1 С В д  удовлетво
ряет требованиям 1C АО по шуму и виорациям. Однако получить 
такие же акустические и вибрационные характеристики при уста
новке Т В В Д  с открытым винтовеитилятором на пилонах под 
крыльями самолета не удастся. В  этом случае уровни вибрации 
и шума оказываются недопустимо высокими. Для их снижения 
ведутся исследования Т В В Д  с закапотированным В В  противопо
ложного вращения.

Ряд авиакомпаний планирует замену Т РД Д  на Т В В Д  на экс
плуатируемых в настоящее время самолетах (фирмы Макдо- 
нальс-Дуглас). Подобное предусматривается и на военных само
летах противолодочной обороны (П Л О ), Самолет П Л О  СШ А



Р-9Д с Т В В Д  578-ДХ (или ДЕ-36-С25) может баранжировать в 
течение недели без дозаправки топлива.

Основные проблемы, возникающие при создании Т ВВ Д : раз
работка эффективного винтовентилнтора для больших скоростей 
полета (М  = 0,7 — 0,8) с высоким К П Д  (г]Вв = 0,8) для одноряд
ного винтовентилятора при малом уровне шума и значительно 
уменьшенном диаметре; создание надежного редуктора малой 
массы; разработка перспективных элементов газовоздушного 
тракта и других систем двигателя (компрессор, камера сгора
ния, турбина, сопло, электронная система автоматического регу
лирования).

1.2.3. Создание В РД  новых конструктивных схем
для сверх- и гиперзвуковых самолетов
Рассмотренные ранее схемы В РД  могут быть использованы 

на самолетах, развивающих скорости, соответствующие М < 3. 
Дальнейшее увеличение скорости самолета с В Р Д  невозможно. 
Для полета с соответствующей скоростью используются прямо
точные воздушно-реактивные двигатели — П ВРД . Применение 
этих двигателей позволяет достигнуть высоких скоростей на са
молетах с П В РД  обычной схемы при условии использования 
водородного топлива. Широкое применение водородного топлива 
па авиационных двигателях улучшит их экономичность примерно 
в 2 раза.

С этой целыо активизируются работы по созданию ВРД , ра
ботающего на жидком водороде, получаемом путем гидролиза 
(разложения воды на водород и кислород). Запасы этого топ
лива на земле практически неисчерпаемы. Теплопроводная спо
собность водородного топлива в 2,8 раза выше, чем у керосина, 
но удельная масса примерно в 11 раз меньше; последнее требует 
увеличения самолетных баков в 4 раза. К концу XX  в. возможно 
выравнивание стоимости водородного и углеводородного топлива.

Для гиперзвуковых самолетов (М  = 5... 12) разрабатываются 
гиперзвуковые П В Р Д — ГП В Р Д  со сверхзвуковым горением.

В современных В РД  — газотурбинных и прямоточных — сго
рание топлива происходит в камерах при дозвуковых скоростях, 
что является существенным недостатком в процесссс сверхзву
кового и особенно гиперзвукового полета самолета. В этой схеме 
требуется конструктивно сложный (удлиненный) воздухозабор
ник, где через систему скачков сверхзвуковая скорость потока 
трансформируется в дозвуковую. Не менее сложной становится 
в этом случае и конструкция реактивного сопла, в котором проис
ходит обратный процесс разгона потока дозвукового (на выходе 
из камеры сгорания) до гиперзвукового (на выходе из реактив
ного сопла). Этот недостаток устраняется при организации про-



цссса горения топлива в камере при сверхзвуковом течении воз
духа. Поэтому создаются П В Р Д  со сверхзвуковым горением — 
— ГТ1ВРД сг.

Эти двигатели одновременно с Т РД  могут применяться па 
истребителях, бомбардировщиках, транспортных самолетах, са
молетах— разгонщиках космических кораблей. При этом дви
гатель и самолет составляют единую (интегральную) конструк
цию, в ней передняя часть самолета (планера) используется для 
сжатия воздуха, поступающего в двигатель, задняя — для рас
ширения газового потока.

1.о. Этапы развития гражданских
и военно-транспортных самолетов с В РД

С а м о л е т ы  с Т Р  Д
В  послевоенные 20 лет гражданская авиация прошла три 

грандиозные ступени развития, связанные с созданием серийных 
пассажирских, транспортных самолетов сначала с ТРД , затем 
с более экономичными Т ВД  и, наконец, с двухконтурными или 
турбовентиляторными двигателями (Т РД Д ). На больших дозву
ковых скоростях последние оказались экономичнее, чем ТРД , и 
позволили сделать скачок в сверхзвуковой диапазон скоростей 
полета гражданских самолетов. Опыт реактивной военной авиа
ции помог гражданским самолетостроителям.

1 января 1950 г. в Англии был испытан в воздухе головной 
серийный самолет с четырьмя ГРД  Де Хэвилленд-Шб (ДН-Юб) 
«Комет-1». Он мог совершать полет на дальность до оьЬО км с 
грузом 5440 кг при взлетной массе 48,5 т. 1 ерметпчсская кабина 
самолета обеспечивала перевозку до 40 пассажиров па высотах 
1 и— 12 км. Крейсерская скорость — до 800 км/ч. к  1У62 годуоыло 
построено 2 о самолета. За первый год эксплуатации было нале
тано 168 млн. пасс. —  км. и перевезено более 27/ои пассажиров.

Но в апреле 1У54 года произошла первая катастрофа. Рейсо
вый самолет «Комет-1» вылетел с римского аэродрома. Через 
30 минут самолет с высоты 10 км рухнул в Средиземное море 
между островами Эльба и Монтс-Кристо. Никакой информации 
от экипажа получено не было. Катастрофа была загадочной и 
непонятной. Разрушение самолета произошло почти мгновенно, 
как взрыв. За этой катастрофой последовала вторая. Эксплуа
тация этих самолетов была приостановлена. Позднее все само
леты «Комет» были модифицированы в военно-транспортные 
самолеты В В С  Англии.

В результате длительной работы водолазов, инженеров и 
ученых впервые в авиации установлена причина катастрофы: 
разрушение конструкции произошло из-за усталости металла.



Разработанные для самолетов с ПД нормы летной годности того 
времени не могли обеспечить требуемый уровень безопасности 
полета при действии длительных переменных нагрузок, обуслов
ленных резким увеличением скорости, дальности и высоты по
лета, а также существенным увеличением частоты вращения 
роторов двигателя. В новом варианте самолета «Комет», первый 
полет которого состоялся лишь в апреле 1958 года, были устра
нен!,i причины, приводящие к катастрофам 1954 года.

В отличие от английских конструкторов, конструкторы СССР 
и СШ А создавали первые гражданские самолеты с Т РД  па базе 
хорошо зарекомендовавших себя в эксплуатации боевых неак
тивных самолетов: в СССР — бомбардировщика Ту-16, в С Ш А — 
воспно-транспортного самолета фирмы Боинг. Для этих самоле
тов существовали более жесткое нормирование эксплуатацион
ных перегрузок, повышенные требования к живучести элементов 
конструкции и их систем, а также безаварийный опыт трехлет
ней эксплуатации.

Первый советский пассажирский реактивный самолет с двумя 
ТРД  'Гу-104 совершил первый полет 10.07.55 г., а американский 
Боинг-707-120— в декабре 1957 года. Регулярные перевозки в 
СССР начались в 1956 году, в СШ А — в 1958 году. На Всемир
ной выставке в Брюсселе в 1958 году самолету Tv-104 была при
суждена золотая медаль.

Стоместный самолет Ту-104Б со взлетной массой в 76 г мог 
совершать беспосадочные рейсовые полеты на дальность боле? 
3000 км. .

Американский Боинг-707-120 «Стратолайнер» с четырьмя 
ТРД  предназначался для перевозки 120 пассажиров. При ком
мерческой нагрузке 12т он мог совершать полет на дальность 
до 6000 км при скорости 845 км/ч на высоте 11 км.

Для межконтинентальных полетов в 1959 г. была создана 
модификация самолета с дальностью полета свыше 10000 км при 
коммерческой нагрузке почти в 13 т. Первый самолет имел 
взлетную массу 116,6 т, второй— 148,3 т.

Во Франции в мае 1955 г. вышел на летные испытания реак
тивный самолет «Каравелла» новой аэродинамической компо
новки с фюзеляжем, расположенным в хвостовой части, вблизи 
оперения. Такая компоновка разрешала сразу две задачи: сни
жение уровня высокочастотных нагрузок от двигателей и повы
шение комфортности пассажиров. Регулярные рейсы этого са
молета начались в мае 1959 г.

В дальнейшем самолеты с ТРД  начали вытесняться самоле
тами с ТВД , более экономичными в сравнении с ТРД.



П а с с а ж  ир с к не и т р а н с п о р т н  ыс
с а м о  л е т ы  с Т В  Д
С появлением более экономичных самолетов с ТВД  (через 

десять лет) доля перевозок на реактивных самолетах уже сос
тавила 84,3 % , при этом основные перевозки выполняли само
леты с ТВД .

В 1957 г. под руководством О. К. Антонова и С. В. Ильюшина 
были построены два четырехдвигательных самолета с ТВД : 
Ан-10 и Ил-18. Расход топлива на единицу тонна-километра 
этих самолетов оказался в 4—4,5 раза меньше, чем у самолетов 
с Т РД  типа Ту-104, хотя и при меньших крейсерских скоростях. 
На международной выставке 1958 г. эти самолеты отмечены зо
лотыми медалями.

С февраля 1960 г. самолет Ан-ЮА с ТВД-Аи-20 начал регу
лярные рейсы в Аэрофлоте. Самый массовый в СССР самолет 
с ТВД-Аи-20 Ил-18 стал рейсовым с 1959 года.

Для более дальних перевозок больших грузов внутри страны 
и для межконтинентальных полетов с большим числом пассажи
ров были созданы самолеты большой грузоподъемности: само
лет Ту-114 (1957г.) и Ан-22 «Антей» (1965г.) с ТВД  НК-12МВ 
и НК-12МА конструкции академика II. Д. Кузнецова.

Самолет Ту-114 стал развитием военного самолета Tv-95. Иа 
нем установлены 4 двигателя НК-12МВ с суммарной эффектив
ной мощностью 60000 л. с. Самолет вышел па летные испытания 
в 1957 году, в канун 40-летия Октября. Он был в то время самым 
большим самолетом в мире. При взлетной массе 175т на трассе 
Москва— Хабаровск самолет перевозил 170 пассажиров, на ме
нее напряженных трассах— 220 человек. Использование стрело
видности крыла позволяло достигать скорости 850 км/ч, самой 
большой для всех турбовинтовых самолетов мира. Иа этом са
молете установлено 32 мировых рекорда по скорости. Па Все
мирной выставке в Брюсселе в 1958 г. самолет Ту-114 удостоен 
высшей награды — «Гран-при». Самолет совершал регулярные 
межконтинентальные рейсы Москва— Гавана со 120 пассажи
рами без промежуточных посадок, а также Москва— Дели, 
Моек ва—Токио.

Появившийся в воздухе 24 февраля 1965 г. новый транспорт
ный советский турбовинтовой самолет Ан-22 «Антей» имел взлет
ную массу 250т. Аэродинамическая схема этого самолета тажс, 
что и у самолета Ан-10. Па Ан-22 установлены модифицирован
ные двигатели НК-12МА с винтами увеличенного диаметра. Са
молету «Антей» принадлежат десятки мировых рекордов. На 
выставке в Париже журналисты назвали этот самолет «парохо
дом с крыльями», он мог брать на борт теплоход на подводных 
крыльях или пассажирский железнодорожный вагой, или 5 буль-
1 !• I



дозеров. При полете на 5000 км полезный груз достигал 80т. В 
пассажирском варианте самолет смог бы взять на борт 720 чело
век—  столько, сколько перевозит дальний пассажирский желез
нодорожный состав. Самолет и поныне используется в народ
ном хозяйстве, а также на дальних трассах мира в качестве 
транспортного самолета.

Значение «Антея» для мировой авиации заключается и в том, 
что именно этот самолет стал первым в мире широкофюзеляж
ным самолетом. Мировая авиационная общественность познако
милась с этим самолетом в 1965 году на Парижском салоне в 
Ле Бурже. После этого ведущие иностранные фирмы Локхид, 
Боинг, Дуглас и Европейский концерн Эрбас-Индустри присту
пили к разработке широкофюзеляжных самолетов.

П а с с а ж и р с к и е  н т р а п с  и о р т  ны е
с а м о л е т ы  с Т Р Д Д
С увеличением требований к гражданской авиации по ско

рости, дальности, шумоглушению взамен ТВД  стал внедряться 
ТРД Д . Принципиальная схема ТРД Д  предложена в 1937 году 
А. М. Люлька. Применение вместо винта большого диаметра 
многолопастного вентилятора увеличивает крейсерские скорости 
полета до 900 км/ч и более при существенно большей экономич
ности в сравнении с ТРД. ТРД Д  в сравнении с Т ВД  имеет ме
нее сложную конструкцию (отсутствие редуктора, сложные мас- 
досистемы воздушных винтов с гидромеханизмами во втулках и 
специальной системой регулирования и защиты винтов), мень
шие массу, вибрации и шум.

В СССР первые серийные ТРД Д  начали разрабатываться в 
О КБ  II. А. Соловьева в 1955 году. Серийное производство нача
лось в 1960 году — ТРД Д  Д-20Г1 ( т  = 1, л к* = 14, CR вз„ = 0,72 
кг/(даН-ч), R nял = 5300даН, CRKp = 0,68 кг/(даН-ч).

Двигатели Д-20П устанавливались па самолет Ту-124 — 
— уменьшенную копию Ту-104. К  1963 г. Ту-124 подвергся ко
ренной модификации, новые двигатели ТРД Д  Д-30 были уста
новлены в хвостовой части фюзеляжа, был создан средний маги
стральный самолет Ту-134 с крейсерской скоростью полета 
850 км/ч и дальностью 1900— 3000 км.

Коллектив О КБ  I I. Д. Кузнецова создал в 1967 г. ТРД Д  
НК-8-2 ( т  = 1, Двзл = 9400даП). В 1968г. этот двигатель был 
установлен на трехдвигательный средний магистральный само
лет Ту-154, заменивший устаревшие самолеты с ТВД  и неэконо
мичный Ту-104.

Самолет имел крейсерскую скорость 900 км/ч, дальность — 
3500 км. Он выпускался во многих модификациях, последние из 
которых — грузовой Ту-154 С и высокоэкономичный Ту-154 М,



снабженный новыми ТРД Д  О К Б  II. А. Соловьева— Д-ЗОКУ 
(R bsx = ИОООдаН, т  — 2, 3, С> кр — 0,48, 6=КОмм = 18т). Подоб
ный самолет в С Ш А  — Боинг-727 — появился в 1963 году, па 
пять лет раньше.

В 1988 году;О К Б  имени А. II. Туполева выпустило новый, 
более совершенный средпемагистральный самолет Ту-204. Это 
двухдвигательный низконлаи, у которого двигатели Д-90А рас
положены на пилонах под крылом (Д„зл = 16000 да 11 при VKP = 
= 810—850 км/ч, Ск ,ф = 0,58 кг/ (даН • ч), т  = 5, л:к* = 32). При 
дальности 3500 км он может перевозить 198 пассажиров, при 
меньшей дальности — 214 пассажиров. Взлетная масса самолета 
93,5т, коммерческий груз — 21т, аэродинамическое качество са
молета 17,5. Ту-204 вобрал в себя все современные достижения 
в области аэродинамики, устойчивости управления, радиолока
ции. Оборудование самолета позволяет производить посадку на 
аэродромах с минимальными условиями для посадки но I I I  кате
гории ИКАО : видимость менее 400 м, расположение нижней гра
ницы облаков менее 30 м, потребная длина ВП П  — не более 
2500 м.

В конструкции использованы композиты, что позволило 
уменьшить массу планера на 1200 кг. В настоящее время в Улья
новском авиапромышленном комплексе самолет Ту-204 внедря
ется в серийное производство.

За рубежом самолет такого же класса создан консорциумом 
Эрбас Индустри. Это самолет А320, рассчитанный на перевозку 
150— 164 пассажиров на дальность 5850 км при ОаЗ.п = 72 т, 
Г к1, = 905 км/ч, удельный расход топлива G/?K)> = 0,596 (дв. C F — 
—М56—5AJ) или Сдк,, = 0,56 кг/(даН-ч) А (ТРД Д  1/2500 
«Суперфэн»).

С целью замены самолета Як-40 (после 20-летнсн эксплуата
ции) был создан самолет Ил-114, который 29 марта 1990 г. со
вершил первый полет. Этот самолет имеет два модифицирован
ных ТВД  ТВЗ-1 17 мощностью 2500— 2600 л. с. Самолет перевозит 
60 пассажиров на 500 км, при полезной нагрузке 5,4т на 1000 км, 
при 3,5т — на 2850км; длина разбега самолета по бетону 1000—- 
1200 м, по грунту 1600 м; крейсерская скорость 500— 550 км/ч.

Подобный самолет создается в Англии. Предполагается, что 
эти самолеты в будущем получат новый тип двигателя — Т ВВД , 
который позволит увеличить экономичность на 20— 30 % в срав
нении с ТРД Д . Малогабаритные лопасти винтовентиляторов с 
«серповидными» концевыми частями не имеют потерь тяги от 
влияния сжимаемости воздуха на скоростях 800км/ч и более, 
как обычные воздушные винты. А большая экономичность Т ВВ Д  
на этих скоростях делает их реальным конкурентом ТРД Д .



В  1963 году создан самолет И л-.62-186 — местный дальний 
магистральный четырехдвигательный самолет на дальности 
6700— 9200 км при крейсерской скорости 850 км/ч. На нем впер
вые в СССР двигатели были размещены попарно по бокам фю
зеляжа в его хвостовой части, что позволило улучшить аэроди
намику самолета, повысить безопасность полета и сделать более 
комфортабельными условия полета для пассажиров вследствие 
снижения уровня шума от двигателей. Вначале серийные само
леты Ил-62 снабжались Т РД Д  конструкторского бюро Н. Д. Куз
нецова НК-8-4 со степенью двухконтуриости т  = 1,02 и удель
ным расходом топлива 0,78 кг/(даН • ч) на крейсерском режиме 
при скорости 850 км/ч. Применение па этих самолетах создан
ного коллективом П. А. Соловьева более экономичного высоко
температурного Т РД Д  Д-ЗОКУ со степенью двухконтуриости 
т  = 2,33 привело к снижению удельного расхода топлива на 
15% и к повышению дальности полета на 10%.

Ш и р о к о ф ю з е  л я ж н ы е п а с с а  ж и р с к и е
с а м о л е т ы
Непрерывное увеличение пассажиропотоков в аэропортах 

всех стран привело к необходимости создания многоместных (до 
250— 500 мест) широкофюзеляжных самолетов, появившихся в 
конце 60-х годов. Фирмами СШ А Боинг, Локхнд, Макдопальс 
Дуглас были построены первые серийные аэробусы В-747, ДС-10 
п L-1011 «Трнстар».

Самолет Боинг-747-100 совершил первый полет 9 февраля 
1969 г. и уже 20 лет он успешно эксплуатируется во многих ре 
гионах мира. С 1971 года идет серийный выпуск самолетов 
В-747-200В с четырьмя ТРД Д  «Пратт-Уитни» УТ9Д-7 62 
= 24700 даН, GB3C = 377840 кг, 516 пассажиров С/комм = 43290 кг, 
дальность— 13670 км). Стоимость самолета очень велика — 86 
миллионов долларов, но несмотря на это его приобретают многие 
авиакомпании мира. По требованию заказчика двигательные 
установки могут быть различными. Существует семь модифи
каций самолета с различными типами ТРДД.

На базе самолета В-747-200В созданы различные модифика
ции: грузовые топливозаправщики, грузопассажирские «Комби» 
п даже носители воздушно-космического корабля. Самолет хо
рошо зарекомендовал себя как по экономичности, так и по на
дежности. Катастрофы его были связаны прежде всего не с тех
ническим, а с человеческим фактором. (Например, одновремен
ная гибель двух самолетов с пассажирами из-за столкновения 
после взлета).

Но одна из крупнейших катастроф самолета японской авиа
компании, унесшая 520 жизней, вызвана явлением усталости ма-



терилов узлов конструкции хвостового оперения самолёта, хотя 
к моменту катастрофы была израсходована всего 1/3 из объяв
ленного ресурса планера (25 тысяч часов из 72 тысяч ресурс
ных). Самолет эксплуатировался на коротких от 800 до 2500 
км авиалиниях с максимальным (до 550) числом мест. Вновь 
перед авиационными специалистами, как и в 1954 году после 
катастроф с английскими «Кометами», встала эта проблема — 
— усталость материала элементов планера.

Аэробусы западноевропейского консорциума Эрбас-Индустри 
предназначены для авиалиний средней и малой протяженности. 
Это были двухдвигательные самолеты А-300 для 280— 345 пас
сажиров на расстоянии 2600— 3900 км с ТРД Д  фирмы Джепе- 
рал-Электрик CF-6-50C, сборку которых но лицензии ведет фран
цузская фирма SN EC M A  (/?взл = 22700 кге, т  = 4,4, CRKр = 
= 0,653). Серийный самолет А300В2-200 при 331 пассажире имеет 
К кр = 917 км/ч на Я  = 9145 м. Модификации самолета: А300-600, 
А310—200, АЗЗО, А340. Они отличаются между собой тягами 
используемых двигателей, а самолет А-340 имеет 4 двигателя, 
в отличие от других модификаций с 2 двигателями. Этот само
лет конкурентоспособен самолету В-747.

А э р о б у с  ы
Первые аэробусы в нашей стране стали разрабатываться с 

1969 года в О К Б  имени С. В. Илыошина под руководством Ге
нерального конструктора Г. В. Новожилова.

Первым советским аэробусом стал пассажирский самолет 
Ил-86 с четырьмя Т РД Д  О К Б  И. Д. Кузнецова (/Дзл = 
= 013500 даН, Мтах —~0,93). Ил-86 был поднят в воздух 22 дека
бря 1976 года. В дальнейшем после завершения государственных 
испытаний он получил сертификат по НЛГС-2, составленный на 
основе международного стандарта И КАО  «Летная годность ВС». 
Регулярная эксплуатация самолета началась с 22 декабря 
1980 года. При создании самолета Ил-86 впервые была выра
ботана и реализована методика комплексной программы испы
таний гражданского самолета на отказобезопасность.

При 6’взл = 206 т аэробус Ил-86 транспортирует СКОМм = 42 тс 
при Ккр = 900 км/ч. На расстояние 2860 км доставляется 350 пас
сажиров.

В 90-х годах планируется внедрить дальний магистральный 
самолет Ил-96-300 с четырьмя Т РД Д  Д-90А с /?взл = 16000даН, 
аэродинамическое качество этого самолета увеличено до 17,5 (за 
счет большего удлинения крыла (9,5) и постановки на концах 
крыльев вертикальных законцовок). Длительность беспосадоч
ного полета самолета 12 часов, наибольшая дальность— 11 ты
сяч километров.



На Ил-96-300 вся необходимая экипажу информация о полете 
и работе бортовых систем высвечивается на цветных экранах 
индикаторов-дисплеев. Кроме того, бортовые Э В М  в полете полу
чают информацию о всех неисправностях и отказах, которая в 
конце рейса выдается на печатающее устройство в виде бланка 
дефектов, передаваемого наземному персоналу для проведения 
соответствующих работ в период подготовки самолета к очеред
ному рейсу.

'Г р а н с п о р  т н ые  с а м о л е т  ы д ля  и е р е в о з к и
б о л ь ш и х г р а ж д а п е к и  х и вое нны х г р у з о в
В последние 20 лет в результате новой стратегической док

трины Пентагона, основанной на создании «сил быстрого реаги
рования», такие самолеты стали создаваться значительно чаще.

Вще в 1963 году в СШ А на летные испытания поступил стра
тегический воспио-транспортпый и десантный самолет С-141 
«Старлифтср» (высокоплан с четырьмя ТРД , расположенными 
на пилонах иод крылом). При Свз.п = 143,6т полезный груз сос
тавлял 31750 кг, дальность полета — 6700км. При СКомм = 14,6т 
дальность увеличивалась до 10100 км.

В октябре— ноябре 1974 г., когда был создан воздушный мост 
С Ш А — Израиль, самолеты С-141 за 33 дня совершили 421 рейс 
и перевезли 11600т грузов при VKP = 885 км/ч.

Подобный самолет появился в СССР в 1971 году. Этот само
лет Ил-76 с четырьмя Т РД Д  Д-30КГ1 с 1?азл — I 1800 даП — вы со- 
конлан с двигателями иа пилонах под крылом. При 6'пзл = 157т 
он берет Скомм = 40т. Максимальная дальность Ил-76 — 5000 км

Далее ВВС  С Ш А  заказали транспортный самолет, способный 
перевозить на большие расстояния грузы массой 75— 100т. Этот 
заказ выполнила фирма Локхнд, создав в 1965 — 68гг. самолет 
С-5А «Гэлаксч» — высокоплан со стреловидным крылом с че
тырьмя ТРД Д  фирмы Дженерал-Электрик TF-39-E1 (R li3.3 — 
= 18500даН, ,11 = 8; 6'взл = 323т). С 1969 по 73 гг. фирма по
ставила подразделениям быстрого реагирования СШ А 81 само
лет. В 1986 г. создана усовершенствованная модификация — са
молет С-5В.

Советский транспортный самолет Ан-124 «Руслан», демонст
рировавшийся на салонах в Ле-Буржс в 1985 и 86 гг., обладает 
у 11 и к а л ь н ы м и л ст н о -тех и 11 ч ес к и м и х а р а кте р и ст н к а м и: G „ зл = 405 т, 
С комм = 150т, Екр = 800-850 км/ч, I I  — 10-- 12 км. максимальная 
дальность 16500 км, дальность при максимальной коммерческой 
нагрузке — 4500 км. На нем установлены ТРД Д  Д-18Т, создан
ные коллективом О К Б  под руководством В. А. Лотарева (/?ВЗл=-- 
= 23000 даН, гп = 6). Кроме ручного управления каждый двига
тель имеет и электронную систему от бортового автоматического



управлёния (С А У ). Используя САУ, экипаж может даже в очень 
сложных метеоусловиях заходить на посадку в автоматическом 
или полуавтоматическом режиме.

На самолете применена бортовая автоматизированная система 
контроля — БА С К. Она дает информацию о состоянии систем и 
механизмов самолета и предупреждает пилота в случае наруше
ния им технологии подготовки к старту или посадке. Если, нап
ример. экипаж не проверил тормоза, то на электронном табло за
горается требование: «Тормоза проверь». Если при явной неис
правности экипаж пытается взлететь, БАСК, отдает приказ 
«Взлет запрещен».

Во второй половине 80-х годов О К Б  им. О. К. Антонова, соз
дало самолет Ан-74, имеющий два двигателя Д-36-ТРДД (/Д3.1 = 
6500 д'аН, т  — 6, С«кр = 0,63 кгт/даН • ч ) . Двигатели располо
жены сверху крыла высокоплана. Самолет специализирован для 
работы на полярных станциях и в различных отраслях народ
ного хозяйства. Он успешно прошел эксплуатационные испыта
ния, обеспечивая в 1988 г. советско-канадский лыжный переход 
через Северный полюс. В настоящее время самолет получил сер
тификат летной годности по международным нормам ИКАО, 
запущен в серийное производство. Имеются предложения для 
его приобретения в странах С Н Г  и зарубежных.

С в е р х з в у к о в ы е  т я ж е  лы е с а м о л е т  ы
с т р е у г о л ь н ы м  к р ы л о м
Самолеты такого типа военного назначения начали созда

ваться в конце 40-х — начале 50-х годов нашего столетия с 
целью их использования в качестве носителей ядерных бомб. 
Толчком послужило выступление У. Черчилля в СШ А, в Ф ул 
тоне, в марте 1946 г., названное началом «холодной войны Запада 
с Востоком».

Сверхзвуковые самолеты-бомбардировщики — носители ядер- 
ного оружия — создавались по схеме самолета «бесхвостки» с 
треугольным крылом при одновременном использовании отсеков 
крыла для размещения горючего, снятии оборонительного воору
жения, уменьшения числа экипажа (все это с целью получения 
наибольшей дальности полета). Такие самолеты должны были 
иметь крейсерскую скорость в высотном полете, соответствую
щую числу М  и более 2.

В СШ А это были самолеты фирмы Копвэр В-58А «Хаслер» с 
четырьмя Т РД  1-79. В течение 1960— 62 гг. было построено 116 
серийных самолетов с крейсерской скоростью в диапазоне чисел 
АЛ. от 0,90 до 0,95, с максимальной скоростью М-2,0 на высоте 
12200 м. Производство В-58А прекращено в связи с появлением 
в СШ А новой доктрины упреждающего ракетно-ядерного удара



по противнику с помощью межконтинентальных баллистических 
ракет. " . .  ;/.'/
'■ В  СССР ответом на создание бомбардировщика В-58А «Хасг 

лер» были разработка и опытное строительство высотного сверх-, 
звукового бомбардировщика М-50 в О К Б  В. М. Мясинцев.а, .на
чатые в 1956 году. V f

Для сверхзвуковых самолетов длительных, режимов полета, 
на больших числах М.наиболее сложной ппоблемой стала проб-: 
лема кинетического нагрева самолета, который п р и в о д и т  не. 
только к снижению механических свойств материалов конструк-. 
ттии. но и к появлению температурных напряжений вследствие 
неравномерности нагрева. П р и  э т о м  проявляется явление, ползу
чести матер и яп а. что ппиводит к возникновению легЬормя.пий 
KOHCTPvKUHii. В  этот период появилось понятие «теплового барь
ера». Проблема была разрешена с. переходом на новые,, мате- 
пиалы— титановые сплавы и стальные слоистьш констт’-книи. 
Выла п о .зл я н я  новая технология производства. само летной, к о н с т 
р у к ц и и — применение крупногабаритных панелей, где обнш-вкя 
со стрингерами или поясами шпангоутов выполнена прессовани
ем Ия в последующем — фрезерованием*. /гг

В  о т л и ч и е  о т  а м е р и к а н с к о г о  б о м б а п д и п о в п ш к  М -5 0  в ы п о л н р и  
п о  о б ы ч н о й  н о п м а л ь н о й  с х е м е  —  с  з а д н и м  п я с г ю л о ж т * н и е м : гоп и-  
я о н т а л ь н о г о  о п е р е н и я ,  к р ы л о — т р е у г о л ь н о й  (Ь о п м ы  в п .чан е . 
П е п в ы й  п о л е т  с а м о л е т а  б ы л  в  1 9 6 0 г. О д н а к о  в  с л е п у к н п о м Г О Л у  
р а б о т ы  с  н и м  п р е к р а т и л и с ь  в  с в я з и  с  т е м .  ч т о  р У к о во д ствб - Ш Т :р а :1 
иьт- о т д а л о  п р е д п о ч т е н и е  м е ж к о н т и н е н т а л ь н ы м  п а к е т а м "  n 6 ' , # 6C-i 
т а в к с л б о е в ы х  з я п я д о в  к  п е л и . - Н а к о п л е н н ы й ' оиы-т п р и  Ш з д я н Ш ч  
с а м о л е т а  М -5 0  б ы л  и с п о л ь з о в а н  п р и  р а з р а б о т к е  п о т т о г о  с о в е т с 
к о г о  с в е р х з в у к о в о г о  п а с с а ж и р с к о г о  с а м о л е т а  T v - 1 4 4 .

Отличительной особенностью первого в мире Уверхзву-коЬого 
пассажирского самолета'Tv-144 (декабрь 1968 г.) было ппимёйе- 
ние треугольного крыла с «ломаной» передней кромкой, назы
ваемого «оживаемым» или готическим1.

Исследования на малых самолетах, проведенные в 50-х годах 
в СССР, Швеции, СШ А, Англии, показали, что такое крыло поз
воляет не только снизить коэффициент лобового сопротивления 
в зоне трансзвуковых скоростей, улучшить взлетно-посадочные 
характеристики самолета, но и получить меньшее перемещение

1 Прежде чем применить «оживаемыс» крылья на самолетах, в СССР и 
Англии проводили испытания не только в аэродинамических трубах, по и в 
полете на самолетах—аналогах. В  СССР — это самолет О К Б  А. И. Микояна 
М ИГ-АНАЛОГ 144. в  Англии — самолет ВАС 221 фирмы Б р и т и ш  Эркрафт. 
При G вз.„ =  Я000кг М ИГ-АНАЛОГ 144 достигал потолка 20000 м и макси
мальной скорости 2500 км/ч. Были выполнены десятки полетов этого само
лета, результаты которых позволили ускорить создание Ту-144.



центра давления самолета при выходе на сверхзвуковые ско
рости. В отношении аэродинамической и общей компоновки 
сверхзвукового пассажирского самолета (СП С ) ученые и ин
женеры СССР, Англии и Франции пришли к одному и тому же 
оптимальному решению.

В мае 1970 года СПС Ту-144 достиг числа М  = 2, скорости 
2150 км/ч иа высоте 16300 м, а осенью того же года — 2430 км/ч 
на высоте 17000м. В ноябре 1977 года начались полеты с пасса
жирами по маршруту Москва—Алма-Ата. К  сожалению, они 
были вскоре прекращены в связи с экономической нецелесообраз
ностью.

С января 1976 года два самолета «Конкорд» начали выпол
нять регулярные пассажирские рейсы Париж— Рио-де-Жанейро 
и Лондон— Бахрейн. Всего за 9 лет было построено 18 самолетов 
«Конкорд».

После многолетней конкурентной борьбы авиакомпаниям, 
закупившим самолеты «Конкорд», удалось лишь в 1986г. нала
дить регулярные пассажирские перевозки между Европой и Аме
рикой. К  этому времени были усовершенствованы двигатели, что 
позволило снизить уровень акустического нагружения и повы
сить их экономичность.

Были снижены эксплуатационные диапазоны высот полета 
СПС и повышены требования к чистоте выхлопных газов для 
уменьшения в них окислов азота. Это удалось путем снижения 
степени сжатия компрессоров двигателей. Все это диктовалось 
стремлением не разрушить озоновый слой атмосферы. Именно 
этот слой защищает все живое на Земле от ультрафиолетового 
излучения Солнца, а'иодсчеты ученых показали, что лишь один 
год эксплуатации 500 еверхзвуковыхе самолетов типа «Конкорд» в 
районе высот озонового слоя приведет к необратимым процес
сам, чреватым гибелью биосферы планеты.



2. В Х О Д Н Ы Е  УСТРО Й СТВА  АСУ

•2.1. Ф У Н К Ц И И  ВО ЗД УХ О ЗА Б О РН И КО В
И ИХ О С Н О ВН Ы Е  П А РА М ЕТРЫ

Функции воздухозаборников в системе силовой установки 
самолета сводятся к следующему:

осуществление процесса сжатия воздуха, поступающего в 
двигатель, за счет использования кинетической энергии воздуш
ного потока;

обеспечение двигателя и других агрегатов необходимым ко
личеством воздуха с заданными параметрами.

Эти функции подчинены условию получения максимально воз
можной тяги силовой установки при ее устойчивой и надежной 
работе на всех режимах эксплуатации самолета. Для осущест
вления данных функций воздухозаборники должны удовлет
ворять ряду требований:

1) обеспечить минимальные потери полного давления в про
цессе торможения потока воздуха до скорости на входе в дви
гатель 40... 60 м/с;

2) устойчивость процесса течения воздуха при всех условиях 
полета и режимах работы двигателя;

3) равномерное поле скоростей и давлений без значительных 
пульсаций на входе в компрессор двигателя;

4) высокая производительность и возможность регулирова
ния расхода воздуха;

5) минимальное внешнее сопротивление;
6) малая масса, габариты, достаточные прочность, жесткость, 

герметичность и технологичность.
Воздухозаборники должны отвечать эксплуатационным тре

бованиям;
а) высокая надежность работы всех систем воздухозабор

ника;
б) простота технического обслуживания;
в) защищенность от попадания посторонних предметов, грязи.



Принципиальная схема дозвукового воздухозаборника изо
бражена иа рис. 2.1 сверхзвукового —  на рис. 2.2.

воздухозаборника: А—коллек
тор; П —клапана подпитки;
S-—диффузор; С— воздуховоды; 
Д —сужающаяся часть воздухо-
г> и ~ | • v" j • заборника , ,

Р  и с ..2.2. .Схема сверхзвукового 
диффузора: А —сверхзвуковой
диффузор; В —дозвуковой диффу
зор; С—коллектор; 1—централь
ное тело; 2— обечайка; Д —сече-', 

нис входа в двигатель ...

Воздухозаборники характеризуются следующим и. основпыми 
параметрами, оценивающими их эффективность; •• ;-'v: /••у

1). Степень повышения давления в воздухозаборнике . ' г
- л„х;5 = р^/рп, Y .(2.1)

где — йодное давление в конце воздухозаборника (перед вхо- 
.дом' в компрессор); • ’ " - , . =: >

рн — атмосферное давление па зада мной-высоте. !
-- .'13 идеальном случае, когда отсутствуют потери, я БХ* 'зависит 
только от скорости полета и определяется выражением ■

Л ' вх  и д
1-му

>пдрч Мф-^чисдо-М полета; ' к • " ?
к — показатель гадиабаты.""  ■ ■ • • г

2) Коэффициент ■ сохранения ' (воеСт а но в&ен пя)?. -пол н ого Дав- 
- л ей ия в.воздухозаборнике ........................

..........................  "о Вх.= р-ъ/р*нг; (2.2)
где р*ц — полное давление в набегающем потоке,

Коэффициентом сгвх оцениваются газодинамические ‘потерн в 
процессе торможения потока. : - • дс

В реальнб-м воздухозаборнике д*Вх определяется по соотно
шению

Я  ' в х  —с . Я  ' в х .н д .О ’вх»



Величина сгвх дозвукового воздухозаборника определяется 
потерями в пограничном слое и на вихреобразбваниё. Накоплен
ный опыт проектирования, и эксплуатации дозвуковых воздухо- 
заборников позволяет получать высокие значения коэффициента 
восстановления полного давления: о-вх = 0,98 ...0,96, а у ТРД Д  с 
высокой степенью двух кон-тур н ocf и' овх = 0,98 ... 0,99.

У сверхзвуковых воздухозаборников <твх зависит от совершен
ства организаций1 процесса торможения сверхзвукового потока. 
Здесь потери складываются из волновых потерь (в системе скач
ков), вихревых потерь и потерь от трения. Например, при М„ —3 
;Л*в* ид = 38, степень повышения давления в дозвуковом воздухо
заборнике с прямым скачком уплотнения л*ВХдв~12, а достнг- 
нутая в настоящее время на современных самолетах я * ВХСв~25.

3) Коэффициент расхода воздуха <р — отношение действи
тельного расхода воздуха Gn к максимально возможному при 
каждом заданном М п:

'  (}v u max

И Л И  (2.3)
[in Гн I'll '

4 =

где F и — площадь струи воздуха в невозмущениом потоке;
F вх — площадь входного сечения воздухозаборника; 

ря, Vn — плотность и скорость полета на заданной высоте: 
Коэффициент расхода воздуха характеризует производитель

ность входного устройства.
4) Коэффициент внешнего (лобового) сопротивления вход 

иого устройства
C.vbx = * bx/<//> (2.4)

где Хвх —  суммарное внешнее сопротивление воздухозаборника; 
<7 = р я К в2/2—скоростной напор;

F м — площадь миделя гондолы.
5) Коэффициент неравномерности скорости потока

б к = f VF-dF, (2.5)
F

I -':,'.-. • • _  V,
;где Vi — относительная скорость, К,-—.—гг— ,

1 ср
К, — скорость в /-й точке;

Vc,).="Gjpp • F  — средняя скорость;
F  — площадь сечения; 
рг— плотность в сечении.



6) Запас устойчивости воздухозаборника

А К Увх = lib lllS z  l") . 100 %
V О в х / ф  1

(2.6)

где индекс «г» —  соответствует параметрам на границе устой
чивой работы по помпажу.

Запас устойчивости АКувх  аналогичен запасу устойчивости 
компрессора и определяется экспериментально для каждого М п.

7) Эффективная тяга силовой установки

где Ро — тяга двигателя при овх = 1;
. Р вх — потери тяги, вызванные потерей давления при

О в х  1 , А Р в х = С % ' Р 0 (  \ —  СГвх),

где CR — коэффициент (для Т РД  и Т РД Д  CR = 1,1... 1,6).

2.2. Ф О РМ А  ПРОТОЧНОЙ ЧАСТИ ВО ЗД УХО ЗАБО РН И КА

В  воздухозаборниках используется принцип «безмашинного» 
сжатия воздуха, т. е. преобразование кинетической энергии набе
гающего потока в потенциальную энергию полного давления. 
Этот процесс осуществляется в диффузорах, имеющих при дозву
ковых скоростях потока расширяющийся канал, а при сверхзву
ковых— сужающийся или сужающераеширяющийся.

Связь между скоростью набегающего потока и формой про
точной части входного устройства определяется уравнением для 
идеального энергоизолированного течения, полученного из урав
нения обращения воздействий в реальном потоке газа:

где М, с, F  — значения числа М, скорости потока и площади в 
произвольном сечении потока; 

dc, dF — изменение скорости и площади потока.
В  воздухозаборнике приращение скорости всегда отрицатель

но (dc < 0).
При дозвуковой скорости полета (М  <  1) левая часть урав

нения (2.8) будет положительной, т. е. канал воздухозаборника 
должен быть расширяющимся диффузором—dF  > 0 (рис. 2.3, а).

При сверхзвуковой скорости полета (М >  1) левая часть 
уравнения (2.8) отрицательна, поэтому выполнение условия тор
можения возможно только в сужающемся канале, где dF  < 0 
(рис. 2.3,6 до сечения к — к). Торможение потока после крити
ческого сечения, когда М  < 1, должно осуществляться в расши- 
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Р э ф  =  Р о  —  Д  Р в х  —  Д в х , (2.7)

с F
(2.8)



ряющемся канале (dF > 0 ) .  Первый и второй участки образуют 
вместе сверхзвуковой диффузор.

Ьх
Рн L - Рн

. л  г Г
С8< а

м<-| I Р6 >Рн М И

1 ^ СВх> а
8х

С е < Q

P - > V P«

Р и с. 2.3. Схема проточной части дозвукового (и) и сверхзву
кового (6) диффузоров

2.3. В Н Е Ш Н Е Е  С О П РО Т И ВЛ Е Н И Е  ВО ЗД УХО ЗАБО РН И КА
И СИЛОВОЙ УСТАНОВКИ В ЦЕЛОМ

Суммарное внешнее сопротивление силовой установки сос
тоит из четырех составляющих:

Х у = Хр + Х Лоп + Х аои + Х т]),
где Хр — сопротивление давления,

X доп — дополнительное сопротивление,
X дон — донное сопротивление,
Х тр --сопротивление трения.

Сопротивление давления представляет собой сумму проек
ций на ось двигателя сил избыточного давления, действующих 
на всю внешнюю поверхность гондолы двигателя:

С,
Х п = I [р  —  рн) dF.

'■'в*

На головном участке гондолы вх — М (рис. 2.4) давление 
превышает атмосферное вследствие торможения потока в сис
теме скачков уплотнения, создаваемой воздухозаборником. Это 
образует на головном участке гондолы равнодействующую силу 
давления Х ГОл, действующую в сторону, противоположную нап
равлению полета:

С,
Хгол = \ (р —  Рн ) dF.



Р н с. 2.4. Схема обтекания гондолы сверхзвуковым потоком 
и распределение давления

Осевая составляющая сил избыточного давления па цилин
дрической части гондолы, независимо от характера распределе
ния давлений, равна нулю. На кормовой части гондолы при обте
кании угловой точки М ' возникает течение разрежения и давле
ние на ней понижается до значений, меньших атмосферного. 
Равнодействующая сил давления в этом .случае действует в сто
рону, противоположную направлению полета, и. создает кормо
вое сопротивление . . .. . .. .

и ■ м • « . 
сХкор — j {р — рп) dF.

Таким образом, при сверхзвуковых скоростях равнодейст
вую щ ая сил давления является силой сопротивления движению, 
.которое называют волновым сопротивлением.

Дополнительное сопротивление равно сумме проекций на ось 
. двигателя сил избыточного давления, действующих со стороны 
внешнего потока и аt=t поверхность тока Н  —  1— 2— вх (рис, 2.4). 
На этой поверхности осевая сила образуется за счет увеличения 
давления в скачках уплотнения р>рн, поэтому эта сила направ
лена в сторону, противоположную направлению полета:

Дх
Хдоп = j (р — рн) dF.

Fn



Данное сопротивление представляет собой силу сопротивле
ния полету, возникающую вследствие появления зон понижен
ного давления в задней торцевой части гондолы (или при обте
кании уступов на ее поверхности). Данная поверхность может 
представлять собой торцевой уступ между сверхзвуковой струей, 
вытекающей из двигателя, и внешним потоком, обтекающим 
гондолу. В общем случае

•^ДОП — —  ) (Рдои Рн) d t,
Дои

где Рдон < Рн — донное давление.
Сопротивление трения воздуха о наружную поверхность гоп- 

долы возникает вследствие влияния сил вязкости. Его можно оп
ределить при известном распределении по всей поверхности гон
долы касательных напряжений трения по выражению

ХгР = f т dS.

При скоростях потока, 
которые меньше скорости 
звука, и безотрывном обте
кании входного участка
гондолы на внешней поверх
ности передних кромок
возникает разрежение (рис.
2.5). В результате создается 
равнодействующая аэроди
намическая сила Р , дающая 
осевую составляющую в на
правлении полета, называе
мую подсасывающей силой 
Р поде- При идеальном обте
кании, когда отсутствуют
трение, скачки уплотнения и срывы потока, подсасывающая
сила равна по значению и противоположна по направлению силе 
дополнительного сопротивления:

•̂ доп “Ь Р поде =  0 .

2.4. Д О З В У К О В Ы Е  ВО ЗД УХО ЗАБО РН И КИ

2.4.1. Основные геометрические параметры
воздухозаборников
Дозвуковые воздухозаборники применяются на пассажирских, 

военно-транспортных, а также на некоторых боевых и учебно- 
тренировочных самолетах, имеющих М „ < 1,5.

Р и с . 2.5. Оборудование подсасы
вающей силы в дозвуковом возду. 

хозабориикс



На рис. 2.6 представлена схема дозвукового входного устрой
ства. Оно имеет входную часть —  обечайку 1\ с основным очер
танием входных кромок, что необходимо для предотвращения 
срыва потока, обеспечения требуемой подсасывающей силы и 
создания равномерного поля скоростей на входе во внутренний 
канал и перед компрессором. К  обечайке 1\ примыкает расши
ряющийся канал требуемой длины 12, в котором происходит 
дальнейшее уменьшение скорости потока и увеличение давле
ния. Внутренний канал в конце воздухозаборника может иметь 
сужающийся участок 13, па котором происходит ускорение по
тока, что приводит к выравниванию поля скоростей на входе 
в компрессор.

Геометрические параметры дозвуковых воздухозаборников 
при проектировании выбираются для основного режима работы.

Площадь входа воздухозаборника определяется выражением
^Вх — бги/П вхрпх>

где V вх, рвх — скорость и плотность воздуха на входе в воздухо
заборник.

Величина VBX составляет 0,3...0,7 от V„ и зависит от формы 
проточной части воздушного канала: меньшие значения Г вх — 
для длинных и искривленных каналов, большие — для корот
ких каналов и ГТД  с большими скоростями на входе в комп
рессор.

Диаметр входа воздухозаборника можно определить следую
щим образом: Z)BX = £)вх • £>г.д,

где Dbx = 1 ,1  ] /  -гг— р—тгТм— \Г ог  + 1 — относительный диа- у  U — Пх'Т/и—М,г)
метр, входа;



Dr.д= (1,2... 1,3)DB„ — максимальный наружный диаметр гондо
лы двигателя;

D bh^ D ab — максимальный внутренний диаметр гон
долы;

Dдв — диаметр двигателя по компрессору;
Vbx = VBX/Vn — относительная скорость воздуха на входе 

в воздухозаборник.
Угол притекания внешнего контура потока ко входу в воз

духозаборник относительно его оси (Звх (градус), позволяющий 
обеспечить плавное обтекание гондолы и избежать срыва потока 
на входе, зависит от относительной скорости входа:

р „  «  2 2  V \ / V „ ~ \  , 
при этом радиус кривизны входной кромки можно принимать

гт щ = (0,04...0,05),
а полуугол раствора канала а  < 4...5°.

Относительная наружная длина входа, целесообразная из 
условия минимизации лобового сопротивления гондолы двига
теля, может быть выражена как функция числа М п:

L  = L/D r.A «  1,5 Мп2,
где L  — расстояние от носка гондолы до цилиндрической части.

Приведенные выше зависимости являются приближенными. 
Окончательные значения основных геометрических параметров 
воздухозаборников устанавливаются экспериментально.

2.4.2. Торможение дозвукового потока
На рис. 2.7 изображены схемы трех характерных режимов 

работы воздухозаборника в зависимости от соотношения ско
ростей Vи и VBX:

1) Vh< V bx, поток перед диф
фузором ускоряется, коэффици
ент расхода tp> 1 ;

2 ) Vh = Увх, трубка тока вхо
дит в диффузор без изменения 
своей формы и торможение воз
духа осуществляется только 
внутри диффузора, коэффициент 
расхода q> = 1 ;

3) VH >  Увх, сжатие воздуха 
начинается вне диффузора 
и заканчивается внутри него, 
коэффициент расхода ср < 1 .

Торможение потока воздуха

Р и с . 2.7. Режимы работы дозву
кового воздухозаборника:

-I'll < 1 вх>     V* ~ ' вх-
 Vн < VBX; • VH> VBX



в расчетных условиях Vn< VBX, <р<1 полета начинается перед 
входом в воздухозаборник, что приводит к снижению потерь 
в процессе преобразования скоростного напора в давление. 
На участке от Н — Н до вх— вх (рис. 2.6) отсутствуют ограни
чивающие поток стенки, поэтому нет потерь из-за трения воздуха 
о них. Кроме того, уменьшаются потери при течении воздуха 
в канале воздухозаборника из-за уменьшения скорости на входе 
в канал.

Для дозвуковых воздухозаборников отношение V’bx/K,, выби
рают примерно равным 0,5. При этом основное сжатие воздуха 
от скоростного напора происходит вне входного устройства 
(около 75% ).

Особенностью дозвуковых входных устройств является ма
лое изменение коэффициента внешнего сопротивления Сх вх при 
изменении М п от 0 до 0,8. Это объясняется появлением подса
сывающей силы, направленной по полету (при ср < 1 ), которая 
компенсируется АДОи. Местные сверхзвуковые зоны на обечайке 
уменьшают подсасывающую силу. Величина М,„ при которой 
появляются сверхзвуковые зоны, зависит от формы обечайки. 
На рис. 2.8 представлена зависимость М кр от формы внешних 
обводов обечайки входного устройства. Критическое число Маха

Р и с . 2.8. Влияние формы кромки на значение М кр 1,. 
2 , 3—кромки заборпнков имеют различную толщину

М кр — это такое число М п, при котором в какой-либо точке .по
верхности скорость потока равна местной скорости звука. Как 
видно из рисунка, при высоких околозвуковых скоростях луч
шие характеристики имеют входные устройства с меньшей отно
сительной толщиной и более острой входной кромкой.

2.4.3. Работа дозвукового воздухозаборника Д  ,5
на небольших сверхзвуковых скоростях
При больших дозвуковых скоростях полета (М „>0,8), и осо

бенно при переходе к сверхзвуковым скоростям полета, харак- 
40



теристики дозвуковых воздухозаборников резко ухудшаются, 
заметно возрастает внешнее сопротивление, что обусловлено 
наличием течения с местными сверхзвуковыми зонами. При 
М п> 1 перед плоскостью входа появляется ударная головная 
волна (рис. 2.9).

Головная волна ведет к росту потерь полного давления на 
входе в компрессор (уменьшению аих) и росту внешних потерь 
(увеличению Сх вх). Эти потери зависят от коэффициента рас
хода ф и формы кромки. Зависимость коэффициента Сх вх от 
данных параметров представлена па рис. 2.10. У входныхусг- 
ройств со скругленной формой кромки коэффициент Сх вх больше

в 2...G раз, чем у входных устройств с острой кромкой. Это объ
ясняется наличием мощной отошедшей головной ударной волны 
у воздухозаборников со скругленной обечайкой. При острых 
кромках скачок уплотнения у обечайки слабее и меньше воз
мущает течение, а начиная с некоторого М п скачок становится 
присоединенным к боковой поверхности заборника, что ведет 
к некоторому уменьшению СЛ ВХ.

Однако входные устройства с острыми кромками имеют худ
шие характеристики при косом обдуве. Они также создают 
значительные потери полного давления на взлете и малых ско
ростях полета из-за срыва с кромок потока, втекающего внутрь 
воздухозаборника, что приводит к уменьшению расхода воздуха 
через двигатель и его тяги, а также к резкому ухудшению 
структуры потока на входе в компрессор.

Потери полного давления в дозвуковом воздухозаборнике 
при сверхзвуковых скоростях определяются потерями в прямом

1Р - 0.7

Р  и с. 2 .9 .  Схема течения и до
звуковом входном устройстве 
при сверхзвуковых скоростях 

полета

Р и с . 2.КТ Влияние формы кром
ки обечайки и числа М м на вели

чину внешнего сопротивления



2 0 Мп

Р и с . 2.11. Зависимость ко
эффициента восстановления 

давления от числа М Г1

скачке уплотнения и практически 
не зависят от формы кромки обе
чайки (рис. 2.11). Например, при 
М п = 1,5 ствх прямого скачка 
уплотнения равен 0,93, а при М„=1,8 
оВх ~  0,8. В  связи с этим прак
тическое применение дозвуковых 
входных устройств при М п>1,5 ста
новится нецелесообразным.

2.5. ВХ О Д Н Ы Е УСТРОЙСТВА Д Л Я  С В Е Р Х З В У К О В Ы Х  
СКОРО СТЕЙ  П О ЛЕТА

Как отмечалось выше, па самолетах, использующихся до 
М „<  1,3...1,4, могут применяться дозвуковые входные устройст
ва, но с более тонкими и острыми передними кромками. Тор
можение потока в этих воздухозаборниках реализуется водном 
прямом скачке уплотнения. При М п>1,5 используются специ
альные сверхзвуковые воздухозаборники, в которых торможе
ние набегающего потока осуществляется в специально органи
зованной системе скачков уплотнения (рис. 2 .1 2 ).

Р и с . 2.12. Схема сверхзвукового воздухозаборника: а —угол пово
рота потока; ^—угол наклона косого скачка уплотнения; Fr—пло

щадь горла; f BX— площадь входа

2.5.1. Классификация сверхзвуковых 
воздухозаборников
Классификация воздухозаборников осуществляется по сле

дующим признакам:
1) По принципу организации процесса торможения (рис.2.13): 
а) внешнего сжатия; б) внутреннего сжатия; в) смешан

ного сжатия.
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Р и с . 2.13. Способы образования скачкой уплот
нения: а) внешнее сжатие; б) внутренее сжатие; 

а) смешанное сжатие

Эти воздухозаборники различаются по месту расположения 
косых скачков уплотнения. У воздухозаборника внешнего сжа
тия все косые скачки уплотнения расположены вне капала, 
внутреннего сжатия — внутри капала. В настоящее время наи
большее практическое применение получили входные устройст
ва с внешним сжатием. Они просты в регулировании, малы по 
массе, не требуют сложной системы запуска. На пути создания 
входных устройств с внутренним сжатием имеется ряд труд
ностей: сильное влияние пограничного слоя, сложность вывода 
па расчетный режим и регулирования.

Входные устройства смешанного сжатия занимают проме
жуточное положение между входными устройствами внутрен
него и внешнего сжатия. Они чувствительны к изменениям 
режима работы и возмущениям на входе (изменение угла атаки, 
скос потока, включение форсажной камеры) и их применение 
целесообразно на однорежимных самолетах.

Наибольшим коэффициентом апх обладает входное устрой
ство внутреннего сжатия. Например, для М„ = 2,2 коэффициент 
о'вх имеет значения 0,91, 0,93 и 0,95 для воздухозаборников внеш
него, смешанного и внутреннего сжатия соответственно.

2) По форме поверхности торможения:
а) плоские; б) пространственные (обычно осесимметричные).
У  плоских воздухозаборников поверхности торможения вы

полнены из ряда плоских панелей, образующих ступенчатый 
клин. В поперечном сечении такие воздухозаборники имеют 
форму прямоугольника.



У осесимметричных входных устройств поверхность тормо
жения представляет собой несколько сопряженных, конических 
поверхностей — конус торможения. Такие воздухозаборники 
имеют меньшую массу по сравнению с плоскими, но уступают 
но широте диапазона изменения регулируемых параметров и 
конструктивно сложнее регулируются.

3) По расположению на летательном аппарате:
а) лобовые; б) боковые.
На работе лобовых воздухозаборников мало сказывается 

влияние остальных частей самолета, но их недостатком являет
ся длинный и сложный воздушный капал, требующий значи
тельного объема фюзеляжа. Размещение воздухозаборников 
по бокам фюзеляжа укорачивает по сравнению с лобовым воз
душные каналы, уменьшает гидравлические сопротивления, ос
вобождает место для размещения радиолокационных станций. 
Основным недостатком боковых воздухозаборников является 
затенение фюзеляжем одного из них во время маневра само
лета со скольжением и влияние на работу воздухозаборника 
пограничного слоя, образующегося на фюзеляже.

2.5.2. Торможение сверхзвукового потока.
Работа воздухозаборника на расчетном режиме
Для идеального газа переход от сверхзвукового течения 

к дозвуковому происходит в горле диффузора. В идеальном 
диффузоре поток тормозится в сужающейся части канала без 
образования скачков уплотнения и потерь полного и статичес
кого давления до скорости в горле М=1. В реальном воздухо
заборнике переход сверхзвукового потока к дозвуковому осу
ществляется в прямом скачке уплотнения. Дальнейшее тормо
жение потока происходит в расширяющемся дозвуковом диф
фузоре.

Режим работы воздухозаборника характеризуется величи
нами (7вх, ф, соотношением располагаемого и потребного рас
ходов (Шрасп, т П0тр), отношением F г//'грасч. В идеальном случае 
на расчетном режиме /Прасп = /Ппотр, FT/F r Расч = 1, а = атах, ф=1.

На рис. 2.14 изображена дроссельная 
характер ист ик а возду хоз а бо р ник а,
представляющая собой зависимость 
сгвх = /(ф ) . При М п = const прямая линия 
соответствует потребному расходу че
рез двигатель, а точка пересечения ее 
с дроссельной характеристикой пред
ставляет фактический режим совмест
ной работы двигателя и воздухозабор- 

Рнс. 2.14. Характерно- иика (точка А ). Характеристика имеет
тика воздухозаоорника 4



две ветви: пологую, соответствующую фактическим режимам 
работы ( т Потр<я1Расп). и вертикальную, относящуюся к сверх- 
критическим режимам ( т потр > т расп) . Скругление в месте со
пряжения указанных ветвей условно называют «угловой точкой» 
характеристики. Эта область является наиболее выгодной для 
согласования работы воздухозаборника с двигателем, так как 
здесь высокие значения стВх сочетаются со значительными запа
сами устойчивости. Точка «п» на характеристике относится 
к границе помпажа, точка «з» — к границе зуда.

Помпаж воздухозаборника характеризуется периодическим 
с частотой 3... 10 Гм, изменением давления и скорости потока 
в канале и сопровождается характерными звуками и тряской 
конструкции.

Зуд характеризуется повышенными значениями суммарной 
амплитуды колебаний воздухозаборника и зонами сверхзвуко
вых скоростей за горлом, что вызывается его сверхкритическим 
режимом работы.

Коэффициент восстановления полного давления зависит от 
числа скачков уплотнения, их интенсивности, от режима работы 
входного устройства. При М „ < 1,5 существенного выигрыша 
у системы скачков по сравнению с одним прямым нет, поэтому 
до М п=1,5 используют воздухозаборники с одним прямым скач
ком. При большем числе М п дополнительно организуют косые 
скачки уплотнения.

На рис. 2.15 представлена зависимость коэффициента вос
становления полного давления в системе скачков от числа косых 
скачков уплотнения и М». Коэффициент оах определяется как
авх= (0,9...0,95)ас ск, где а,ск = П о,; а, — коэффициент вос
становления давления в одном скачке; п — число скачков.

п

П,_ — оо 
Зк  + пр

2 к + ир

\ к + пр

пр

1,0 \,k -1,8 2,г 2,6 3,0 Мп

Р и с .  2.15. Зависимость коэффициента ос ск пТ 
числа М П



Рекомендуемые числа скачков для воздухозаборников внеш
него сжатия:

М„<1,3— 1 прямой скачок (пр),
М„<1,5— 1 косой скачок + 1 пр,
Мп с  2 ,0 — 2 кс + 1 пр,
Мп<3,0— 3 кс + 1 пр,
М п<3,5—5 кс + 1 пр.
Значение коэффициента восстановления давления в косом 

скачке представляется зависимостью

O i кс
1

] »

,(2.9)
где М/_| — число М перед i-м скачком.

Из общей теории оптимальной системы скачков следует, что 
максимум ас ск достигается, когда интенсивность всех скачков 
уплотнения одинакова, а интенсивность замыкающего несколь
ко ниже. Интенсивность скачка определяется как отношение 
скоростей потока перед и за ним. Чтобы ос ы имел большее зна
чение, скорость потока перед прямым замыкающим скачком 
не должна превышать М =  1,2... 1,25.

Углы ступенчатого клина (конуса) выбирают таким образом, 
чтобы на расчетном режиме работы, во-первых, наружные ко
сые скачки фокусировались на передней кромке обечайки, обес
печивая тем самым величину ср= 1  и 1 доп = 0 , и, во-вторых, обес
печивалось равенство

V a/Vx =  У ,/1/2 =  ... =  V i/V u x  =  ...,

где I7, — скорость потока за м косым скачком.
Скорость потока за i-м скачком V, связана со скоростью 

потока перед скачком V,-\ следующим образом:

V i  = Vi-x ~ L -т  ■ (2.10)cos (fo—a f) v '

Число М  потока за i-м скачком
,  /  5 + M V .  5М;-._, cos В.-

М/ =  ] /  7 sin̂ p,-— 1 5 I- Л\2. i sin2p(. ’ ( *

Соотношение между углом поворота потока и углом наклона 
скачка выражается формулой

{2л2>



Зная число косых скачков ,из уравнений (2.10)... (2.12) мож
но определить необходимые значения углов ступенчатого клина 
(конуса), обеспечивающие одинаковую интенсивность в скачках. 
Угол наклона первой поверхности сжатия ai определяет вынос 
конуса (клина) — расстояние от вершины клина до плоскости 
входа. На современных сверхзвуковых самолетах он равен:

М ............................................ < 2,5 2 ,5 ... 3,5
Клин ................................... ~  9° - 7 °
Конус  ............................... - 1 5 ° -11 °
Вынос клина /|=/i/tg(5|.

Площадь горла па расчетном режиме определяется по урав
нению расхода для сечений Н —Н и вх— вх:

т в у =  F "  Я (а//) = mB у =  f r Я ('•-') • <2-13)

Учитывая, что F h = F вх ф, F г = F r/FBX, Тг* = Тн*, рг*/Рн* = ос ск, 
получим

= <2Л4> °с ск 9(Ар)
Для оптимальной площади горла на расчетном режиме 

)-.г = 1 и ф = 1 , тогда
Fr = Q (hff) /Ос. ск-

Значения величины Р г в зависимости от М„ рекомендуются 
следующие:

М „ . . ;  1,5 2,0 2,5 3,0 3,5
Рг . . . 0,5 0,42 0,35 0,32 0,3

2.5.3. Работа сверхзвуковых входных устройств
на нерасчетном режиме
2.5.3.1. В л и я н и е  н е р а с ч е т н о г о  ч и с л а  М п о л е т а
При числе М п меньшего и большего расчетного значения 

в соответствии с (2 .1 2 ) изменяются углы наклона косых скачков 
уплотнения. Они уже не фокусируются на передней кромке 
обечайки.

При М п < Мрасч углы наклона косых скачков увеличиваются, 
что приводит к уменьшению площади струи Рн, входящей в воз
духозаборник, и, как следствие, уменьшению коэффициента 
расхода ср<1. При этом появляется дополнительное сопротив
ление. Линии тока в сверхзвуковом течении практически экви
дистантны поверхности ступенчатого клина (конуса), и коэф
фициент расхода может быть найден .построением проходящей
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через точку 3' линии тока 1'—2'—3', эквидистантной поверх
ности торможения 1— 2— 3 . (рис. 2.16). Коэффициент расхода 
в этом случае определяется как (р = hH/hn*. При значительном

/ГВ

а

М п > М расч

5
Ри с . 2.16. Схема течения при нерасчетном числе М,.:

О) М „ < Мрасё "1 А\„ -> ‘̂ |>асч

уменьшении числа М „ относительно расчетного отдельные углы 
поверхности торможения оказываются больше предельных, что 
приводит к возникновению головной волны у последних ступе
ней поверхности торможения. При дальнейшем снижении А\„ 
головная волна перемещается на ступени с меньшими углами 
наклона и может установиться перед поверхностью торможения.

Весь воздух, проходящий через систему скачков, должен 
пройти через горло воздухозаборника. С уменьшением М., 
уменьшается пропускная способность не только системы скач
ков, по и горла, что связано со снижением плотности воздуха 
из-за уменьшения скорости напора. Причем пропускная способ
ность горла уменьшается значительно быстрее, чем у системы 
скачков, и оно не может пропустить весь воздух, проходящий 
через них. Возникает головная волна, которая обеспечивает 
необходимое снижение расхода воздуха и коэффициента q: за 
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счет'изменения формы поверхности тока (линия 1—2— <5). При 
дальнейшем уменьшении М„ головная волна начинает дальше 
отходить от плоскости входа, что приводит к разрушению си
стемы косых скачков, увеличению неравномерности потока 
на входе в воздухозаборник, росту дополнительного сопротив
ления и сопротивления обечайки.

При М п>Мрасч углы наклона косых скачков уменьшаются 
п они попадают во внутренний канал воздухозаборника (рис.
2.16,6), где образуется течение со сложной системой скачков 
уплотнения. Коэффициент ас ск До критического сечения, как 
правило, уменьшается. Потребное число F r уменьшается, что 
следует из (2.14), так как с ростом величина q (),н) падает 
сильнее, чем юдск- В связи с этим в критическом сечении горла 
устанавливается сверхзвуковое течение, переходящее в дозву
ковое в замыкающем скачке, расположенном за горлом. Поля 
давлений и скоростей за горлом становятся неравномерными. 
Значение же коэффициента расхода остается неизменным (ф=1, 
C.v д О11 = 0). При дросселировании воздухозаборника (повышении 
противодавления) может возникнуть выбитая головная ударная 
волна, что приводит к уменьшению ср и появлению дополни
те л ь и ого со прот ивлейи я .

2.5.3.2. В л и я п и е у г л о в  а т а к и
Изменение углов атаки и скольжения оказывает сильное 

влияние на характеристики и запас устойчивости воздухозабор
ников. Наиболее сильное влияние углов атаки наблюдается для 
осесимметричных воздухозаборников. Это объясняется тем, что 
в верхней подветренной части углы наклона косых скачков 
уменьшаются, а в нижней наветренной увеличиваются, что при
водит к разности давлений, перетеканию воздуха, отрыву по
граничного слоя, а также появлению головной ударной волны.

У плоских воздухозаборников с горизонтальным расположе
нием клина положительные и отрицательные углы атаки при
водят к разным последствиям (рис. 2.17). Переход на пебо.ль; 
шие положительные углы атаки может даже улучшить харак
теристики воздухозаборника, что объясняется, во-первых, уве-

Р и с. 2.17. Обтекание воздухозаборника на углах 
атаки: о) а > 0; б) а < 0



личением коэффициента ср из-за увеличения угла наклона косых 
скачков и, во-вторых, увеличением коэффициента овх из-за 
уменьшения потерь в замыкающем скачке вследствие уменьше
ния числа М перед ним. При значительном возрастании угла ата
ки а  чрезмерное увеличение пропускной способности системы 
скачков приводит к переполнению воздухозаборника воздухом 
и снижению запасов устойчивости, а сильное увеличение ин
тенсивности косых скачков — к увеличению потерь в них и сни
жению авх-

При отрицательных углах атаки уменьшаются углы наклона 
косых скачков и их интенсивность, что приводит к увеличению 
интенсивности головной волны, уменьшению коэффициентов ср 
и Овх, возрастанию неравномерности и пульсаций потока на вы 
ходе из воздухозаборника. Запас устойчивости снижается, что 
может явиться причиной ограничений режимов полета с боль
шими отрицательными перегрузками. По этой причине у само
лета Г-\Ь весь воздухозаборник выполнен поворотным и регу
лируется по углу атаки самолета.

2.5.3.3. В л и я н и е  р е ж и м а  р а б о т ы  д в и г а т е л я
Изменение режима работы двигателя при прочих неизмен

ных условиях равносильно изменению противодавления за воз
духозаборником.

При увеличении режима работы двигателя уменьшается 
противодавление и замыкающий скачок перемещается вниз по 
потоку, что приводит к увеличению размеров сверхзвуковой зоны 
ii росту числа М перед скачком. Уменьшается коэффициент <7,,х 
как из-за увеличения интенсивности скачка, так и из-за роста 
потерь в связи с увеличением размеров сверхзвуковой зоны. 
Коэффициент расхода ср и коэффициент внешнего сопротивле
ния Сх вх при этом остаются неизменными. Воздухозаборник 
работает на сверхкритическом режиме.

При уменьшении режима работы двигателя противодавление 
за воздухозаборником возрастает и, передаваясь по дозвуко
вому потоку к системе скачков уплотнения, приводит к появле
нию головной ударной волны перед плоскостью входа. Воздухо
заборник переходит на докритические режимы работы. При 
дальнейшем росте противодавления головная волна начинает 
отходить от плоскости входа, в результате чего уменьшается 
коэффициент ср и появляются (или увеличиваются) дополни
тельное сопротивление и коэффициент Сх вх. Коэффициент опч 
в начальный момент несколько увеличивается из-за уменьшения 
сверхзвуковой зоны внутри канала и, следовательно, уменьшения 
потерь от трепня из-за снижения скоростей потока. В дальнейшем, 
при значительном удалении головной волны от входа и разрушении 
системы косых скачков, коэффициент овх. может уменьшаться. 
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2.Г). Р Е ГУ Л И Р О В А Н И Е  С В ЕР Х З В У К О В Ы Х
ВО ЗД УХО ЗАБО РН И КО В

В большинстве случаев использование нерегулируемых во - 
духозаборников нецелесообразно',так как воздухозаборник, спро
ектированный для определенных условий полета, имеет опти
мальные значения ф, апх и Свх только в этих условиях. При дру
гих условиях эти величины могут существенно отличаться от 
расчетных.

Регулирование должно осуществляться так, чтобы обеспе
чить потребное для данного режима F, максимально возможное 
значение авх при наименьшем Сх вх. Регулирование может вы
полняться путем изменения площади входа, перепуском воздуха 
через перепускные клапаны, перемещением центрального тела, 
регулированием площади горла, изменением углов ступен
чатого клина.

Регулирование сверхзвуковых воздухозаборников осуществ
ляется автоматической системой регулирования. Она должна 
обеспечивать получение высокой эффективной тяги при устой - 
чивой работе на всех режимах. Система регулирования можег 
быть прогпам.мной пли замкнутой. В программной системе ре
гулирования перемещение регулируемых элементов осуществ
ляется на практике в зависимости от степени повышения дав
ления в компрессоре л к* или от приведенной частоты враще
ния ЛПр.

Замкнутые системы регулирования могут лучше обеспечить 
оптимальные условия работы воздухозаборника при различных 
условиях полета. В этих системах в качестве регулируемых па
раметров могут быть использованы: поддержание заданной 
интенсивности скачка, расположенного за горлом; поддержа
ние местоположения замыкающего прямого скачка.

Рассмотрим режимы работы регулируемого сверхзвукового 
воздухозаборника на примере воздухозаборника самолета 
Ту-144 (рис. 2.18).

Рис .  2.18. Схема воздухозаборника самолета Ту-144



Воздухозаборник самолета Ту-144 — подкрыльевой, спарен
ный, плоский. Для предотвращения попадания в двигатель по
граничного слоя с крыла воздухозаборники отодвинуты от его 
нижней поверхности на 175 мм. Между крылом и спаркой вы
полнен клин слива, отбрасывающий пограничный слой с крыла.

Торможение потока осуществляется в трех косых скачках 
уплотнения, прямом замыкающем и дозвуковом диффузорах. 
Поверхность торможения выполнена в виде т р е х с т у и е н ч а т о г о  

клина: передняя панель неподвижная с углом 0 1 = 7°, вторая и 
третья подвижные с углом, изменяющимся в диапазоне 
0 2 = 7 ... 1 7 ° и 0 3 = 4,4...26,5°. Задняя панель, кинематически свя
занная со средней (третьей) подвижной панелыо, определяет ми
нимальную проходную площадь — горло воздухозаборника.

Получение высоких газодинамических характеристик возду
хозаборника обеспечивается применением отсоса пограничного 
слоя с клина торможения в щель, образованную между средней 
и задней панелями, и затем в атмосферу. Геометрия воздухо
заборника выбрана из условия получения оптимальных харак
теристик по дальности полета па крейсерском сверхзвуковом 
режиме. Площадь входа в воздухозаборник по передним кром
кам 1,35 м2. Работа воздухозаборника па промежуточных ре
жимах полета по числу М„, при отклонениях температуры or 
стандартной и на режимах дросселирования двигателя обеспе
чивается системой управления воздухозаборником, изменяющей 
положение панелей клина и створки перепуска в зависимости 
от приведенной частоты вращения ротора низкого давления дви
гателя по заданной программе. Для повышения эффективности 
работы на старте и взлете па каждом воздухозаборнике выпол
нены четыре «плавающих» створки подпитки (три сбоку, одна 
снизу), открывающихся на угол 37...40° и имеющих суммарную 
площадь примерно 0,35 м2. При скорости полета с числом 
М п>0,6...0,7 створки подпитки иод действием обратного пере
пада давления закрываются.

На рис. 2.19 показаны основные режимы работы воздухо
заборника.

В з л е т .  Режим работы двигателя — форсажный. Клин уб
ран в стартовое положение. Створки подпитки максимально 
открыты. Створка перепуска закрыта.

Р а з г о н .  Двигатели работают на форсажном режиме. 
Створки подпитки при М п>0,6...0,7 закрыты. Створка перепуска 
закрыта. Панели клина опускаются в соответствии с програм
мой регулирования, раскрывается щель отсоса пограничного 
слоя с панелей клипа.

К р е й с е р с к и й  с в е р х з в у к о в о й  п о л е т. Двигатель 
работает в режиме крейсерского форсажа. Панели клина в про-
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Рис .  2.19. Основные режимы работы воздухо
заборника самолета Ту-144

граммиом положении. Заборник работает в оптимальном ре
жиме. Створки подпитки и створка перепуска закрыты.

Т о р м о ж е н и е .  Режим работы двигателя может изменять
ся от максимального бесфорсажного до малого газа. Створки 
подпитки закрыты. Положение панелей клина и створки пере
пуска на сверхзвуковых скоростях полета изменяется в соот
ветствии с программой регулирования. На режиме малого газа 
двигателя происходит 1 0 0 %-ный выпуск панелей клипа и час
тичное открытие створки перепуска.

В диапазоне чисел М п от 0 до 1,25 при разгоне основное 
автоматическое управление обеспечивает удержание панелей 
клина в убранном положении, а створки перепуска — закрытой, 
и возвращает их в это положение при снижении скорости до 
М п< 1,1.



3. В Ы Х О Д Н Ы Е  УС ТРО Й С ТВА  АСУ

На силовых установках современных самолетов применя
ются разнообразные типы выходных устройств. Выбор их схемы 
определяется назначением самолета, его основными режимами 
полета и другими факторами. Выходные устройства включают 
в себя ряд элементов, основным из которых является реактив
ное сопло. Кроме того, выходное устройство может включать: 
соединительные трубы, устройства реверса, системы подачи воз
духа для охлаждения элементов конструкций.

3.1. Н А ЗН А Ч ЕН И Е  И О С Н О ВН Ы Е П А РА М ЕТРЫ
РЕА КТИ ВН О ГО  СОПЛА

Назначение реактивного сопла (PC ) состоит в преобразо
вании внутренней энергии рабочего тела (тепловой и потенци
альной) в кинетическую и создании выходного импульса, кото
рый определяет величину силы тяги двигателя.

PC  должно обеспечивать:
необходимое изменение эксплуатационных режимов работы 

двигателя;
малые потери эффективной тяги;
высокую экономичность двигателя на всех основных режи

мах полета;
регулирование направления вектора тяги (реверсирование) 

и величины тяги от максимальных положительных до макси
мальных отрицательных значений;

необходимую степень глушения шума.
Наряду с этим реактивное сопло во всех случаях должно 

иметь простую конструкцию и малую массу.
Основными параметрами PC  являются следующие величины.
Расчетное отношение давлений в PC  (расчетная степень по-



нижеиия Давления)
Лс р — Ро*/Ре,

где р0* — полное давление во входном сечении сойла; 
рс — статическое давление йа срезе сопла.

Располагаемое отношение давлений в РС  (полная степень 
понижения давления)

Яс п ~  р0 /P li,

где рн — атмосферное давление.
Тяга PC

Р  = Gr сс-\- Рс (Рс рн) GB Vvn,
где Gr — расход газа через сопло;

сс — скорость газа на срезе сопла;
F с — площадь выходного сечения сопла.

Импульс сопла
/с = Gr Сс + рс Р с

Импульс по физическому смыслу является тягой сопла при 
истечении в пустоту (/с = Р  при ри = 0).

Режим работы выходного устройства определяется соотноше
нием расчетной и полной степени понижения давления: если 
я Ср = Леи — расчетный режим, если лср ф  я сп — нерасчетный.

Дозвуковое сопло может работать с полным расширением и 
недорасширением. На режиме с полным расширением (яСп = Лср) 
скорость на срезе сопла может быть меньше скорости звука или 
равной ей. На режиме с недорасширением (ясп>яср) скорость 
на срезе сопла равна скорости звука.

Сверхзвуковое выходное устройство типа сопла Лаваля мо
жет работать в трех режимах: расчетном, с перерасширением, 
с недорасширением. На режиме с перерасширением я ср> л С11.

3.2. К О ЭФ Ф И Ц И ЕН Т Ы , Х А РА К Т ЕРИ ЗУ Ю Щ И Е  
ЭФ Ф ЕКТ И В Н О С Т Ь  ВЫ ХО Д Н О ГО  УСТРОЙСТВА

Коэффициент расхода выходного устройства ц есть отношение 
действительного расхода газа через В У  к идеальному. Он учи
тывает неравномерность потока газа в критическом сечении:

р. = Gr/Gг ид»

где Gr ид ==: ш Р Кр q (лкР) .
у т р*

У сужающихся сопел ц зависит от отношения площадей 
Р кр/Fо угла конусности 0, числа R e и я сп (рис. 3.1). При уве-



лйчении F,<p/F0, © и умень
шении я Сп |х уменьшает
ся, что объясняется суже
нием струи после выхода 
из сопла и расположе
нием фактического F m-m 
за срезом сопла. Для 
сужающегося сопла ц < 1  
всегда. Для сопла Лава
ля р может быть боль
ше 1 в области малых я сп 
( л с п < 1 , 8 5 ) .  Это объясня
ется тем, что в критичес
ком сечении этого сопла 
скорость может равнять
ся скорости звука уже 
при —сп <  1 ,85 и q ( / . к р )  —  1 •

В идеальном В У  в этом 
случае q /̂.«р> <, i и, следовательно, Gr > О,-. ид.

Коэффициент скорости tpc учитывает уменьшение скорости 
истечения из-за трения потока о стенки, непараллельности по
тока и скачков уплотнения (для сверхзвуковых В У ):

ф с —  ф тр  ф с к  срх И Л И  ф с  —  С с / С  с а д ,

где сс ад — скорость истечения из сопла в условиях адиабатного 
расширения.

Коэффициент сохранения полного давления
Ос =  Рс*/Ро*.

Коэффициенты ф с и а с  связаны между собой определенной 
зависимостью, и задание одного из них позволяет найти значе
ние другого.

Коэффициент нерасчетного режима работы сопла 
Лир = F  с/Р с 11,

К пр — отношение тяг сопла при неполном и полном расширении. 
Коэффициент тяги сопла

Рс =  Рс /Р ;  ид/

где Р сид = СгСспад — идеальная тяга сопла при полном расши
рении.

Произведя преобразование Р с = Рс/Рс п-Рс п /Рс ид, где 
Pv п /Реал = — —— = фс, окончательно получим

• Сс п ад
Р с  “  К н  р ■ ф с*

д
0 ,9 6  

0 ,9 2  

0 8 8  

0 ,8 4  

0,80 

0 ,7 6  

0 ,7 2
1 1,2 \М  1,6 1,8 2,0 2 ,2  2 ,4  2 ,8  Jlc .n

Рис .  3,1. Зависимости коэффициента 
расхода конического сужающегося 
сопла от располагаемого отношения 
давлении и геометрических парамет
ров: ---------------- /-кр / Р0 -  0,6;

___________/ДУЛ, = о-з



Коэффициент импульса сопла 7С— отношение действитель
ного (замеренного) импульса сопла /с к импульсу сопла тех же 
геометрических размеров при отсутствии потерь (т. е. при ади
абатическом расширении газа):

7с =  7С /  /с ад-

7,- имеет такой же физический смысл, что и (рс, в соответствии 
с чем может быть представлен следующим образом:

7с = 7тр ■ Iск ' I  % ■
Коэффициент внешнего сопротивления кормовой части сило

вой установки
С/- кор — 2  А кор/ (р// К „2 /’ in id) ,

где А7кор — сопротивление кормы;
F mid — мидель кормы; 

р// Vn2/2 — скоростной напор.
А'Корм состоит из сопротивления давления АР, сопротивления 

трения Атр и донного сопротивления. Внешнее сопротивление 
по отношению к суммарным потерям эффективной тяги ВУ  мо
жет достигать 40—60Ро

внейшее сопротивление оценивается также коэффициентом
АЛ[<Ор = Акор/Р с  ИД-

Тогда коэффициент эффективной тяги

Рс Эф -  Рс  эф/Рс ид -  Ц-,— Р -  Рс —  Акор-
с ид

Коэффициенты С* кор, АКОр и Р сэф определяют тяговую эф
фективность ВУ  в условиях полета.

3.3. ВУ  для Д О ЗВУ К О ВЫ Х  И Н ЕБО Л ЬШ И Х
С В Е Р Х З В У К О В Ы Х  СКО РО СТЕЙ  ПОЛЕТА

Дозвуковые ВУ  представляют собой канал, заканчивающий
ся сужающимся нерегулируемым или регулируемым насадком 
(рис. 3.2). Нерегулируемый насадок применяется для силовых 
установок без форсажной камеры. При наличии форсажной 
камеры требуется регулировка выходного сечения в широких 
пределах.

Наиболее равномерное поле скоростей обеспечивает наса
док, стенки которого выполнены по криволинейному контуру 
таким образом, что градиент изменения поперечного сечении 
уменьшается и достигает нуля на срезе сопла. На практике, 
однако, обычно используют конический насадок.
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I
Рис .  3.2. Схемы сужающихся нерегулируемых 
и регулируемых насадков: и—нерегулируемый 
конический насадок; и— нерегулируемый наса
док с плавным контуром; о—насадок с регу
лируемым выходным сечением посредством пе
ремещаемого центрального тела; г—регулируо

Регулирование в широком диапазоне выходного сечения 
осуществляется па практике с помощью створок. Изменение вы
ходного сечения в небольших пределах можно осуществить с по
мощью центрального тела или газодинамическим регулиро
ванием.

Схемы компоновки дозвуковых устройств бывают следую
щие: со срезом сопла, вынесенным за пределы мотогондолы или 
фюзеляжа и «утопленным» сопловым насадком (рис. 3.3). Пер
вая схема целесообразна для летательных аппаратов с неболь
шой скоростью полета М„<1,6 и в случае, когда система при
вода створок имеет небольшую строительную высоту. Если си-

Р и с .  3.3. Выходные устройства летательных аппаратов с дозву
ковыми соплами: о—схема с дозвуковым соплом, вынесенным за 

срез фюзеляжа; б—схема е «утопленным» дозвуковым соплом

мыи насадок со створками

L

а 5



стема привода имеет значительную строительную высоту, то 
более целесообразна схема с «утопленным» соплом.

Работа дозвуковых устройств в условиях старта (М п = 0) 
определяется их схемой и величиной я Сп- Режим работы сопла 
влияет на форму струи за соплом. При значении 1<лП1< л :р 
геометрия струи за срезом сопла имеет плавно сужающуюся 
форму, степень сужения зависит от дсп и геометрии соп
ла (рис. 3.4).

Р и с. 3.4. Конфигурация струи за срезом сужающегося 
сопла при различных значениях л*,. о—значение

ГГ *  <■- -у *  ' • м .__ -т  *•' с paeir - с кр- J
с расп-

кр

При величине я ср<Ясп геометрия струи имеет периодичес
кую «бочкообразную» форму. Это объясняется тем, что рс>Рн 
и происходит расширение газа за пределами сопла и увеличе
ние поперечного сечения струи с образованием зоны расшире
нии на начальном участке струи.

Но газ, вследствие его 
упругих свойств, перерас- 
ширяется и давление в 
ядре струи оказывается 
меньше ри. Поэтому за 
п ро цессо м р а сш и рен и я 
следует процесс сжатия 
струи с образованием 
скачков уплотнения, а по
перечное сечение струи 
уменьшается. Тяговая ха
рактеристика В У  с выне
сенным насадком прак
тически не отличается от 
характеристики изолиро
ванного сужающегося па- 
садка (рис. 3.5). У В У  с 
«утопленн ы м » н а садком 
струя газа расширяется 
внутри выходного устрой
ства и эжектирует воздух 
из двигательного отсека,

отс. расп

Рис .  3.5. Тяговые характеристики су
жающегося сопла и дозвуковых выход
ных устройств в условиях старта (М п = 
= 0):  ___   тяговая характерис
тика изолированного сужающегося соп
ла; ________  тяговая характерис
тика дозвукового выходного устройства 
с вынесенным сужающимся соплом (см. 
рис. 3 3, а ;  .  тяговая ха
рактеристика дозвукового выходного
устройства с «утопленным» сужающим

ся соплом (см. рис. 3,3, G)



что приводит к разрежению в пространстве между внешней обечай
кой и соплом (р<рн ). А это-в свою очередь, приводит к ухудше
ниям тяговых характеристик. При некотором лсп струя, истекаю
щая из насадка, касается кромки кормовой части силовой уста
новки, а давление в указанном пространстве становится больше рн, 
в нем появляются рециркуляционные зоны. Это определяет на
личие двух характерных зон тяговой характеристики ВУ.

Характеристики ВУ, 
определенные по резуль
татам испытаний моде
лей во внешнем потоке, 
представляются в виде 
зависимости коэффициен
та эффективной тяги кон
кретного В У  фиксирован
ной геометрии от лСц при 
фиксированном М „ (рис.
3.6): Рс эф = ! (ясп, М „).

Большие потери тяги 
В У  по сравнению с изо
лированным с у ж а ю щ и м с я 
соплом при наличии внеш
него потока обусловлены 
разрежением за кормой, 
которые особенно велики 
при малых значениях я (11.

3.1. B.V Д Л Я  С В Е Р Х З В У К О В Ы Х  СКОРО СТЕЙ  ПОЛЕТА

Сверхзвуковые, выходные устройства бывают различных схем, 
например: с соплом Лаваля, эжекторные ВУ, с соплом с цент
ральным телом, с разрывом сверхзвукового контура.

3.4.1. Сопло Лаваля
Сопло Лаваля представляет собой сужающерасширяющийся 

канал с дозвуковой скоростью на входе. Контур проточной части 
сопла образован сужающимся регулируемым насадком и кони
ческой или профилированной сверхзвуковой частью, стыковка 
между которыми осуществляется элементами с небольшим ра
диусом кривизны.

На расчетном режиме я Ср = я Сп и давление на срезе сопла 
равно атмосферному. На режимах педорасширения и псрерас- 
ширепия струя имеет периодическую «бочкообразную» струк
туру, как и при истечении из сужающегося сопла в случае 
Лср<Ясп. Но на режиме перерасширения начальный участок 
струи имеет сужающуюся форму, где в скачках уплотнения 
60

Рис .  3.6. Тяговая характеристика д о 

звукового выходного устройства с су
жающимся соплом у среза цилиндри
ческой кормовой части при М., = 2,0; 
а—тяговая характеристика дозвукового 
выходного устройства; 6—тяговая ха
рактеристика изолированного сужающе

гося сопла (М п = 0)



а 5
Р м с. 3.7. Форма струн за срезом сопла на 
режимах: а—перерасширснии; 0 отрывном

давление становится боль
ше атмосферного (рис.
3.7). По мере увеличения 
отношения Рн/рс (т. е. 
увеличения степени пере- 
расширения) скачок уп
лотнения передвигается 
против потока к срезу 
сопла, а затем начинает
перемещаться внутрь него. Из-под основания скачка возникает 
отрыв потока и автомодельность внутри сопла нарушается. Для 
каждого Лер существует определенное значение л См = л.,-.отр, ниже 
которого начинается отрыв потока, что приводит к потерям тяги 
(уменьшению Р с) .

При работе сопла па расчетном режиме коэффициент /<„ Р=1 
н значение тяги сопла определяется только внутренними поте
рями, которые слагаются из потерь на трепне и потерь на пс- 
параллельпость потока в выходном сечении. Потери па непа- 
раллельность потока зависят от угла наклона стенки сопла 
в выходном сечении и для комической сверхзвуковой части 
(> п ]) е дел я ю тс я в in р а ж е 11 нем

1 + cos а /2
А  Ра ~  Р  'I Р '/•-О —

«де / \ , Р,. —о — коэффициент тяги сопла с углом конуса сверх
звуковой части, равным а  и а  = 0°.

Так как потери на трение обратно пропорциональны углу а, 
а потери на пепараллелыюсть прямо пропорциональны а, то 
д. л я каждого лСр существует оптимальное значение угла раскры
тия, обеспечивающее минимальные суммарные потери (рис. 3.8).

;Т УЙ! ' Jс;с т 1121___

А Р с Х

Р н с. 3.8. Зависимость потерь тяги на трепне, на пепараллелыюсть и 
суммарных потерь в сопле Лаваля от угла конусности сверхзвуковой

части Д ^ = 1 — Rrn =* 0. 61



При Ясп^Яср к указанным потерям добавляются потери от iie- 
расчетного режима и Р с уменьшается, причем при перерасти- 
рении эти потери больше, чем при недорасширении.

лсР однозначно определяется относительной площадью вы
ходного сечения сопла F c = F c/FKp (отношение площадей выход
ного и критических сечений). Потери тяги в зависимости от л(.„ 
определяются и величиной F с. Причем для каждого F с имеется 
определенное лСп, при котором потери минимальные (рис. 3.9).

Рис .  3.9. Характеристика нерегулируемых сопел 
Лаваля с различными значениями Fс

Из рисунков 3.9 и 3.10 видно,что чем па большее М п рассчи
тано сопло, тем большее F c требуется для обеспечения мини
мальных потерь. Этого можно достичь регулированием сопла.

Во всережимном регулируемом сопле Лаваля изменяются 
как F с, так и F кР. Это осуществляется применением многоствор
чатого сопла. Схема сопла показана на рис. 3.11. Створка 4 
служит для изменения F кР, створка В — Fc, створка С служит 
для создания такого очертания гондолы, при котором внешнее 
сопротивление, возникающее при уменьшении F c, было бы не
большим. Чем больше Fс, тем больше потери эффективной тяги 
сопла в области М„=1...1,2. В этой области величина А Р с ■«!> 
имеет пик, в то время как коэффициент А Р с постоянен (рис.3.12). 
У сопел, рассчитанных на высокие М п, потери эффективной тяги 
в расчетных условиях полета получаются меньшими за счет 
практического отсутствия потерь на недорасширение потока 
в сопле, но в области трансзвуковых скоростей полета потери 
эффективной тяги у них оказываются более высокими. При 
этом внутренние потери у различных сопел в области трансзву
ковых скоростей полета получаются одного порядка. Отсюда



Рис .  3.10. Зависимость 
понижения давления в 
Т РД Ф  от числа М 
______________Т*г= 1400 К;

располагаемой степени 
в ы х о д п ы х у с т р о Й ст в а х 
полета (л *кр =- 10); 

--------- Т* г = IG00 К

Р и с. 3.11. Схема регулируемого сопла Лаваля

следует, что для многорежимных самолетов, у которых значи
тельная часть задач выполняется в диапазоне трансзвуковых 
скоростей полета, может оказаться выгодным использовать соп
ла с малым F с. Это позволяет упростить конструкцию при уме
ренных потерях эффективной тяги при М п тах~2...5%. Указан
ным требованиям удовлетворяют «ирисовые сопла» (рис. 3.13). 
На малых лсп створки могут образовывать сужающееся сопло, 
при высоких — сопло Лаваля с 1,3... 1,4.



Рис .  3.12. Характеристика регулируемых сопел Л а 
валя:   A Rc аф; _____________\RC: 1 ) М п„ »

= 2,5; 2) М п], = 2,0; 3) М пр -  1,5

Рис .  3.13. Схгма «нр и со но го» сопла: и- положение 
створок для максимального режима; б—для режима 

форсажа

3.4.2. Выходное устройство 
с эжекторным соплом
Эти сопла отличаются от сопла Лаваля тем, что у них сверх

звуковой контур полностью или частично заменен границей сво
бодной сверхзвуковой струи. Эти сопла также называют соп
лами с разрывом сверхзвукового контура.

На рис. 3.14 изображены четыре схемы эжекторного сопла. 
Они состоят из первичного сопла и обечайки. Основные пара" 
метры сопла: Д кр — диаметр критического сечения сопла, Д а— 
диаметр среза сверхзвукового сопла, Д г — диаметр горла обе
чайки, Д с — диаметр выходного сечения обечайки.

Эжекторные сопла обладают тем преимуществом перед соп
лом Лаваля, что конструктивно регулировать их проще. Крити- 
64
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Рис .  3.14. Схемы эжекторных сопел

ческое сечение может изменяться за счет использования обыч
ных регулируемых створок. Регулирование площади выходного 
сечения обечайки также может быть выполнено проще, чем 
в сопле Лаваля. Дополнительная возможность регулирования 
обеспечивается подачей вторичного воздуха 0’2, благодаря чему 
граница свободной струи может изменять свою форму, приспо
сабливаясь к изменению положения створок и перепада давле
ний в сопле. Однако тяговые характеристики эжекторных со
пел хуже, чем сопел Лаваля с тем же я Ср.

Относительный расход вторичного воздуха 0 2 характеризу
ется коэффициентом эжекции

Кэж —
или приведенным коэффициентом эжекции

К, ж -  O yr;, V  ГЛ/Т,*.
Схема течения в эжекторном сопле показана па рис. 3.15. При 
Кэж — 0 поток при обтекании угловой точки а расширяется и 
образуется свободная сверхзвуковая струя, которая в точке т  
присоединяется к обечайке и образуется скачок уплотнения 
т. — п. При увеличении Д\ж > 0 угол присоединения ф 
уменьшается, что приводит к уменьшению интенсивно
сти скачка, уплотнения. При некотором значении К  эж = 
Кэж гр ф = 0 и скачок уплотнения исчезает. Тяга такого эжек-



Р и с .  3.15. Схема истечения из эжекторного сопла



торного сопла

где Рссуж—'тяга 
гое я сопла.
Таким образом, сужающе
еся сопло с «утопленным» 
насадком по сути является 
эжекторным соплом. Тяго
вые характеристики эжек
торных сопел представле
ны на рис. 3.16.

Регулирование эжектор
ных сопел производится пу
тем изменения площадей 
Ткр и Г  с, а кроме того, мо
жет регулироваться пода
чей третичного воздуха 
(рис. 3.17).

Р с эж — Р с суж Т  (Р2 рн) (/'с— /■ кр),

сужающе-

Р и с. 3.16. Внутренние характерис
тики эжекторных сопел трех различ
ных схем при Рс = 2 , 3; /, 2 , 3—сопла 

различных схем

Рис .  3.17. Схема регулируемого эжекторного 
сопла

3.4.3. Сопла с центральным телом
Схема проточной части таких сопел приведена па рис. 3.18. 

11спользовапие сопел с центральным телом позволяет исклю
чить возможность значительного перерасшнрения газа при 
уменьшении перепада давлений. При лСп<Лср у сопла Лаваля 
Р с вследствие перерасшнрения значительно снижается, у сопла 
с прикрытой обечайкой вследствие полного внешнего расшире-



пия сверхзвукового потока и 
отсутствия перерасшнрения 
Р с практически не уменьша
ется, у сопла с цилиндриче
ской обечайкой из-за частич
ного внутреннего расширения 
Р с несколько снижается, но 
значительно меньше, чем у 
сопла Лаваля.

При наличии впешего по
тока характеристики сопел 
с центральным телом в обла
сти Ясп < я  Ср заметно ухуд
шаются.

Регулирование сопел с 
центральным телом связано 
со значительными конструк
тивными трудностями. Слож
ной задачей является охлаж
дение центрального тела, со 
всех сторон омываемого го
рячими газами. Эти трудно
сти ограничивают широкое 

применение сопел с центральным телом па В РД , хотя такие 
сопла получаются более короткими, чем сопла Лаваля.

3.5. Р Е В Е Р С  ТЯГИ

Реверсом тяги называется изменение направления ее дейст
вия на противоположное, в результате чего создастся отрица
тельная тяга, направленная против движения самолета и вызы
вающая его торможение. Реверс тяги является эффективным 
средством сокращения длины пробега самолета при посадке и 
быстрого уменьшения скорости в полете.

Если считать, что в процессе реверсирования участвует часть 
газа Срев от всего расхода газа через сопло 6'с, то получим сле
дующее выражение для величины тяги реверса:

Р рсв— Срсв • Срев ’ COS р (Gc Gрев) ’ О  Gn Vп,

где Среп — скорость на выходе из реверсивного устройства;
Р — угол вектора скорости срев с осью силовой установки. 

Коэффициент реверса тяги, оценивающий эффективность ре
версивных устройств, равен

Р  рев =  Р  рс.в/Рс-
О бычно сррев==Срев/сс = 0,9...0,95; G PeB/ G c = 0,8...1,0, р=  120...150°. 
68
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Р и с .  3.18. Сравнение тяговых ха
рактеристик в условиях старта для 
сопел с центральным телом и соп
ла Лаваля с одинаковым значе
нием д.:|:с |,: а—сопло с прикрытой 
обечайкой; б — сопло с цилиндри

ческой обечайкой



При этих условиях Р рев = 0,4 ... 0,6. Как 
показывают расчеты, при Р рев = 0,5...0,6 
длина пробега тяжелых самолетов со
кращается в 2,5 ... 5 раз по сравнению 
с использованием только колесных тор
мозов. При Ррев > 0,6 эффект торможе
ния существенно не увеличивается 
(рис. 3.19).
Требования к реверсивным устройствам:
1. Реверсивное устройство не должно 

оказывать влияния на нормальную 
работу турбокомпрессора двигателя.

2. Потери прямой тяги из-за потерь, 
обусловленных конструкцией реверса, 
должны быть минимальными. Опыт 
создания реверсивных устройств по
казывает, что они могут быть сведе
ны до 1 % .

3. Организация процесса выхода потока 
газа из реверсивного устройства 
должна быть такой, чтобы свести к 
минимуму попадания горячих газов 
на вход в двигатель.

4. Конструкция реверса должна быть 
жесткой й обладать минимальным 
весом.
5. Время перекладки реверсивного устройства и задержки 

получения максимальной обратной тяги должно быть мини
мальным.

Существует два основных типа реверсивных устройств: ре
версивное устройство давления, называемое также решетчатым, 
и реверсивное устройство скорости (створчатое РУ ) (рис. 3.20). 
В РУ  первого типа для отклонения потока используются специ
альные решетки профилей 1, а для перекрытия пути движения 
газа в прямом направлении применяются створки 2.

В РУ  второго типа поворот потока па угол больше 90° осу
ществляется специальными створками 3, которые на режиме 
прямой тяги располагаются у наружной поверхности ВУ, обра
зуя его внешние обводы.

У двигателей с большой степенью двухконтуриости 60...70% 
тяги создает наружный контур. Реверс тяги у таких двигателей 
обычно производят применением решетчатых РУ  в наружном 
контуре. Реже реверс осуществляется в обоих контурах. В  этом 
случае Р У  первого контура только поворачивают поток на угол 
(3^90° и не создают отрицательной тяги. Это делается по той

Рис .  3.19. Зависи
мость относительной 
длины пробега само
лета от коэффициента 
реверсирования при 
различных удельных 
нагрузках на крыло 
Q и энерговооружен
ности Р при качестве 
/( = 5 и коэффициенте 

трения и = 0,2 :
— Q = 29400 Н/м2; 
 Q = 58800 Н/м2.
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Рис .  .5.20. Схемы реверсивных устройств: «--решетчатою 
тина, б—створчатого типа

причине, что, во-первых, тяга первого контура мала, а, во-вто
рых, горячие газы при |» > 90° могут попасть па вход в двига
тель и привести к нарушению нормальных условий его работы.
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