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п р е д и с л о в и е

З а  последние десятилетия увеличилось количество типов и, в 
особенности, схем газотурбинных двигателей. Кроме того, в связи с 
расширением области применения Г Т Д  и возросшими требованиями к 
силовым установкам летательных аппаратов  увеличился объем в ы 
сотно-скоростных характеристик  авиационных двигателей, который 
в настоящее врем я обычно составляет несколько сот страниц д а ж е  
дл я  одного двигателя.  П оэтом у  последовательное описание и анализ 
характеристик двигателей разных типов и схем становятся  затр у д н и 
тельными.

Чтобы хотя бы частично и збеж ать  этих затруднений, в пособии 
рассматриваю тся обобщенные характеристики Т Р Д ,  которые будут  
использованы в дальнейшем для  анализа  особенностей двигателей 
различных типов и схем.

Обобщенные характеристики введены так ж е  с методической це
лью. Они предваряю т высотно-скоростные характеристики и являю тся 
необходимым звеном, связываю щим последние с основными з а к о 
номерностями совместной работы узлов двигателя.

Кроме того, при изложении м атериала  учитывалось, что анали зи 
ровать характеристики в большинстве случаев целесообразно в той 
ж е  последовательности, в какой они рассчитываются. П оэтому перед, 
изложением раздела  характеристик описаны методы их расчета.

Предлагаем ое  учебное пособие разделено на три главы.
В первой главе анализирую тся в общем виде уравнения совмест

ной работы узлов ГТД.
Во второй главе излагаю тся  закономерности совместной работы 

узлов одновального Т Р Д  с нерегулируемыми характерны ми сече
ниями. Н а основе анализа  уравнений совместной работы узлов д а е т 
ся линия совместной работы и обобщенные характеристики этого 
двигателя. Там ж е анализируется  работа  двигателя при неизменном 
положении рабочей точки на линии совместной работы и при М п =  
=  const, т. е. на подобных режимах,  и вы водятся  формулы приведе
ния. Во второй главе  рассматривается  так ж е  влияние параметров р а 
бочего процесса на закономерности совместной работы узлов и на 
обобщенные характеристики Т Р Д .

В третьей главе излагаю тся термодинамические основы регули
рования ГТД, методы расчета характеристик  и .высотно-скоростные 
характеристики турбореактивного двигателя.

К к аж до й  главе даю тся  контрольные вопросы и задачи, решение 
которых способствует более глубокому пониманию изученного м ате 
риала. R пособии имеются приложения (номограммы и таблицы), 
необходимые для  решения задач и выполнения курсовой работы по 
теории В РД .

Объем пособия не позволил рассмотреть особенности совместной 
работы узлов и обобщенных характеристик двигателей других типов 
и схем. Эти вопросы предполагается излож ить отдельной книгой.

К  изучению совместной работы узлов и характеристик  Г Т Д  це
лесообразно переходить после ознакомления с основами газовой д и 
намики, теорией турбомаш ин и основами теории рабочего процесса 
газотурбинных двигателей.

Автор признателен редактору  пособия доценту Стенькину Е. Д., 
рецензенту доценту Курочкину В. А., доценту К о р ж у  TI. Д .  и сотруд
никам каф ед р ы  Т Д Л А  Куйбышевского авиационного института, про
читавшим рукопись и давшим ценные замечания и советы.

Автор благодарит инженеров М аксимову 3. В., Осипову С. Н. и 
Черкасову  В. Г. за большую работу  по подготовке пособия к и зд а 
нию.



р —  плотность; 
р  — давление;
Т  —  температура;

V n —-скорость полета;
Н  —  высота полета; 
и —  окружная скорость; 
п  —  частота вращения; 
с —  скорость потока; 
а  —  скорость звука;

М  —  число Маха;
\  — коэффициент скорости (отношение скорости потока 

к критической скорости);
П ( \ ) ,  q (k )  —  газодинамические функции;

Jtv — степень повышения давления во входном устройстве; 
як —-степень повышения полного давления в компрессоре;

—  суммарная степень повышения давления; 
ят —  степень понижения полного давления в турбине; 
яс —  располагаемая степень расширения газа в сопле;

* * * * *
я =  h  -  = £ 1  = £ 1  л = £ 1  л =  ££ ■_ ’ к * ’ 2 ’ т * ’ с >

Рп Pi Рп Ра р п
L — удельная работа;

L к
£ ( лк) =  — —  относительная работа компрессора;

ср 1 н
т) — К П Д ;
а —  коэффициент восстановления давления;

9С — коэффициент потерь скорости в реактивном сопле;
F  — площадь;
G  —  массовый расход;

(?зпр, G4np —  приведенный массовый расход газа через турбину, сопло;

— коэффициент, характеризующий изменение расхода рабочего те

ла в сечении I по отношению к расходу в сечении j ;
Gr

1 t— ~q ------ —  отношение расхода топлива к расходу воздуха, проходящему

через камеру сгорания;

а =  ——у -  —  коэффициент избытка воздуха;
Чт о

L a —  теоретически необходимое количество воздуха для сжигания од
ного килограмма топлива;

«кр —• численный коэффициент в уравнении расхода,

" *+1

’ дакР= 0 , 0 4 0 5 Для воздуха,и кр =

: 0 ,0397 кг-К
Д ж

0,5
—  для газа;



к, k r — показатель адиабаты для воздуха, газа; 
ср г — удельная теплоемкость при постоянном давлении для воздуха, 

газа ;
R — тяга; газовая постоянная;

R уд —  удельная т я га ;
С у д  —  удельный расход топлива;

N  —  мощность;
Н и — низшая теплотворная способность топлива;

А К  у — запас устойчивой работы компрессора

II и д  е к с ы

* — параметры заторм ож енного  потока; 
в — воздух; винт; 
г — газ;
т —  топливо; турбина; 

вх —  входное устройство; 
к —  компрессор; 

са — сопловой аппарат; 
к с —  камера сгорания; 

с —  сопло; секундный; 
и с х —  параметры в исходной расчетной точке: 

п — полет; 
м —  механический; 
пр —  приведенные параметры; 
к р —  критический; крейсерский; 

н о м —  номограмма; номинальный;
ч —  часовой ; 

ох  л —  охлаждение;  
уд —  удельный;

а — адиабатный; 
нд — низкого давления; 
вд — высокого давления; 
гр — граница неустойчивой работы; 

е — эффективный.

Основные сечения потока

- сечение невозмущенного потока;
- вход в диффузор;
- вход в компрессор (выход из ди ф ф узора) ;

2— 2 —  выход из компрессора (вход в кам еру  сгорания);
3— 3 — вход в турбину (выход из камеры сгорания);
4—4 —  вы ход из турбины (вход в сопло);
5—5 — выходное (минимальное) сечение сопла.

С о к р а щ е н и я

В Р Д —  воздушно-реактивный двигатель;
Т Р Д  —  турбореактивный двигатель;
Г Т Д —  газотурбинный двигатель;
Т В Д  —  турбовинтовой двигатель;
САУ —  стандартные атмосферные условия;
К П Д  —  коэффициент полезного действия;
Л С Р  —  линия совместной работы.



Х арактеристики  авиационного д ви гател я  — это зависимости 
его тяги (м ощ ности),  удельного р асхода  топлива и других п а р а 
метров от внеш них условий (высоты Н,  скорости полета Уп, тем 
пературы  Т п и д авлен и я  Р н наруж ного  воздуха) и р еж и м а  работы.

Х арактеристики  необходимы д ля  а н а л и за  основных свойств 
двигателей  данного  типа и сравнения  с другими типам и д в и 
гателей, д л я  выбора програм м ы  регулирования  и составления  
п рави л  эксп луатац и и  д ви гател я  на земле и в воздухе, для  
оценки эф ф ективности  летательного  ап п ар а т а  и перспективы п ри 
менения разли чн ы х  типов двигателей.

З ависи м ость  удельной тяги и удельного расхода  топлива от 
внеш них условий и п ар ам етр о в  цикла р ассм атр и вается  при и зу 
чении основных законом ерностей  рабочего  процесса двигателя . 
Но влияние каж до го  ф ак то р а  рассм атр и в ается  там к а к  влияние 
независим ого  переменного при постоянных значениях  всех п р о 
чих факторов. Такой подход хар ак тер ен  д ля  этапа  вы бора  п а р а 
метров, т. е. д л я  проектируемого двигателя .

/ О дн ако  изменить один-единствепный ф актор , не изменив при 
этом другие п ар ам етр ы  рабочего  процесса, невозм ож но па в ы 
полненном дви гателе  (на двигателе  с зад ан н ы м и  геометрически
ми р а зм е р а м и ) .  А характери сти ки  рассм атр и ваю тся  именно для  
выполненного двигателя , когда  независим ы м и переменными я в л я 
ются только внеш ние условия и парам етры , х ар актер и зу ю щ и е  
реж им. Все остальны е п ар ам етр ы  являю тся  зависимы м и п ерем ен
ными, которые при изменении внеш них условий и р еж и м а  работы  
д ви гател я  не сохраняю тся  постоянными. Н апри м ер , при п ер еста 
новке ры чага  управлен и я  изм еняется  расход  топлива, что ведет к 
изменению тем п ературы  газа  перед турбиной и частоты вращ ен ия  
ротора. А при изменении частоты в ращ ен и я  изм еняется  расход 
воздуха через дви гатель  и степень повыш ения д авл ен и я  компрес
сора. Н аконец , изменение расхода  воздуха изм еняет  скорости те 
чения воздуха  в различны х  у зл ах  и элементах , что со п р о в о ж дает 
ся изменением К П Д  узлов. Таким образом , изменение р еж и м а  
приводит к изменению большого числа п арам етров , от которых 
зависи т  тяга  и удельны й расход  топлива.
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Д л я  определения х ар актер и сти к  необходимо знать, к а к  и зм е
няю тся п ар ам етр ы  рабочего  процесса  при изменении внеш них ус
ловий или р еж и м а  работы , и уметь их находить.

И зм енени е  п ар ам етр о в  рабочего  процесса при изменении вн еш 
них условий или р еж и м а  на выполненном д ви гател е  обусловли 
вается  совместной работой узлов. П оэтом у изучение х а р а к т е р и с 
тик целесообразн о  начинать  с изучения совместной работы  у з л о в  
ГТД. " 1

А нализ совместной работы  узлов п редставляет , кроме того, 
сам остоятельны й интерес, т а к  к а к  п озволяет  получить за к о н о м е р 
ности, по которым изм ен яется  полож ение  рабочих  точек на х а р а к 
теристиках  узлов, и оценить за п а с  устойчивой работы  ком прессо
ра в различны х  условиях  эксплуатац ии . Б ез  знания  совместной р а 
боты узлов нельзя  та к ж е  оценить влияни я  особенностей работы  
д в и гател я  (отбора воздуха, впры ска  воды, в лаж н ости  наруж ного  
в оздуха)  на его основные свойства в разли чн ы х  у с л о в и я х  э к сп л у 
атации.



Г л а в а  1. СОВМ ЕСТН АЯ  РАБОТА УЗЛ О В ГТД

А нализ совместной работы  всех узлов газотурбинного  д в и гател я  
довольно слож ен, т а к  к а к  п ар ам етр ы  рабочего  процесса узлов 
связан ы  м еж д у  собой и эта  связь  не всегда в ы р а ж а е т с я  а н а л и 
тически. Н апри м ер , связь  п ар ам етр о в  каж до го  у зл а  м еж д у  собой, 
обусловленн ая  характери сти кой  данного  узла , з а д ае т с я  обычно в 
граф и ческом  виде. Д л я  упрощ ения  зад ач и  н и ж е  последовательно  
и злагаю тся  вопросы совместной р аботы  д и ф ф у зо р а  и ком п рессо
ра (разд ел  1. 1) ,  турбины  и сопла (разд ел  1.2 ) ,  узлов  ту р бо к о м 
прессора (р азд ел  1.3). В заклю чени е  (раздел  1.4) дается  метод  
реш ения уравнени й  совместной работы  всех узлов газотурбинного  
двигателя .

С овм естн ая  рабо та  узлов  рассм атр и в ается  в этой главе  в об
щем виде, и выводы главы  относятся  к газотурбинны м  д в и га те 
л ям  всех основных типов.

1.1. С О В М Е С Т Н А Я  РА Б О Т А  Д И Ф Ф У З О Р А  И К О М П Р Е С С О Р А

Р асс м а тр и в ае м ы е  узлы  на основных р е ж и м а х  работы  га зо д и 
намически связан ы  одинаковы м  расходом  воздуха , п роходящ его  
через них. Тогда условие совместной работы  д и ф ф у зо р а  и к ом п 
рессора имеет вид

G в.н== G в1.
В ы рази м  расходы  воздуха  через п ар ам етр ы  в сечениях на входе в 
диф ф узор  Н — IT (в невозмущ енном потоке перед дви гателем ) и 
на входе в компрессор 1 — 1 (рис. 1 . 1)

mKV-Pn-F u - H }'n) =

I К  [ т\
*

где о в х =  —г  — коэф ф иц иент  восстановления  полного д авлен и я  
р» во входном устройстве, 

q (/.) — относительная плотность тока.
П оделив  левую и правую  часть равен ства  на площ адь  входа в 
диф ф узор  F о и приняв, что процесс в д и ф ф узоре  теп лои золи ро
ванный, т. е. 7Т* =  7’П*, получим

У У (г п) =  aux 'AVy(l.j) ,  ( 1 . i 1
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Рис. 1. 1. С хем а диффузора 
и компрессора

где ср =  

=

F aF,
F a

- коэффициент расхода через диффузор, 

относительная площадь входа в компрессор.

Величина ф характеризует площадь потока в сечении Н—Н и, 
следовательно, определяет расход воздуха через диффузор при 
заданных внешних атмосферных условиях и заданной скорости по
лета.

В уравнении (1.1) величина Яп, характеризующая скорость по
лета, является независимой переменной, величина Яь как будет 
показано, задается режимом работы компрессора.

Неизвестные величины ф и ствх могут быть определены из дан
ного уравнения благодаря дополнительной' связи между ними, 
обусловленной характеристикой диффузора. Уравнение (1.1) мо
жет быть решено или относительно ф, или относительно 0ВХ в за
висимости от типа диффузора и режима его работы.

Для дозвукового диффузора, типовая характеристика которого 
дана на рис. 1.2, величина овх и положение рабочей точки на ха
рактеристике диффузора однозначно определяются коэффициен
том скорости на входе в компрессор. Поэтому из уравнения не
разрывности (1.1) определяется коэффициент расхода через диф
фузор ф

р ? ( ?ч)
ф = з вх - г 1— — у  •

9 Дп)
На рабочих режимах воздухозаборника коэффициент авх из

меняется в пределах 1—2% , поэтому при анализе полученного 
уравнения можно принять aBX =  const. Коэффициент расхода до-

0,98

0,96

0,1 0,3 0,5 0.7

Рис. 1. 2. Характеристика 
до звукового  диффузора
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звукового воздухозаборн и ка  ср (площ адь  струи воздуха  в сечении 
Н — Н) изм еняется  пропорционально относительной плотности то 
ка  в сечении перед компрессором и обратно пропорционально от
носительной .плотности тока  в сечении • еличина измени
ется из условия неразры вности  потока or нуля при /,\ „о  оо 
ппи } = 0  и /1  > 0  Д руги м и  словами, прави льн о  спроекти рован
ный д о з в у к о в о й  диф фузор  не ограничивает  расход  воздуха  через 
д вигатель  При совместной работе  дозвукового  д и ф ф у зо р а  и к о м 
прессора расход  воздуха  через диф ф узор  оп ределяется  ко м п р ес
сором. П отребны й расход  воздуха  обеспечивается  б л аго д ар я  и з
менению коэфф ициента  ср. Р а с х о д  воздуха  через дви гатель  з а в и 
сит от д и ф ф узора ,  строго говоря, только вследствие влияни я  в е 
личины Овх- С ниж ение а вх приводит, к ак  это видно из уравнения  
расхода  д ля  сечения 1 — 1 , к пропорциональном у снижению  р а с 
хода воздуха.

И наче  реш ается  уравнени е  (1.1) д ля  случая  совместной р а б о 
ты ком прессора со сверхзвуковы м  д и ф ф узором . Д л я  сверхзвуко
вого д и ф ф у зо р а  величина ствх не определяется  однозначно к о э ф 
фициентом скорости в конце д и ф ф у зо р а  Д , к а к  это было д л я  д о 
звукового д и ф ф узора ,  а зависи т  от числа М п и коэф ф иц иента  
расхода  через сверхзвуковой диф ф узор  <р (рис. 1.3).

П ри  М п= const и практически  постоянном значении ф в сверх
звуковом  д и ф ф узоре  мож но получить различны е величины о'вх- 
Н а  линиях Оих =  /(ф )  д ля  iMn= V a, необходимо найти значения 
Овх и Ф, удовлетворяю щ ие условию совместной работы  д и ф ф у зо 
ра и компрессора, т. е. найти рабочие точки. К оэф ф ициент  р а с 
хода через сверхзвуковой диф ф узор  определяется , к а к  известно 
[2 0 ], условиям и течения сверхзвукового  потока на входе в д и ф 
фузор и при постоянном числе М„  сохраняется  примерно посто
янным при сохранении сверхзвукового  течения на входе. П оэтом у 
уравнение неразры вности  ( 1 . 1) целесообразн о  реш ить относи
тельно коэф ф иц иента  восстановления  полного д авлен и я

_ __  ТР (P-п) /) Q4
Fiq (/.i)

Д л я  нахож дени я  рабочих  точек на х ар актер и сти ке  д и ф ф узора  
уравнение ( 1 .2 ) необходимо решить графически  совместно е х а 
рактеристикой  д и ф ф узора .  У равнение ( 1 .2 ) п р ед ставл яет  собой 
уравнение прямой линии при зад ан н ом  значении Д  д л я  к аж до го  
числа Л1Ш. В главе  3 будет показано, что зависимость коэф ф и ц и ен 
та  скорости Д  от числа М п оп ределяется  законом  регулирования  
двигателя . П усть д ля  простоты величина Д  сохраняется  постоян
ной д л я  различны х  чисел М п. Тогда, зад ав ш и сь  произвольны ми 
значениям и ср, по этому уравнению  мож но определить соответст
вую щ ие значения ОвХ и отрезок прямой линии нанести на х а р а к 
теристику диф ф узора .  Точка  пересечения этой прямой с линией 
0 Вх ~ /  (ф) при соответствую щ ем числе М п удовлетворяет  условию

ю



Рис. 1. 3. Характеристика 
сверхзвукового нерегулируе
мого диф фузора  с линией 
совместной работы для 

Л, — const

р авен ства  расходов  через диф ф узор  и компрессор и явл яется  т а 
ким об разом  точкой совместной работы  д и ф ф у зо р а  и ком прессора 
йа характери сти ке  д и ф ф узора .  Уравнение (1.2) д ля  разли чн ы х  
чисел М п д ает  пучок прям ы х  на х ар актер и сти ке  д и ф ф у зо р а  и 
соответствую щ ие точки совместной работы  д и ф ф у зо р а  и ком п рес
сора.

С оединяя  точки совместной работы , соответствующ ие р азн ы м  
числам  А4п, получим линию совместной работы  д и ф ф у зо р а  и ком 
прессора (на рис. 1.3 и зо б р а ж е н а  пун ктиром ). Л и н и я  совм ест
ной работы  однозначно определяет  зависимость  коэф ф иц иента  
восстановления  полного д авл ен и я  и коэфф ициента  расх о да  от 
числа М п при зад ан н ом  изменении Л  по М и. Она м ож ет  быть з а 
писана в виде следую щ их ф ункц иональн ы х зависимостей:

Звх =  / ( - И п, >.]), ? =  / i  (М„,  /.]). (1.3)
Т аки м  образом , линия совместной р аботы  на характери сти ке  

выполненного нерегулируемого  д и ф ф у зо р а  не м ож ет  быть в ы б р а 
на произвольно, полож ение  ее оп ределяется  условием совместной 
работы  д и ф ф у зо р а  и компрессора.

З а д а н н о е  оптим альное полож ение  линии совместной работы  
на характери сти ке  д и ф ф у зо р а  и зад ан н о е  значение сгВх обеспечи
ваю тся  согласованием  работы  д и ф ф у зо р а  и ком п рессора  и регу 
л и рован и ем  д и ф ф у зо р а  (изменением  коэфф ициента  р асхода  ср). 
О д н ако  эти вопросы в дан ном  пособии не рассм атри ваю тся .

И з  уравнени я  ( 1 .2 ) следует, что полож ен ие  рабочей  точки на 
характери сти ке  д и ф ф у зо р а ,  а следовательно  и величина сг1!Х при 
дан ном  числе М п, зависит от коэф ф иц иента  скорости на выходе из 
д и ф ф узора .  Это объясн яется  тем, что величина ср и расход  во з 
д уха  через сверхзвуковой диф ф узор  на р е ж и м а х  сверхзвукового 
о бтекан ия  определяю тся  полетными условиям и и не зави сят  от 
к оэф ф иц иента  скорости щ. П оэтом у увеличение коэф ф иц иента  щ 
вследствие отсасы ваю щ его  действия ком прессора приводит к 
сниж ению  д авл ен и я  воздуха на входе в компрессор. С опротивле
ние на выходе из д и ф ф у зо р а  сни ж ается . З а м ы к а ю щ и й  скачок  из
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г о р л а  д и ф ф у зо р а  перем ещ ается  по поток\ к компрессору. С к о 
р о с т ь  перед  скачком  увеличивается , интенсивность скачка  в о з р а 
с т а е т  ч т о  приводит к снижению ор.х- И зм енени е  коэфф ициента  
скорости Х\ при G B = c o n s t  компенсируется  соответствую щ им и з 
менением ствх- Т аки м  образом , коэфф ициент скорости в сечении
I  j хар актер и зу ет  сопротивление системы (сети) за  диф ф узором :
увеличение Xi о значает  ум еньш ение  сопротивления сети, и н а 
о б о р о т ,  уменьш ение о зн ач ает  увеличение сопротивления сети, 
т. е. диф ф узор  к а к  бы дросселируется  на выходе.

И так ,  совм естная  р аб о та  с компрессором  дозвукового  д и ф ф у 
зора  принципиально отличается  от совместной работы  с ком п рес
сором сверхзвукового  д и ф ф узора .  В первом случае  расход  во зд у 
ха через систему оп ределяется  компрессором, а из условия не
р азры вности  оп ределяется  коэф ф иц иент  р асхода  ср. Во втором 
случае  расход  воздуха  через систему и коэфф ициент р асхода  ср 
определяю тся  диф ф узором , а из условия неразры вности  при з а 
д ан ном  значении оп ределяется  коэфф ициент восстановления  
полного д авл ен и я  сгВх-

1.2. С О В М Е С Т Н А Я  РА Б О Т А  ТУРБИНЫ И С О П Л А

П р е ж д е  чем приступить к  ан ал и зу  совместной работы  ту р би 
ны и сопла, рассм отри м  х арактери сти ки  этих узлов.

Сопло д ви гател я  за д ае т с я  характеристикой , которая  п р ед став 
ляет  собой зависи м ость  приведенного расхода  га за  и коэф ф и ц и 
ента потерь скорости от степени расш и рения  га за  в сопле:

П риведенны м  расходом  га за  через сопло G4np н азы ваю т  р а с 
ход, получаем ы й при стан дар тн ы х  значениях  тем п ературы  и д а в 
ления на входе в сопло (в сечении 4, рис. 1.4):

П риведенны й расход  газа ,  таки м  образом , однозначно о п р ед ел я 
ется площ адью  сечения на входе в сопло и относительной плот
ностью тока  в этом сечении. Ф изический расход  газа  через сопло 
зависит, кром е того, от д ав л ен и я  и тем п ературы  потока газа  на 
входе в сопло, т. е.

^ 4 п р  —  f  ( тсс )> =  / 1  (~ )•

Т 4* =  288К, р 4* =  1,013 -105П а, т. е.

G 4np =  2 3 7 / v ? ( > . 4), (1.4)

так  как
кг

с-м-

G 4
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Рис. 1. 4. Схема газового 
тракта  турбины и сопла 3 9 5

Соотношение м еж д у  приведенным и физическим расходом  газа  
оп ределяется  формулой

В гл аве  2 это соотношение будет рассм отрено  более подробно.
П риведенны й расход  G4np целесообразн о  вы рази ть  через пло

щ ад ь  минимального  сечения сопла и относительную  плотность 
тока  в м ин им альном  сечении, т а к  к а к  последние две  величины 
обычно известны или могут быть легко определены

дозвуковой  части сопла. И з полученной зависимости  видно, что 
приведенный расход  С 4гф зави си т  от коэф ф иц иента  восстан овле
ния полного д авл ен и я  в сопле, п л ощ ади  м иним ального  сечения 
на выходе из сопла и относительной плотности тока в этом сече
нии. Т а к  к а к  величины сге и q(Xs)  оп ределяю тся  степенью р а с ш и 
рения, то приведенный расход  однозначно оп ределяется  величи-

G 4пр — 237 ас • F$ (] (^я), ( 1-5)

где о с = коэф ф иц иент  восстановления  полного д ав л ен и я  в

1,2 1.6 2.0 2,0 Л с
0,96 Рис. 1. 5. Характеристика 
„ сопла
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Рис. 1. 6. Характеристика
 --------- 1----------- 1-----------*-----------  0,66 турбины
1,2 1.6 2.0 2,4 Л т

ной л с п площ адью  F 5 (рис. 1.5). П а  р е ж и м а х  критического 
и сверхкрнтического истечения газа  из сопла приведенный расход  
G4np сохраняется  неизменным. (Здесь  и в дальн ейш ем  под сверх- 
критическим истечением понимаю тся, строго говоря, реж и м ы  р а 
боты сопла выш е второго критического).

В еличина G4np при постоянных полных тем п ературе  Г4* и д а в 
лении /?4* на входе в сопло однозначно определяет  физический 
р асход  газа  через сопло. П риведенны й расход  G4np х а р а к т е р и зу 
ет, таким  образом , пропускную способность сопла, а сл е д о в а 
тельно, и сопротивление за  турбиной. С увеличением G4rip сопро
тивление ум еньш ается . С ниж ение G4np озн ач ает  увеличение сопро
тивления за  турбиной.

Х ар актер и сти ка  турбины обычно зад ается  к а к  зависимость кр и 
тери альн ы х  п ар ам етр о в  в функции двух  переменных. Она мож ет 
быть представлена , например, как  зависимость приведенного р а с 
хода газа  и К П Д  турбины от степени пониж ения д авлен и я  в ту р 
бине я т и коэфф ициента  окруж ной  скорости л«

G зпр —  /  (~т , Х ц ) ,  '<\т —  f \  (~т , Л и ).

О дн ако  при работе  Т Р Д  на основных эксплуатац ионн ы х  р е ж и м а х  
полож ение  рабочей точки на х арактери сти ке  турбины изм ен яет 
ся незачительно. С ледовательно, коэфф ициент окруж ной  скоро
сти Ки при работе  турбины на Т Р Д  изм еняется  т а к ж е  н езн ач и 
тельно. С другой стороны, харак тер и сти к а  турбины м ало  зависит 
от величины к и при изменении последней в небольш ом и н тер в а 
ле. Поэтому, с достаточной д л я  практических целей точностью, 
х арак тер и сти к а  турбины Т Р Д  м ож ет  быть п редставлен а  как  
ф ункция одного переменного (рис. 1 .6 ), т. е.



И м енно в таком  виде и будет д ал е е  р ассм атр и в аться  х а р а к т е р и с 
тика  турбины, что позволяет  значительно  упростить ан ал и з  сов
местной работы  узлов  ГТД.

П риведенны й расход  га за  через турбину G3np п олучается  при 
стан дартн ы х  значениях  тем п ературы  и д авлен и я  в сечении 3— 3, 
он определяется  п лощ адью  м иним ального  сечения на выходе из 
соплового ап п ар ата ,  коэфф ициентом  скорости в этом сечении и 
потерям и полного д авл ен и я  в сопловом ап п арате

G а,,,, =  237оса • F CA ■ q (Хса)- (1-6)

П риведенны й расход  G3np аналогично расходу  G4np определяет, 
во-первых, физический расход  га за  через турбину при зад ан н ы х  
значениях  р 3* и Т3*, во-вторых, х а р а кте р и зу е т  сопротивление се
ти на выходе из кам ер ы  сгорания.

Т урбина  и сопло связаны  условием  неразры вности  потока. 
З ап и ш ем  это условие д л я  сечений на входе в турбину и на выходе 
из сопла. В общ ем случае расходы  газа  через эти сечения не 
равны  друг  д р у гу ;  так  как  к расходу  газа  сечение 3— 3 подм еш и
вается  по тр а к ту  турбины  о х л а ж д а ю щ и й  воздух. Тогда

Gv3 — G r3-v3_ S)

где л'з_5  =  1 +  ■— --- — коэфф ициент, характер и зу ю щ и й  измене-
°гЗ

ние массы  рабочего тела  м еж д у  сечениями на входе в турбину и 
на выходе из сопла.

В ы рази м  расходы  га за  через сечения на входе в турбину и на 
выходе из сопла через приведенны е расходы  газа

г  G  ,  /  288 — Г  ^
4,,р ’ 1,013-105 ■ у  Т * Зпр ’ 1,013-104 ■ | /

288

tv:
П осле п р еоб разован и я  получим

° 4ПР —  V
( 7  ~  3 - 5Зпр

(1.7)

П ри  ан ал и зе  уравнения  (1.7) величины v3-s, т]т*, k v могут быть 
приняты постоянными; приведенные расходы  га за  через турбину 
и сопло являю тся  величинам и известными, так  к а к  зад аю тся  х а 
р актер и сти кам и  этих узлов. П оэтом у степень пониж ения д ав л ен и я  
в турбине выполненного д в и гател я  определяется  из условия  сов
местной работы  турбины  и сопла и не м ож ет  быть при нята  п р о 
извольно. Это в а ж н а я  особенность выполненного д вигателя . Н а  
проектируемом ж е Т Р Д  степень пониж ения д авл ен и я  в турбине 
определяется  условием б ал ан са  мощ ности ком прессора и т у р би 
ны.
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Т а к  к а к  величины G3np и G4np за в и с я т  соответственно от я т и 
п с, то уравнени е  ( 1 .7 ) у с тан а в л и в а е т  связь  м еж ду  степенью по
ни ж ени я  д ав л ен и я  в турбине я т и степенью расш и рен и я  газа  в 
сопле я с. С вязь  эта  яв л яется  однозначной на р е ж и м а х  докрити- 
ческого истечения га за  из сопла и м ож ет  быть зап и сан а  в виде 
следую щ ей функциональной зависимости:

Зависи м ость  (1.8) явл яется  уравнением  совместной р а б о 
ты турбины и сопла. П оскольку  зависи м ость  (1.8) аналитически  не 
вы р аж ается ,  ее целесообразн о  представи ть  в граф и ческом  виде. 
Д л я  этого уравнени е  н еразры вности  (1.7) нуж но решить гр аф и ч е 
ски совместно с х ар актер и сти к ам и  турбины и сопла. Р еш ен ие  це
лесообразн о  выполнить в следую щ ей последовательности: з а д ат ь с я  
р азл и ч н ы м и  значениям и  степени пониж ения  д авл ен и я  в турбине, 
по х ар актер и сти ке  турбины  определить величины G3np и рт*. Д а л е е  
по уравнению  (1.7) определить приведенный расход  га за  через 
сопло G4np и по х ар актер и сти ке  сопла — степень расш и рения  газа  
в сопле я 0 = / ( С 4пр). Р езу л ь таты  такого  реш ения п о к азан ы  на 
рис. 1.7. (П ри определении величины G4np по уравнению  (1.7) в з а 
висимости от л т или наоборот, при определении я т в зависимости

G 4пр
о т ц е л е с о о б р а з н о  пользоваться  за р а н е е  рассчитанной ном о

грам м ой, см. п ри лож ение  1.)
Н а  рис. 1.7 видно, что турби на  и сопло имею т две х а р а к т е р 

ные зоны работы : зону докритического  истечения г а з а  из сопла, 
где изменение степени расш и рен и я  л с соп ровож дается  одновре
м енным изменением величины я т, и зону сверхкритического ис
течения, где степень пониж ения  д авл ен и я  в турбине сохраняется  
неизменной.

Степень пониж ения д ав л ен и я  в турбине выполненного двигате-

(1.8)

3flt Л с 11 сопла для  разных площадей /д.

Рис. 1.7. Зависимость м еж ду  ве 
личинами я т и я с, полученная из 
условия совместной работы турбины
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л я  изм ен яется  только в зоне докритического  истечения газа  из 
сопла и однозначно оп ределяется  величиной л 1:. Это объясн яется  
тем. что в выполненном д ви гателе  с неизменными проходными се 
чениями величина л т м ож ет  изм ен яться  только  вследствие и зм е
нения сопротивления на выходе из турбины. Сопротивление, в 
свою очередь, м ож ет  изм ен яться  только за  счет изменения вел и 
чины я  с* Н ап ри м ер ,  уменьш ение степени расш и рения  п г. и соот
ветствую щ ее уменьш ение коэф ф иц иента  скорости /.5 приводит к 
снижению  приведенного расхода  га за  через сопло (см. уравнение  
(1.5) и рис. 1.5). П ри  этом у м ен ьш ается  и коэфф ициент скорости 
в сечении за  турбиной /.4, (см. уравнени е  (1.4). Уменьшение п ри 
веденного расхода  G4np о зн ач ает  увеличение сопротивления за 
турбиной, т. е. о зн ач ает  д росселирован ие  турбины на выходе. 
Т акое  д росселирован ие  н азы ваю т  газодинам ическим .

Н а  р е ж и м а х  сверхкритического  истечения га за  из сопла сте
пень пониж ения  д авл ен и я  газа  в турбине сохраняется  неизменной 
и не зависи т  ни от каких  ф акторов . Это объясн яется  постоянст
вом сопротивления за  турбиной на этих р еж и м ах  (G 4np =  const,  
л4 — c o n s t ) .  В этом случае и зм ен яю щ и еся  внеш ние условия  не могут 
изменить сопротивление за  турбиной. Н апри м ер , понижение вн еш 
него д авл ен и я  не м ож ет  привести к .понижению д ав л ен и я  за  т у р б и 
ной, к  увеличению  коэф ф иц иента  скорости л 4 и уменьш ению сопро
тивления  на выходе из турбины, так  к а к  м алы е  возм ущ ен ия  не р а с 
п ространяю тся  против течения сверхзвукового  потока. Д р о с с ел и 
рование и р азд россели рован и е  турбины  становится  невозм ож ны м .

С к азан н о е  выше о постоянном значении л т на р е ж и м а х  сверх
критического истечения газа  из сопла и об однозначной связи 
м еж д у  величинам и л т и л с относится только  к выполненному д в и 
гателю  с нерегулируем ы м и х ар ак тер н ы м и  сечениями турбины  и 
сопла. В общем случае, к а к  это видно из уравнени я  (1.7), величи-

G4 пр
на л т определяется  отношением приведенны х расходов  ~   ,

° 3  пр
т. е. величинам и  G4np я  G3np, которые зави сят  от площ адей  х а 
р актер н ы х  сечений сопла и турбины. П оэтом у  регулированием  
п лощ адей  минимального  сечения сопла или м иним ального  сече
ния соплового ап п ар а т а  турбины м ож но изм енять  степень пони
ж ен ия  д авл ен и я  газа  в турбине. Н ап р и м ер ,  уменьш ение площ ади  
выходного сечения сопла Р 5 до величины Р ' 5 приводит к сн и ж е
нию приведенного расхода  га за  через сопло и к сниж ению  вел и 
чины л т (см. рис. 1.7). Это объясн яется  увеличением  сопротивле
ния сопла: через уменьш енную  пл о щ адь  сечения газ м о ж ет  прой 
ти (согласно уравнению  расхода)  только  при увеличенном д а в л е 
нии р 4*, что приводит к уменьш ению  степени п он и ж ен и я  д ав л ен и я

Do ̂
г а за  в турбине я т =  -  * • С ниж ение я т путем уменьш ения Р5 —

Р  4  '

следствие геометрического дроссели рован и я  турбины на выходе.
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звд Ш  знд ш

Рис. 1.8. Схема газовоз
душного тракта  д в у х 
зальной турбины и сопла

А налогично м ож но изменить величину я т, изм еняя п лощ адь  
первого соплового ап п ар а т а  турбины. О днако , если п р и у м е н ь ш е 
нии п л ощ ади  А5 величина л т сн и ж алась ,  то при уменьш ении п л о 
щ ад и  Аса степень пониж ения  д авлен и я  в турбине я т возрастает . 
С ниж ение величин F 5 и Аса приводит в обоих случаях  к повы ш е
нию давлен ия . Н о в первом случае  повы ш ается  давлен и е  за  ту р 
биной, и это ведет к снижению  величины я т. Во втором случае 
растет  давлен и е  перед  турбиной, и это ведет к росту степени пони
ж ен ия  д ав л ен и я  в турбине. У равнение совместной работы  т у р би 
ны и сопла с регулируем ы м и проходными сечениями д олж н о  быть 
запи сан о  в следую щ ем  виде:

* т = / ( - с ,  / у ,  А са). (1.9)

Р ассм отри м  особенности совместной работы  турбины и сопла 
двухвальны х Г Т Д  (рис. 1.8). Д л я  этого необходимо, к а к  и ранее, 
реш ить графически  совместно уравнени е  неразры вности  с х а р а к 
теристикам и этих узлов. У равнение неразры вности  д л я  турбины 
высокого д авл ен и я  и турбины низкого д авл ен и я  имеет вид

С 3ПР . Ч Д  . /  1 _ _  *  /  1 _  1

о   т - в д  - 1  /  1 Д . В Д  1 * г - 1и З П р .в д  I  /  I г

’ т . в д

а д ля  турбины низкого д ав л ен и я  и сопла запи сы вается  как

1 -  л ! ... ( 1
3 ПР-НД У JT *Г

’ т .н д

В приведенны х у р авн ен и ях  неразры вности  величина v принята  
равной единице.

Р езу л ь таты  графического  реш ения двух уравнений н е р а зр ы в 
ности совместно с х ар актер и сти к ам и  турбин и сопла показан ы  на 
рис. 1.9. К а к  видно из рисунка, совм естная  рабо та  д вухвальн ой  
турбины и сопла подчиняется  тем ж е  закон ом ерностям , что и р а 
бота одновального  ГТД. Особенность совместной работы  турбин 
и сопла д вухвальн ого  Г Т Д  закл ю чается  в том, что д а ж е  при до-
18



Рис. 1. 9. Зависимость степени 
понижения давления в турби
нах высокого и низкого давле
ния от степени расширения га

за  в сопле

критическом истечении га за  из сопла (но при л с >1-4) степень по
нижения д ав л ен и я  в турбине высокого д ав л ен и я  я т.вд изм еняется  
незначительно, что объясн яется  особенностями п ротекан ия  к р и 
вых G n p = / ( j t )  на х а р ак тер и сти к ах  турбин и сопла (см. рис. 1.5 и 
1 .6 ) , а именно: величина Gnp при больш их значениях  л  и зм ен яет
ся всегда полого, а при м ал ы х  л  — круто.

Р ассм отрен н ы е  законом ерности  изменения степени пониж ения 
д ав л е н и я  я т по я с имеют в аж н о е  значение д л я  последую щ его 
а н а л и за  совместной работы  узлов  д вигателей  р азли чн ы х  типов и 
их характери сти к .  Н ап ри м ер ,  при работе  Т Р Д  и Т Р Д Ф  на основ
ных р е ж и м а х  при разли чн ы х  внеш них условиях  степень р а с ш и р е 
ния г а за  в сопле хотя и изм еняется  в очень ш ироких пределах , 
но бы вает  обычно сверхкритической. П оэтом у при ан ал и зе  сов
местной работы  узлов этих двигателей  обычно степень пониж ения 
д ав л ен и я  в турбине м ож но принять постоянной. С к азан н о е  с еще 
больш им основанием относится к величине я т в турбине высокого 
д ав л е н и я  д в у х зал ь н ы х  Т Р Д  и Т Р Д Д .

Д л я  Т В Д  область  основных рабочих  реж и м ов  л е ж и т  целиком 
в зоне докритического  истечения га за  из сопла и д аж е ,  к а к  п р а 
вило , при я с< 1 ,6 .  П оэтом у  изм енение внеш них условий или р е 
ж и м а  работы  приводит к изменению не только величины л с, но и 
к  зн ачительном у изменению степени пониж ения д ав л ен и я  в ту р 
бине (см. рис. 1.7).

О б ласть  рабочих  реж и м ов  Т Р Д Д  л еж и т  м еж д у  зонам и  р е ж и 
мов Т Р Д  и Т В Д , причем с увеличением  степени двухконтурности 
эта  область  сдвигается  в сторону меньших значений л с.

1.3. С О В М Е С Т Н А Я  РА Б О Т А  У З Л О В  Т У Р Б О К О М П Р Е С С О Р А

Компрессор , к а м е р а  сгорания и турбина составляю т т у р б о к о м 
прессор (рис. 1.10). Будучи генератором  газа  высокого давлен и я ,  
турбоком прессор  входит в схему любого газотурбинного  д в и гате 
л я .  У злы  турбоком прессора  явл яю тся  основными и наиболее  
слож ны м и у зл ам и  д вигателя . П оэтом у  совм естная  рабо та  узлов  
турбоком прессора  п р ед ставл яет  наибольш ий интерес и требует  
н аи более  тщ ательного  изучения.
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Рис. 1. 10. Схема газовоз
душного тракта  турбо

компрессора

1.3.1. С О В М Е С Т Н А Я  РА Б О Т А  К А М ЕРЫ  С ГО Р А Н И Я  И ТУРБИНЫ

К а м е р а  сгорания  и турбина связан ы  условием н еразры вн ос
ти потока

G гз —  G B 1 G охл — G  отб — Gym +  G T. (1.10)

М асса  рабочего  тела  изм еняется  на участке  газового  т р а к т а  м е ж 
ду  сечениями 2 — 2  и 3— 3 вследствие отбора воздуха  на о х л а ж д е 
ние узлов  горячей части (G ox.a) и на сам олетны е нуж ды  (G 0T6), 
утечек воздуха  (G yT), а т а к ж е  вследствие добавл ен и я  к воздуху 
топлива в кам ере  сгорания  GT.

У равнение (1.10) представим  в следую щ ем  виде:

G r 3 =  G b2 Vo— з, ( 1 . 1 1 )

где уд—з — коэффициент, характер и зу ю щ и й  изменение массы  р а 
бочего тела  м еж д у  сечениями 2 — 2  и 3— 3.

Обычно коэф ф иц иент  т 2-з  изм еняется  незначительно (в п реде
л а х  2— 4 % ) ,  если нет отбора воздуха  на сам олетн ы е  нуж ды. З а  
счет отбора на сам олетны е н уж ды  он м ож ет  изм еняться  в более 
ш ироких пределах .

В ы р ази м  расходы  рабочего  тела  Gb2 и  Gr3 через п ар ам етр ы  
потока в сечениях 2 — 2  и 3— 3 по уравнени ю  расх о да  и по ф орм уле  
д л я  приведенного р асхода  га за  через турбину  и подставим  их в 
уравнение ( 1. 1 1 .):

G Р?,
Зпр

1,013-Ю з
к р • p 2 ' F 2 - q  ( A 2 ) - v 2 - 3

Полученное в ы р аж ен и е  представи м  в следую щ ем  виде:
02Зпр

241-у,—3/' з (1. 12)

где
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0.30

Рис. 1. П . Зависимость коэфф ици
ента скорости за компрессором от 
степени подогрева  газа  в камере 

сгорания

Из уравнени я  ( 1 . 1 2 ) видно, что относительная  плотность то 
ка за  компрессором  при постоянны х значениях  ок<> хд-з и F2 п р о 
порц иональна  приведенному расходу  га за  через турбину и о б р а т 
но п роп орцион альн а  корню  к в ад р атн о м у  из степени подогрева  г а 
за  в к ам ер е  сгорания. П риведенны й р асход  G3np в больш ом д и а 
пазоне летны х условий при работе  д в и гател я  на основных р е ж и 
м ах  сохраняется  практически  постоянным, так  к а к  н езн ачи тель
но изм ен яется  коэфф ициент скорости в м ин им альном  сечении на 
выходе из соплового ап п ар а т а  турбины. П оэтом у увеличение степе
ни прогрева  г а з а  в кам ер е  сгорания  приводит к сниж ению  к о э ф ф и 
циента скорости воздуха  за  компрессором  (рис. 1.11). Это о б ъ я с 
няется  тем, что увеличение тем п ературы  Г3* ум ен ьш ает  плот
ность газа .  М енее плотный газ  не м о ж ет  пройти через м ини
мальное  сечение первого соплового а п п ар а т а  турбины. П оэтом у
при увеличении отнош ения Тз , ■ сн и ж ается  из условия  неразры в-

TV5
пости потока коэф ф иц иент  скорости за  компрессором. П овы ш ение 
степени подогрева газа  в к ам ер е  сгорания  яв л яется  по существу 
тепловы м  дросселирован ием  компрессора.

В общ ем случае коэфф ициент скорости за  компрессором  з а 
висит, к а к  это видно из уравнени я  ( 1 . 1 2 ), от коэф ф иц иента  во с 
становления  полного д ав л ен и я  в кам ер е  сгорания а кс, при веденн о
го расхода  G3lIp и коэфф ициент v2- 3-

П ри  сниж ении коэф ф иц иента  восстановления  полного д авл ен и я  
Икс (увеличении гидравли ческих  потерь в кам ере  сгорания) у м ен ь
ш ается  плотность воздуха, что ведет к снижению Х2. .Таким о б р а 
зом, сниж ение Х2 вследствие увеличения ги дравли ческих  потерь в 
кам ер е  сгорания  происходит из-за  гидравлического  д р о ссел и р о в а 
ния компрессора.

П риведенны й расход  G3np м ож ет  и зм ен яться  за  счет изменения 
п л ощ ади  минимального  сечения соплового а п п а р а т а  турбины 
Fса или за  счет изменения коэф ф иц иента  скорости в этом сече
нии, см. ф орм улу  (1.6). С ниж ение G3np в обоих случаях  п ри во
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ди т  к уменьш ению коэф ф иц иента  скорости за  компрессором, т. е. 
к  дросселирован ию  компрессора. С ниж ение коэф ф иц иента  ско 
рости Хг за  счет уменьш ения площ ади  минимального  сечения соп
лового а п п ар ата  турбины о зн ач ает  геометрическое д р о ссел и р о в а 
ние компрессора, а снижение Х2 за  счет уменьш ений величины 
Хса о зн ач ает  газоди нам ическое  д росселирован ие  компрессора.

Уменьшение отбора воздуха  на сам олетны е нуж ды  G0T(-5 (уве
личение коэфф ициента  v2_3) приводит, согласно уравнению  ( 1. 1 2 ), 
к снижению приведенной скорости Х2- Это сниж ение о б ъ ясн яет 
ся увеличением сопротивления в п ар ал л ель н о й  сети самолетного 
отбора , на которую т а к ж е  р аб о тает  компрессор. Т акое  д р оссели 
рование н азы в аю т  расходны м  дросселирован ием  компрессора.

И так ,  коэфф ициент скорости Я2 оп ределяется  сопротивлением 
сети, т. е. сопротивлением узлов, на которы е р аб о тает  компрессор.

1.3.2, С О В М Е С Т Н А Я  РА Б О Т А  К А М ЕРЫ  С ГО РА Н И Я  И К О М П Р Е С С О Р А

Теперь рассм отри м  совместную работу  к ам ер ы  сгорания  и 
ком п рессора  и получим зависимость, п оказы ваю щ ую  влияние ко
эф ф ици ен та  скорости потока в сечении 2 — 2  за компрессором  на 
п олож ен и е  рабочей точки на х ар актер и сти ке  компрессора.

З ап и ш ем  условие неразры вности  д л я  сечений на входе в ком п
рессор и на входе в кам ер у  сгорания. Это условие совместной 
работы  ком прессора и кам ер ы  сгорания, точнее, условие совм ест
ной работы  ком п рессора  и располож ен ной  за  ним сети

т  - p t - F 2-q ( U )  т - p y F i - q  ( / . i ) - V j_ 2

V t \ I /

П о с л е  п р ео б р азо ван и я  получим

_____  "к  17 (щ) F\

1

*=i q О-2) F2
k

1 +  ^

(1.13)

1 к

У равнение (1.13) связы вает  величины я к и q{% 1) , о п р ед ел яю 
щ и е  полож ение рабочей  точки на характери сти ке  ком прессора, с 
коэфф ициентом  скорости на выходе из компрессора. Х а р а к т е р и с 
тику ком прессора (рис. 1 . 1 2 ) в этом случае  следует  р а с с м ат р и 
вать  к а к  зависимость степени повы ш ения д авл ен и я  и К П Д  от от
носительной плотности тока  на входе в компрессор и приведенной 
частоты  в ращ ен и я  ротора, т. е.

-.< =  / [ ? ( И ) >  Я п р ] ,  < = / Яп р ] .

П ри X2 =  const  уравнени е  (1.13) в ы р а ж а е т с я  на характери сти ке  
ком п рессора  линией, связы ваю щ ей  относительную плотность то-
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Рис. 1. 12. Характеристика 
компрессора:

1 I < I I —  граница 
неустойчивой работы;

  — Пир =  const;

0.5 0,6 0,7 О,В 0,9 п(х.) Т:*  2 /  ’'  ”  —  =  const
Тн*

ка на входе в компрессор со степенью повыш ения д ав л ен и я  ком п рес
сора (рис. 1.12). Н азо в ем  эту линию  линией постоянного сопро
тивления на выходе из компрессора. Физический смысл связи  
Ян и q(Xт) по этой линии закл ю чается  в том, что при дан ном  со
противлении на выходе из ком п рессора  (7.2=<const)  увеличение 
расхода  воздуха  через компрессор [увеличение <7 (^ 1) ]  д о лж н о  со
провож даться  соответствую щ им увеличением  я к, т а к  к а к  больш ий 
расход  через сечение 2— 2 м ож ет  пройти только при соответствен
но более высоком давлении.

У меньш ение величины /,2, т. е. увеличение сопротивления на 
выходе (дросселирование, к о м п рессора) ,  приводит к смещению 
вверх  линии постоянного сопротивления на харак тер и сти ке  ко м 
прессора (см. рис. 1.12).

П ри  постоянной приведенной частоте в ращ ен и я  ротора к а ж 
дому значению  /,2 соответствуют определенны е значения я к и 
q (Я;), т. е. соответствует единственное полож ение  рабочей точки 
на х арактери сти ке  ком прессора. Д р оссели рован и е  ком п рессора  на 
выходе (уменьш ение Х2) приводит при nnp= c o n s t  к смещению- 
рабочей  точки на характери сти ке  ком п рессора  к границе неустой
чивой работы. (П ри определении по уравнению  (1.13) линии по
стоянного сопротивления или рабочей точки на характери сти ке  
ком прессора целесообразно  п ользоваться  зар ан ее  рассчитанной 
номограммой, см. прилож ение  2).

П одчеркнем , что коэф ф иц иент  скорости за  компрессором  о п р е
деляет  только  полож ение линии постоянного сопротивления, но не 
определяет  п олож ен ия  рабочей  точки на х арактери сти ке  ком п рес
сора. Ч тобы определить полож ение рабочей точки, нуж но д о п о л 
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н ительное условие, наприм ер, g ( X i ) = c o n s t ,  или п Пр =  const.  Если 
бы было известно изменение Я2 по приведенной частоте в р а щ е 
ния ротора, то м ож но было бы по уравнению  (1.13) установить 
закон ом ерность  изменения п олож ен ия  рабочей точки на х а р а к т е 
ристике  ком п рессора  при изменении частоты вращ ен ия . О днако  
величина  Яг зависит, к а к  показано , вы ш е от степени подо! рева
/ з *  а степень подогрева с в я зан а  с приведенной частотой в р а 

щ ен и я  ротора совместной работой  всех узлов  двигателя .

1.3.3.С О В М Е С Т Н А Я  РАБО Т А  К О М П Р Е С С О Р А  И ТУРБИНЫ

Компрессор и турбина Г Т Д  на установивш ихся  (равновесны х) 
р е ж и м а х  работы  связан ы  друг  с другом  следую щ им и условиями:

1) неразры вности  потока,
2 ) б ал ан са  мощности,
3) равен ства  частоты вр ащ ен и я  роторов.
Д л я  устан овлен ия  закон ом ерностей  совместной работы  ко м 

прессора и турбины необходимо эти условия  зап и сать  м а те м а т и 
чески и решить графически  совместно с х ар актер и сти к ам и  ком п
рессора  и турбины.

Х арактери сти ку  турбины будем р ассм атр и в ать  в таком  ж е  ви
де, в каком  она р а с с м ат р и в а л а с ь  при а н ал и зе  совместной работы 
турбины и сопла (см. рис. 1 .6 ), т. е. к а к  зависи м ость  при веден
ного р асхода  G3np и К П Д  от степени пониж ения  д авл ен и я  ту р би 
ны. В этом случае х ар ак тер и сти к а  турбины  не зависи т  от часто 
ты в ращ ен и я  ротора, и третье условие совместной работы  к о м 
прессора и турбины р а ссм атр и в ать  не нужно.

П р о ан ал и зи р у ем  последовательно  первые два  условия совмест
ной работы  ком прессора и турбины.

Условие неразры вности  потока д л я  сечений на входе в к о м 
прессор и турбину м ож ет  быть получено совместным реш ением  
уравнений (1.12) и (1.13). О тносительную  плотность тока за  ко м 
прессором <7 (Я2), определенную  по уравнению  неразры вности  д ля  
сечений 2 — 2  и 3— 3 ( 1 . 1 2 ), подставим  в уравнени е  неразры вности
(1.13) д ля  сечений 1 — 1 и 2— 2. Тогда

где ту—3= v i —2 - V9_3 — коэф ф иц иент  изменения массы  рабочего  те 
ла  м еж д у  сечениями 1— 1 и 3— 3 .

П осле  п р ео б р азо ван и я  получаем

(1.14)
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У равн ение  (1.14) п р ед ставл яет  собой условие неразры вности  
потока, проходящ его  через компрессор и турбину. Оно м ож ет  быть 
получено т а к ж е  совместным реш ением  уравнений расхода , з а п и 
санных через п ар ам етр ы  потока в сечениях на входе в ком п рес
сор и турбину.

У разн ен и е  (1.14) прощ е и в больш инстве  случаев  более у д о б 
но д л я  а н ал и за ,  чем уравнени е  (1.13), т а к  к а к  величины я к и 
д ( м ) ,  оп ределяю щ и е полож ен ие  рабочей  точки на х а р а к т е р и с т и 
ке ком прессора , в ы р а ж а ю тс я  через обычно известные тем п ературы  
рабочего  тела  перед  компрессором  и турбиной.

П р о ан ал и зи р у ем  уравнени е  (1.14). Д л я  выполненного д в и г а 
теля  с нерегулируем ы м и проходными сечениями и без отбора воз-

24Ьч1_ з -F,
д уха  на сам олетны е нуж ды  величина д  произвольно не из-

ак с ' а 3 пр

м еняется  и на больш инстве рабочих  реж и м ов  сохраняется  п р и м ер 
но постоянной. Тогда уравнени е  (1.14) мож но зап и сать  в сл е 
дую щ ем  виде:

Г т*
~K =  q ( Д ) Л /  J r  ■ co n s t . (1.15)

' * н

У равнение (1.15) п р ед ставл яет  собой пучок п рям ы х линий на х а 
р актеристике  компрессора, исходящ их из точки с коорди н атам и  
д1{= 0  и q (К 1) =  0 , и к а ж д а я  из п рям ы х  хар ак тер и зу ется  постоян
ным отнош ением тем п ератур  (рис. 1 . 1 2 ).

т з*
П ри  условии =  const степень повы ш ения д авл ен и я  в ко м 

прессоре я к изм еняется  пропорционально относительной плотнос
ти тока, так  к а к  увеличение ц(}л)  о зн ач ает  увеличение р асх о да  
воздуха , а чтобы пропустить увеличенный расход  через м и н и м ал ь
ное сечение соплового ап п ар а т а  турбины, необходимо увеличить 
д ав л ен и е  р 2*.

П ри  постоянной относительной плотности тока  на входе в 
компрессор q (Д )  = c o n s t  степень повы ш ения д ав л ен и я  в к о м п рес
соре изм еняется  пропорционально корню к в ад р атн о м у  из отноше-

т;
ния тем п ератур  —~  . Н а  зад ан н ой  частоте в р ащ ен и я  я пр= const

м ож но получить лю бую  рабочую  точку изменением отнош ения
у  * у  *

— 5— .Р о ст  я к при увеличении о т н о ш ен и я — 2— о бъ ясн яется  мвели- 
Тп* ' Т  н*

чением теплового дросселирован ия  ком прессора , т а к  к а к  при этом 
в о зр астает  степень подогрева га за  в кам ер е  сгорания



J  *
О днозначное полож ение  пучка прям ы х линий — —  =  const  на

г  „*
х арактери сти ке  компрессора, а следовательно  одн озн ачн ая  связь  
м еж д у  тепловым дросселирован ием  и полож ением  рабочей точки 
при постоянной приведенной частоте в ращ ен и я  ппр =  const,  имеет 
место, к а к  показан о  выше, при постоянном значении величин,

241 -'., 3 . F !
в ходящ их в к о н с та н ту ----------------------. У к азан н ы е  величины могут в

JKC 'У; lip
общ ем случае  изм еняться  вследствие регули рован и я  х а р а к т е р 
ных сечений ком прессора (F,)  и турбины (G 3np), изменения ко 
личества воздуха, отбираем ого  на сам олетны е н уж ды  (vi_3), или 
вследствие изменения гидравли ческих  потерь в кам ер е  сгорания 
(aye). П риведенны й расход  газа  через турбину м ож ет  и зм ен ять 
ся  т а к ж е  при изменении р е ж и м а  ее работы , т. е. при изменении 
коэф ф иц иента  скорости в сопловом ап п ар ате  л са вследствие изм е
нения степени пон иж ен ия  д ав л ен и я  в турбине л т (рис. 1 .6 ).

И з  в ы р аж ен и я  (1.14) следует, что сниж ение значений окс и 
G3np или увеличение коэф ф иц иента  vi_ 3 и площ ади  F x приводит к 
росту степени повы ш ения д ав л ен и я  в компрессоре ,ттк при услови- 

г аях  g,( A i ) = c o n s t  и — j- — const.  П ри  этом р або ч ая  точка на ха-
^  [I

рактери сти к е  ком п рессора  см ещ ается  к  границ е  неустойчивой р а 
боты. Физический смысл вли ян и я  перечисленных ф акторов  на по
лож ен и е  рабочей  точки был рассм отрен  при ан ал и зе  уравнений
(1.12) и (1.13). К а к  было показано , рост зтк является  следствием 
дроссели рован и я  ком прессора и сниж ения коэф ф ициента  скорос
ти /.2.

Т 1Т аки м  образом , полож ение пучка линий — ^  =  const  на ха-
т«

р актеристике  ком прессора, а следовательно  и полож ение рабочей
т *

точки при зад ан н ы х  значениях  <7 (Ki) и — у-, зависи т  только  от

тех факторов, действие которы х р асп ростран яется  на участок  г а 
зового тр а к т а  от входа в компрессор до входа в турбину. К о эф ф и 
циенты потерь и другие  ф акторы , действие которы х на участок 
тр а к т а  м еж д у  этими сечениями не расп ростран яется ,  не оказы ва-

г з
ют влияни я  на полож ение  пучка п рям ы х —у- =  const.

Г н
П ерейдем  к ан ал и зу  второго условия  совместной работы  ком 

прессора и турбины — условия  б ал ан са  мощности.
Д л я  одноконтурного Г Т Д  уравнение  б ал ан са  мощности м ож ет  

быть запи сан о  в следую щ ем  виде:

JVt ■ Чм =  N K+ N B.
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М ощ ность, р а зв и в а е м а я  турбиной N r, расходуется  на привод ко м 
прессора N K и  отбирается  на н уж ды  потребителя  N B. Она м ож ет  
отбираться , например, на привод винта, на привод  электроген е
р атора  или д л я  других целей. М еханический К П Д  т)м учитывает  
потери мощ ности в трансм иссии  и на привод агрегатов , о б сл у ж и 
ваю щ их  двигатель.

П р ео б р азу ем  уравнени е  б ал ан са  мощности

N K =  А л  • д„ -  ДА =  Л \  • д„ (1 -  - р ! - ) .
\  л т-Дм'

В ведем  коэффициент, учиты ваю щ и й отбор мощ ности потреби
телю:

Д о т б  = { 1  —  Д-  . у  )  •
'  Т  1М '

С увеличением отбираем ой мощ ности N B коэфф ициент г)0Тб 
уменьш ается . Д л я  Т В Д  этот коэфф ициент существенно меньш е 
единицы и явл яется  переменным. Он изм еняется  при изменении р е 
жима работы  д ви гател я  и внеш них условий. Д л я  Т Р Д  о тби р аем ая  
мощ ность равн а  нулю, и коэфф ициент т]ото рзисн  единице.

В общ ем случае

АД ЛД-Дм-'йотб.
В ы р ази м  мощности Л'к и АД через удельную  работу  узлов 

Ai.- • G в]== А, • G гз • Дм • Дотб,
откуда

Ак =  Ат ■ >1—;; Дм ’ Дотб. (1-16)

И з  в ы р аж ен и я  (1.16) следует, что соотношение м еж ду  у д ел ь 
ными р аботам и  ком прессора и турбины  зависи т  от типа д в и г а 
теля ( Т Р Д  или Т В Д ) и от условий его работы  (с отбором или без 
отбора в о зд у х а ) ,  например, на д ви гател е  с отбором мощ ности 
(Т В Д ) у д ел ьн ая  р аб о та  турбины значительно отличается  от 
удельной работы  компрессора. П ри  отборе воздуха  на са м о л ет 
ные н уж ды  соотношение м еж д у  удельн ы м и рабо там и  ком п рессо
ра и турбины  т а к ж е  изменяется . Увеличение отбираем ого  во зд у 
ха (уменьш ение лц-з) или мощ ности (уменьш ение г)ОТо) при во
дит, таким  образом , к росту удельной работы  турбины относи
тельно удельной работы  компрессора.

В ы р ази м  удельную работу  ком прессора и турбины  через п а 
рам етр ы  рабочего процесса. Тогда



— согде C p = ^-L— отношение удельн ы х теплоемкостей д ля  воздуха  и га-
с р г

за .
И з в ы р аж ен и я  (1.17) следует, что при постоянных к о э ф ф и 

ци ентах  г)*, vi—з, ц м, т]отб увеличение степени пон иж ен ия д а в л е 
ния в турбине приводит к росту степени повы ш ения д авлен и яГГ\

3я к при отношении   г— = c o n s t  или к уменьш ению  отнош ения
7„

т\
 — при Як——const. Физически это объясн яется  тем, что рост

7ц
я т при постоянной тем п ературе  га за  п ер ед  турбиной приводит к 
росту мощ ности турбины; растет  мощность, подведенная  
к компрессору, р астет  степень повы ш ения д ав л ен и я  як. П ри  я к =  
=  const, т. е. при постоянной мощ ности ком прессора, потребная  
мощ ность турбины  сохраняется  неизменной, и рост степени пони
ж ен и я  д авл ен и я  я т д о л ж е н  соп ровож даться  ум еньш ением  отно-

т\ тзш ения  — . А налогично увеличение отнош ения -— д о л ж 
ен 7 И

но приводить к росту степени повы ш ения д ав л ен и я  я к при я т =  
= c o n s t  или д о л ж н о  со п ровож даться  сни ж ением  я т при л к=  
— const.

И зм енени е  величин vi_ 3 и Цотб, хар ак тер и зу ю щ и х  отбор в о зд у 
ха и мощ ности от дви гателя ,  до лж н о  приводить, согласно за в и с и 
мости (1.17), к изменению  степени повы ш ения д авл ен и я  я к, от-

т *3ношения  j— или степени пониж ен ия  д ав л ен и я  я т. И з вы р аж е-
7 ц

ния (1.17) невозм ож но определить, к изменению  какого  из п ер е 
численных п ар ам етр о в  рабочего  процесса  приводит изменение 
г)отб и v i—3. З а б е г а я  вперед, ск аж ем , что в общ ем  случае  и зм е
нение отбора воздуха  и мощ ности от д в и га те л я  приводит к изме-

7знению всех трех  п ар ам етр о в  ( я к;  г -  и л т).
7ц

Уравнение (1.17) связы вает  степень повыш ения д ав л ен и я  ком-
Т*

прессора с отношением  j— и с другим и п ар ам етр ам и . Вели-
7 ц



т1 з
чины я к и —~ 5— связаны  т а к ж е  уравнени ем  неразры вности

* нН
(1.14). П оэтом у при определении п олож ен ия  рабочей  точки на 
х арак тер и сти к е  ком прессора необходимо учиты вать  не только 
уравнение  неразры вности , к а к  это было сделано  вы ш е, но и у р а в 
нение б ал ан са  мощ ности (1.17).

Р еш и м  уравн ен и я  (1.17) и (1.14) относительно степени повы 
ш ения давлен и я .  Д л я  этого из уравн ен и я  (1.17) определим от
ношение тем п ератур

а затем  подставим  его в в ы р аж ен и е  (1.14). П осле  п р е о б р а зо в а 
ния получим

П олученное уравнени е  описывает  не только совместную р а б о 
ту  ком п рессора  и турбины, но и совместную работу  узлов  всего 
турбоком прессора, поскольку в него входит коэфф ициент сгКс, 
хар ак тер и зу ю щ и й  работу  ка м е р ы  сгорания. И з уравн ен и я  (1.18) 
видно, что соотношение м еж д у  степенью повыш ения д ав л е н и я  я к 
н относительной плотностью тока  на входе в компрессор д ( м ) ,  
а значит и полож ение  рабочей точки на характер и сти ке  ко м п р ес
сора, не м о ж ет  быть произвольны м  и зависи т  от условий совмест
ной р аботы  узлов  турбоком прессора.

К ром е  того, в х о д ящ а я  в уравнени е  (1.18) степень пониж ения 
д авл ен и я  я т, к а к  это было п о казан о  выше, зависи т  от совм ест
ной работы  други х  узлов. П оэтом у в общ ем случае за к о н о м е р 
ности изменения п олож ен ия  рабочей  точки на х ар актер и сти ке  
ком п рессора  могут быть найдены  только при ан ал и зе  совместной 
р аботы  всех узлов дви гателя .

1.4. С О В М Е С Т Н А Я  РА Б О Т А  В СЕХ  У З Л О В  ГТД

Ц ел ь  этого р а з д е л а  закл ю чается  в том, чтобы пок азать ,  от 
к аки х  ф акторов  зависи т  полож ен ие  рабочей  точки на х а р а к т е р и с 
тике ком п рессора  выполненного дви гателя ,  от к ак и х  ф акторов
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зав и сят  общие законом ерности  совместной работы  узлов  ГТД, 
к а к  подходить к изучению совместной работы  узлов  двигателя .

В ы ш е были получены и п р о ан ал и зи р о ван ы  три основных у р а в 
нения:

1 ) уравнени е  совместной работы  д и ф ф у зо р а  и ком прессора 
(1.3), из которого следует, что величина а вх и полож ение  р а б о 
чей точки на х ар актер и сти ке  д и ф ф у зо р а  зави сят  от числа М п и 
полож ения  рабочей точки на х ар актер и сти ке  компрессора;

2 ) уравнени е  совместной работы  узлов  турбоком прессора  
(1.18), из которого следует, что полож ение  рабочей  точки на х а 
р актеристике  ком прессора зависи т  от целого р я д а  ф акторов , в 
том числе от степени пониж ения  д ав л ен и я  газа  в турбине я т, т. е. 
от полож ен ия рабочей  точки на харак тер и сти ке  турбины;

3) уравнение совместной работы  турбины и сопла (1.9), из ко
торого следует, что величина я т и полож ение  рабочей точки на 
х ар актер и сти ке  турбины зави сят  от степени пониж ения д авл ен и я  
в  сопле, т. е. от полож ен и я  рабочей  точки на харак тер и сти ке  соп
ла , а т а к ж е  от площ адей  миним ального  сечения сопла и сопло
вого а п п ар ата  турбины.

К ром е трех рассм отренны х уравнений, узлы  д в и гател я  с в я з а 
ны условием б ал ан са  давлений. Условие б ал ан са  давлен ий  или 
р аспределен ие  степеней повы ш ения и пониж ения д авл ен и я  м е ж 
ду у зл ам и  мож но сф орм ули ровать  следую щ им образом: прои зве
дение степени повыш ения д ав л ен и я  в воздухозаборн ике , степ е
ни повыш ения д авл ен и я  в компрессоре и коэф ф иц иента  в о сста 
новления полного д авл ен и я  в кам ер е  сгорания равно п р о и зведе
нию степени пониж ения д ав л ен и я  в турбине и степени р ас ш и р е 
ния га за  в сопле, т. е.

К[/ • к к ■ Скс=  7Тт.7Гс. (1.19)

Это равенство  о б р ащ ается  в тож дество , если степени повыш ения 
и пониж ения  д авл ен и я  вы рази ть  через соответствую щ ие отнош е
ния давлений. С мысл уравнени я  б ал ан са  д авлен и й  закл ю чается  в 
том, что статическое давлен и е  перед и за  дви гателем  одинаковое, 
и поэтому су м м ар н ая  степень пониж ения д авл ен и я  р авн а  с у м м а р 
ной степени повыш ения давлен ия .

И з уравнени я  б ал а н са  давлен ий  (1.19) м ож но определить 
степень пониж ения д ав л ен и я  в сопле

- с =  у  ' =кс . ( 1 .2 0 )
"т

Величина л с явл яется  функцией работы  всех узлов.
И з равенства  (1.20), а т а к ж е  из упом януты х трех основных 

уравнени й  видна в заи м озави си м ость  работы  всех узлов  д в и га те 
ля. Поэтому, чтобы п р о ан ал и зи р о в ать  совместную работу  всех 
узлов, определить полож ение  рабочих точек на хар ак тер и сти ках
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узлов и вы яснить закон ом ерности  совместной работы , необходи
мо эти уравнени я  реш ить совместно методом п оследовательны х 
приближ ений.

П одставив  степень расш и рен и я  газа  в сопле я с из уравнени я
(1.20) в вы р аж ен и е  (1.9), получим уравнени е  совместной работы  
турбины и сопла, реш енное с уравнением  б ал ан са  давлений:

~т — /  ( М п, "к, звх, F s, Fez)- (1-21)

П одстави в  коэфф ициент восстановления  д авл ен и я  в воздухо
заборн и ке  Овх из уравнени я  (1.3) в в ы р аж ен и е  (1.21), получим

~т =  f  (М„,  - к, и ,  F 5, F Са). (1.22)

И з уравн ен и я  (1.22), которое п р ед ставл яет  собой совместное 
реш ение уравнений (1.9), (1.19) и (1.3), следует, что степень 
пон иж ен ия д ав л ен и я  в турбине д в и гател я  с нерегулируем ы м и х а 
р актерн ы м и  сечениями оп ределяется  числом ЛГП и полож ением  
рабочей  точки на х ар актер и сти ке  ком п рессора  (зтк, М ). Н а  д в и 
гателе  с регулируем ы м и х ар ак тер н ы м и  сечениями величина я т 
зависит, кроме того, от п лощ ади  минимального  сечения сопла и 
соплового а п п ар а т а  турбины.

П од стави в  степень пониж ения  д ав л ен и я  в турбине л т из у р а в 
нения ( 1 .2 2 ) в вы р аж ен и е  (1.18), получим уравнение  совместной 
р аботы  всех узлов

I
k - l  

тт k .
' ( И )  Л у, . Ср '1- г  гг с ; — —  • 241 'Fl~ . (1.23)I /  (31п, ‘-к, Xj, ^ ^  ся) Г1ы й)Т(5 °кс

’Ik

А нализ уравнени я  (1.23) п о казы вает ,  что полож ен ие  р а б о 
чей точки на характер и сти к е  ком п рессора  и закон ом ерности  со
вместной работы  узлов зав и сят  от целого р я д а  ф акторов  (Аь М п, 
р 0тб, vi-з, F 5, F са), в том числе от типа д в и гател я  и условий его 
работы . Так , например, д л я  одновального  Т.ВД, в отличие от 
Т Р Д ,  полож ен ие  рабочей  точки зависи т  от коэф ф иц иента  г|0Тб, 
харак тер и зу ю щ его  отбор мощности. П о л о ж ен и е  рабочей точки на 
х ар актер и сти к е  ком п рессора  зависи т  от условий работы  д в и га те 
ля: от числа М п и коэф ф иц иента  v i_3, хар ак тер и зу ю щ его  отбор 
воздуха  на сам олетны е нуж ды , а т а к ж е  от регули рован и я  п ло
щ ад и  сопла и соплового а п п ар а т а  турбины. П оэтом у  изучать 
особенности совместной работы  узлов  и х арактери сти ки  Г Т Д  ц е 
лесообразн о  по типам  двигателей . Во второй главе  будет р а с 
см отрена совм естн ая  р а б о т а  узлов  одновального  Т Р Д  (ц о т б = 1 )  
с нерегулируем ы м и х ар актер н ы м и  сечениями и без отбора во зд у 
ха на сам олетны е н уж ды  (vi_3 = c o n s t ) .
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1.5. В Ы В О Д Ы

1. П о л о ж ен и е  рабочей  точки на х ар актер и сти ке  д и ф ф у зо р а  
и парам етры , характер и зу ю щ и е  работу  д и ф ф у зо р а ,  т. е. к о э ф ф и 
циент восстановления  полного д авлен и я  о |)Х- и коэф ф иц иент  р а с 
хода ф, определяю тся  из условия совместной р аботы  д и ф ф у зо р а  
и компрессора.

2. Степень пониж ения д авл ен и я  в турбине выполненного д в и 
гателя  определяется  из условия совместной работы  турбины  и 
сопла. Д л я  д ви гател я  с нерегулируем ы м и хар ак тер н ы м и  сече
ниями величина я т сохраняется  постоянной на р е ж и м а х  сверх- 
критического истечения газа  из сопла; па р еж и м ах  д окритическо
го истечения величина л т однозначно оп ределяется  степенью р а с 
ш ирения газа  в сопле. И зм енени е  л т о бъ ясн яется  изменением со
противления на выходе из турбины вследствие изменения при ве
денного расхода  газа  через сопло, т. е. газоди нам ич еским  д р о с 
селированием  турбины. Н а  двигателе  с регулируем ы м и х а р а к 
терны ми сечениями величина л т м ож ет  изм ен яться  изменением 
площ ади  минимального  сечения сопла или соплового а п п ар ата  
турбины.

3. Увеличение степени подогрева  рабо ч его  тела  в кам ер е  c ro 
p'sр ан и я    приводит, при прочих равны х условиях, к снижению
Т  о

коэф ф иц иента  скорости л2 на выходе из ком прессора, вследствие 
теплового дросселирован ия  ком прессора. В общ ем случае  вел и 
чина Х2 зависи т  еще от гидравлического , расходного, геом етриче
ского и газоди нам ического  дросселирования .

4. П остоян ном у значению  коэф ф иц иента  скорости за ко м п р е с 
сором Я2 соответствует линия постоянного сопротивления на х а 
рактеристике  компрессора. С ниж ение коэф ф иц иента  Я2 сдвигает 
эту линию к границе неустойчивой работы. П ри  зад ан н о м  зн а ч е 
нии q (/ч ) или п ар величина Я2 однозначно определяет  полож ение 
рабочей  точки на х ар актер и сти ке  компрессора.

Т*
т—т 35. П остоян ном у отношению тем п ератур   Д  соответствует

^ н

линия на характери сти ке  компрессора. Увеличение отнош ения 
т*•* 3 *—при прочих равны х условиях  сдвигает  эту линию к границе
^ н

неустойчивой работы.
6 . Н а  выполненнном Г Т Д  с нерегулируем ы м и проходными 

сечениями, без отбора воздуха  и на р еж и м ах  сверхкритического 
истечения из соплового ап п ар а т а  турбины полож ение рабочей 
точки на харак тер и сти ке  ком п рессора  при n np= c o n s t  или при 
q(X\)  = c o n s t  м ож ет  изм еняться  только  за  счет изменения отно-
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шения темп ератур  — , т. е. только  за счет изменения тепло-
 ̂п

вого д росселирован ия  компрессора. В общем случае  полож ение  
рабочей  точки зависит, кром е того, от геометрического, ги д р а в л и 
ческого, газодинам ического  и расходного  дроссели рован и я  к о м 
прессора.

7. Совместное решение уравнений неразры вности  и б ал ан са  
мощ ности ком прессора и турбины д ае т  уравнение  совм естной р а 
боты узлов  турбоком прессора . А н ал и з  этого уравн ен и я  п о к а зы 
вает, что совм естная  рабо та  узлов  турбоком прессора  н а к л а д ы в а 
ет определенны е ограничения на полож ение  рабочей  точки на 
х ар актер и сти ке  компрессора.

8 . П риведенны й расход  газа  в сечении на выходе из какого- 
либо  узла , а при постоянной п лощ ади  сечения и коэфф ициент 
скорости в дан ном  сечении х а р актер и зу ю т  сопротивление систе
мы, сопротивление выходной сети, ко то р ая  находится  за  этим у з 
лом и на которую р або тает  д ан ны й узел.

9. Реш ен ие  четырех уравнений совместной работы  — д и ф ф у зо 
ра и компрессора, турбины и сопла, узлов  турбоком прессора  и 
уравн ен и я  б ал ан са  д а в л е н и й — д ас т  уравнение  совместной р а б о 
ты всех узлов. Закон ом ерн ости  совместной работы  узлов з а в и 
сят от типа д ви гател я ,  его схемы и условий работы.

Контрольные вопросы

1. От каких  факторов зависит коэффициент расхода  через дозвуковой д и ф 
фузор?

2. Чем принципиально отличается совместная работа дозвукового диф фузора  
и компрессора от совместной работы сверхзвукового диф ф узора  и компрессора?

.3. От каких  факторов зависит положение рабочей точки на характеристике 
сверхзвукового диф ф узора?  К акова  физика влияния этих факторов?

4. От каких факторов зависит коэффициент скорости на входе в кам еру  сго
рания а2? Каков  физический смысл влияния этих факторов?

5. К ак  положение рабочей точки на характеристике компрессора зависит от 
сети, на которую работает  компрессор?

6. От каких  факторов зависит степень понижения давления  в турбине вы 
полненного Г Т Д  с неизменными проходными сечениями? К аков физический смысл 
влияния этих факторов?

7. К ак ая  разница  в определении степени понижения давления в турбине 
проектируемого и выполненного Т Р Д ?

8. Объясните физический смысл влияния регулирования минимального сече
ния сопла и минимального сечения соплового аппарата  турбины на величину сте
пени понижения давлени я  в турбине.

9. К аковы  особенности совместной работы двухвальной (двухкаскадной) 
турбины и сопла?

10. Каким условиям д о л ж н а  удовлетворять совместная работа  компрессора 
и турбины? Сделайте вывод и краткий анализ уравнения совместной работы у з 
лов турбокомпрессора.

11. Какие ограничения па положение рабочей точки на характеристике к о м 
прессора наклады вает  уравнение неразрывности потока, проходящего через к о м 
прессор и турбину?
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12. К акие параметры связывает  уравнение баланса  мощности компрессора
и турбины? Проанализируйте  эту связь.

13. Перечислите четыре уравнения совместной работы узлов Г Т Д  и дайте 
метод их решения.

14. От каких  ф акторов зависит в оощем случае положение раоочеи точки на 
характеристике компрессора ГТД?

15 Сформулируйте основные выводы первой главы.

З а д а ч и

1. Какой параметр ди ф ф узора  изменится и на сколько для  случая работы 
двигателя при числе М„ =  2,2, если коэффициент скорости перед компрессором 
hi увеличится от 0,52 до 0,55? П лощ адь входа в сверхзвуковой диффузор и его 
коэффициент расхода  равны: F0 =  0,8 м2, ср =  1. П лощ адь входа  в компрессор 
Fi =  0,(55 м2.

2. Какой параметр диф фузора  изменится и на сколько для  случая работы 
двигателя  на высоте Я = 1 1  км при числе М п = 0 ,8 ,  если коэффициент скорости 
перед компрессором Х\ увеличился от 0,65 до 0,7? П лощ ад ь  входа в дозвуковой 
диффузор и коэффициент восстановления полного давления  равны: Ап =  0,7 м2. 
с>'вх =  0,98. П лощ ад ь  входа  в компрессор Я  = 0 ,4 5  м2.

3. В выполненном двигателе  со сверхкритическим истечением газа  из первого
7'*

соплового аппарата  турбины степени подогрева воздуха  в камере  сгорания —
2

=  2,5 соответствует коэффициент скорости за компрессором Я2 =  0,32. К а к  изме
нится коэффициент скорости за компрессором, если степень подогрева возраста-

Т*з
ет до  — щ*— = 3 .  Коэффициенты сгк.с> лы-з принять постоянными.

1  2
4. Компрессор имеет следующие параметры: степень повышения давления 

Як = 1 0 ;  К П Д  г)*к =  0,83, коэффициенты скорости перед и за  компрессором /-: =  
=  0,65; >„2 =  0,33. В результате дросселирования коэффициент скорости за ком
прессором упал до Х2 =  0,3. Определить:

а) как  изменится коэффициент скорости перед компрессором, если я к и К П Д  
сохраняю тся неизменными?

б) как  изменится степень повышения давления компрессора, если К П Д  и ?ч 
сохраняются неизменными?

5. Расход  газа, полное давление и температура  на входе в турбину выпол
ненного ГТД соответственно равны: G r3 _  Ю0 , Аз =  14,7- 1СР П а , Г * = 1 4 0 0  А .

Определить степень понижения давления  в турбине, если при сверхкритическом 
истечении площ адь минимального сечения сопла равна Д5 =  0,3 м2, коэффициент 
восстановления полного давления в сопле 0 С =  О,97, К П Д  турбины г)*т =  0,92. 
Изменением массы рабочего тела по тракту  турбины пренебречь (v3_ 5 =  1).

6. З адан ы  характеристики турбины и сопла (рис. 1. 5 и 1. 6). Рассчитать з а 
висимость я т = / ' ( Я с )  для  случая, когда м з - г ,=  1.

7. Т Р Д ,  работая  на земле (Мп =  0) при САУ, имеет параметры: я к =  10;
Т*3

<7 (?„1) =  0,8; Га* =  1300 К- Нанести сетку линий — п*-  =  const  на характери-
н

стику  компрессора, изображ енную  на рис. 1. 12.
8: Т Р Д ,  работая  на земле (Afn =  0) при САУ, имеет параметры: я к = 1 4 ,  

Гз* =  1400 К. Определить из условия баланса  мощности, как  изменится я к при 
увеличении температуры газа  перед турбиной до 1500 К. Степень понижения д а в 
ления  в турбине и К П Д  узлов предполагаются постоянными.



Г л а в а  2. ОСНОВНЫ Е ЗА К О Н О М ЕР Н О С Т И  СО ВМ ЕСТН О Й  РАБОТЫ 
УЗЛО В  О Д Н О В А Л Ь Н О ГО  ТРД С НЕРЕГУЛИРУЕМЫМИ 
П Р О Х О Д Н Ы М И  СЕЧЕНИЯМИ

В первой главе  было получено уравнени е  совместной р аботы  всех 
узлов одновального  Г Т Д  и показано , что в общ ем  случае п оло
ж ен ие  рабочей точки на харак тер и сти к е  ком п рессора  зависи т  от 
больш ого числа факторов. Р ассм отри м  это уравнени е  д л я  ч ас т 
ного случая: д л я  работы  одновального  Т Р Д  с нерегулируем ы м и 
проходными сечениями.

2.1. ЛИНИЯ С О В М Е С Т Н О Й  РАБОТЫ

А нализ совместной работы  узлов одновального  Т Р Д  с нере
гулируем ы м и проходными сечениями начнем с уравн ен и я  сов
местной работы  узлов  турбоком прессора . В уравнени и  (1.18) 
коэффициент, хар актер и зу ю щ и й  отбор мощ ности потребителю  
т]0тб, примем постоянным и равны м  единице, т а к  к а к  у Т Р Д  м ощ 
ность отби рается  только на привод агрегатов , чем мож но прен е
бречь. Тогда  уравнение совместной работы  узлов  турбок ом п рес
сора Т Р Д  запи ш ется  в следую щ ем  виде:

/  г л г - 1  ! /
I  — —  fг Г к \

В уравнении (2.1) пл о щ адь  на входе в компрессор F j — величи
на постоянная, коэфф ициент восстановления  полного д ав л ен и я  в 
кам ер е  сгорания  ок.с и механический К П Д  р м могут быть п р и н я 
ты постоянными, так  к а к  на рабочих р е ж и м а х  д в и гател я  они и з 
м еняю тся  незначительно. К оэф ф ици ен т  vi_3, х а р ак тер и зу ю щ и й  
изменение массы рабочего тела  в сечении перед турбиной, т а к 
ж е  м ож но принять постоянным, так  к а к  рассм атр и в ается  случай 
р аботы  д ви гател я  без отбора воздуха на сам олетны е нуж ды, а и з 
менением массы топлива в общем расходе га за  мож но прен е
бречь. П рен ебрегаем  т а к ж е  изменением относительной теп л о ем ко 
сти ср и п о к азател ей  ади абаты  рабочего  тела  k  и k r. П р и 
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веденный расход  бздр и К П Д  турбины г]т* определяю тся  в 
зависи м ости  от степени пониж ения д авл ен и я  в турбине я т- 
А степень пониж ения  д ав л ен и я ,  к а к  было пок азан о  вы ш е, зависи т  
от степени расш и рения  газа  в сопле. Р ассм о тр и м  уравнени е  (2.1) 
сн ач ал а  для  сверхкрнтического  истечения га за  из сопла, а потом 
д ля  докритического.

Н а  р е ж и м а х  критического и сверхкрнтического  истечения степень 
пониж ения  д ав л ен и я  в турбине л т сохраняется  постоянной. П о это 
му все величины в правой  части уравнени я  (2 . 1 ), з а  исклю чением 
относительной плотности тока, сохраняю тся  постоянными. Тогда 
уравнение  совместной работы  всех узлов  Т Р Д  д л я  случая  сверх- 
критического истечения га за  из сопла приним ает  вид

 7ГЩ = === =  const • q (/.,), (2 .2 )
i, — i

и определяется  характер и сти к ам и  узлов дви гателя .
Уравнение (2.2) п р ед ставл яет  собой зависимость степени по

выш ения д авл ен и я  в компрессоре л к от относительной плотности 
тока  н а  входе в компрессор. С овм естн ая  работа  всех узлов с у ж а 
ет область  возм ож н ы х  сочетаний л к и q( h \ )  (область возмож ного  
полож ен ия  рабочих точек на х ар актер и сти ке  ком прессора) до од 
ной линии, которую н а зы в а ю т  линией совместной работы . Т аким  
образом , линией совместной работы  н азы вается  геометрическое 
место точек на х ар актер и сти ке  компрессора, удовлетворяю щ ее  
условию  совместной работы  всех узлов.

В р ассм атр и в аем о м  случае полож ение линии совместной р а 
боты однозначно оп ределяется  х ар ак тер и сти к ам и  узлов  данного  
д в и гател я  и не зависи т  ни от к ак и х  других ф акто р о в .  Это о зн а 
чает, что при изменении р асхода  топлива через д ви гатель  и при 
изменении внеш них условий величины л к и q( h \ )  хотя и и зм ен я 
ются, но всегда остаю тся на одной линии. Д р у ги е  сочетания з н а 
чений я к и q{%\),  не л е ж а щ и е  на линии совместной работы, не 
могут быть получены при работе  данного  Т Р Д  с неизменными 
проходными сечениями на устан овивш ихся  р е ж и м а х  без отбора 
воздуха  на сам о л етн ы е  нуж ды . Это зн ачительно  уп р о щ ает  а н а 
лиз совместной работы  узлов.

Л и н и я  совместной работы  д л я  реж и м ов  критического и сверхкри- 
тического истечения из сопла (рис. 2 . 1 ) м ож ет  быть легко постро-
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Рис. 2. I. Характеристика

U 1
Ц К

компрессора с линией 
совместной работы

ена на х арактери сти ке  ком прессора по уравнению  (2.2). П ри  этом 
целесообразн о  зад ать ся  разли чн ы м и  значениям и  опреде
лить правую  часть уравнени я  (2 .2 ), а затем  определить величину 
я к по за р а н е е  рассчитанной ном ограм м е

которая  д ается  в прилож ении 3. К оэф ф ици ен т  полезного дей ст
вия ком прессора г)*к подбирается  методом последовательны х 
при ближ ений  в зависимости от величин я к и д { м ) ,  определяю щ их 
полож ен ие  рабочей  точки на характер и сти к е  компрессора.

П ерейдем  к ан ал и зу  совместной работы  всех узлов Т Р Д  на 
р е ж и м а х  докритического  истечения газа  из сопла. В этом случае, 
чтобы определить место возм ож ного  расп о л о ж ен и я  рабочей точ
ки на харак тер и сти к е  ком прессора, нуж но совместно решить че
тыре основных уравнени я  работы  узлов Т Р Д , к а к  это было с д е л а 
но в р а зд ел е  1.4 в общем виде. Величина л к, а следовательно  
и полож ение  рабочей точки на х ар актер и сти ке  ком прессора, з а 
висит, согласно уравнению  (2 . 1 ), не только от величины д ( Д ) ,  но 
и от степени пониж ения  д авл ен и я  газа  в турбине. Величина я т 
зави си т  в свою очередь от степени расш и рен и я  газа  в сопле я с 
(см. уравнени е  1.8). А величина я с оп ределяется  из уравнени я  
б ал а н са  д авлен и й  д ля  всех узлов  д в и гател я  ( 1 .2 0 ). Р еш ив  у р а в 
нение совместной работы  турбины  и сопла ( 1 .8 ) совместно с 
у равнени ем  б ал ан са  д авлен и й  ( 1 .2 0 ), найдем

где n s  = = я у я к — су м м ар н ая  степень повы ш ения д авлен и я  в

- T= / ( z v ) ,  Т Ц ^ / Д щ п ) , (2.3)

двигателе.
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Рис. 2.2. Распределение сум
марной степени повышения 
давления в двигателе между 

турбиной и соплом

Зависи м ости  (2.3) явл яю тся  частны ми случаям и  уравн ен и я
(1.21) д л я  нерегулируем ы х турбины и сопла. Они показы ваю т, 
что степень пониж ения д авл ен и я  в турбине и степень расш и рен и я  
газа  в со.плс, а следовательно  и полож ение рабочих точек на х а 
р актер и сти ках  этих узлов, однозначно оп ределяю тся  суммарной 
степенью повы ш ения д авл ен и я  в дви гателе  и не зави сят  больше 
ни от каких  факторов.

Р езу л ь т а ты  совместного реш ения уравнения  бал ан са  д а в л е 
ний и уравнени я  совместной работы  турбины и сопла п оказаны  
на рис. 2.2. Р асп ред елен и е  сум м арной степени повыш ения д а в л е 
ния м еж д у  турбиной и соплом рассчи ты вается  по той ж е  м етоди
ке, что и кривы е на рис. 1.7, но с учетом уравнени я  б ал ан са  д а в 
лений (1.20). П р од елан н ы й  в р азд ел е  1.2 ан али з  протекан ия  з а 
висимостей л т =  / ( я с )  относится и к кривы м  на рис. 2.2. З а в и с и 
мость степени пониж ения  д авл ен и я  в турбине и степени р асш и р е
ния га за  в сопле от сум м арной  степени повыш ения д ав л ен и я  об 
легчает  ан али з  х а р ак тер и сти к  дви гателя .  В этом случае  д о ст а 
точно установить влияние внеш них условий и р е ж и м а  работы 
д в и гател я  па сум м арную  степень повыш ения д авлен и я ,  и величины 
Ят и я с стан о вятся  известными.

С у м м а р н а я  степень повы ш ения д ав л ен и я  в д в и гател е  опреде
л яется  числом М„, степенью повыш ения д авл ен и я  в компрессоре 
и коэфф ициентом  восстановления  полного д авл ен и я  в д и ф ф у зо 
ре. Величина ж е  сгпх, согласно уравнению  (1.3), зависи т  от числа 
М п и коэфф ициента  скорости на входе в компрессор К\. У читывая 
это, можно зап и сать

" т =  / ( М п, - к, - ,  =  / , ( М „ ,  як, П), (2.4)
т. е. степень пониж ения д авл ен и я  в турбине и степень р ас ш и р е 
ния в сопле выполненного Т Р Д  определяю тся  числом М п и поло
ж ением  рабочей точки на х ар актер и сти ке  компрессора.

С ледовательно, величины я т, G3lip и ц*т в уравнении (2.1) оп
ределяю тся  числом Мп и полож ением  рабочей точки на характс-
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ристике ком прессора. З а м е н я я  в уравнении (2.1) значения  этих 
величин зависи м остям и  (2.4), получаем

К

1
К

У равнение совместной работы  всех узлов  одновалыгаго Т Р Д  
с неизменными проходными сечениями (2.5) получено д л я  о б щ е
го случая  работы  на р е ж и м а х  докритического  истечения газа  из 
сопла. Оно связы вает  в неявной ф орме величины я к и Хи опре
д ел яю щ и е  полож ение  рабочей точки на х ар актер и сти ке  ко м п р ес
сора, с числом М а и с целы м рядом  К П Д , коэфф ициентов потерь 
и геометрических п ар ам етр о в  выполненного двигателя . Это у р а в 
нение м ож ет  быть получено из уравн ен и я  (1.23) при

Все величины, входящ ие в правую  часть уравнени я  (2.5), л и 
бо постоянны, либо за в и с я т  от числа М п, либо, наконец , зав и сят  
от п олож ен ия  рабочей точки на х ар актер и сти ке  компрессора. П о 
этому уравнение  совместной работы  всех узлов Т Р Д  приним ает  
вид

Ф ун кци ональную  зависимость  (2.6) мож но получить в виде к р и 
вой и нанести на хар актер и сти ку  ком прессора к а к  р езу л ьтат  со в 
местного графического  реш ения уравнени й  (2.1) и (2.3) с х а 
рак тер и сти к ам и  всех узлов. У к азан н ы е  уравн ен и я  реш аю тся  
методом  последовательны х  при ближ ений  и наи более  ц ел есо о б р аз 
но — при условии я к — co n s t ;  а д л я  первого при бли ж ен и я  величи
ну Я(Т\)  м ож но взять  с линии совместной работы  на х а р а к т е р и с 
ти ке  ком прессора, соответствую щ ей Д ^ 1 .  И сп ользовани е  ном о
гр а м м  (при лож ения  1 и 3) и за р а н е е  рассчитанной зависимости  
я т= / ( я 3 ) облегчает  решение задачи . Р езу л ь таты  такого р еш е
ния п о к азан ы  на рис. 2 . 1 .

А нализ рис. 2.1 п о казы вает , что в случае докритического  исте
чения га за  из сопла уравнение  совместной работы  всех узлов  д а 
ет линию совместной работы  на харак тер и сти к е  ком прессора 
только при определенном числе М п. П ри  изменении числа М а 
полож ен ие  линии изменяется .

Р ассм о тр и м  влияние числа М п на полож ение  линии совм ест 
ной работы. П ри м ем  д л я  простоты:

С ниж ение числа М п приводит к уменьш ению  степени повыш ения 
дав л ен и я  в возд ухозаборн ике  n v , к уменьш ению сум м арной  сте

тютб =  1 , As =  const, А са — const.

=  / [ < 7  (А ). М а]. (2.6)

Т * , =  COnst, П —  COnst.
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пени повыш ения д авл ен и я  я н, степени расш и рен и я  в сопле щ  
и степени пониж ения  д авл ен и я  в турбине л т (см. рис. 2.2). Сни
ж ен ие  величины л т приводит, согласно уравнению  (2 . 1 ), к у ве 
личению степени повы ш ения д ав л е н и я  в компрессоре. Р а б о ч а я  
точка  на х ар актер и сти ке  ком п рессора  сдвигается  вверх. Это 
объясн яется  тем, что сниж ение л т ум еньш ает  работу  турбины и 
н ар у ш ает  балан с  мощ ности ком п рессора  и турбины. Р а с п о л а 
га е м ая  мощ ность турбины  становится  меньш е мощности, п отреб
ной д л я  в ращ ен и я  ком прессора, что ведет к уменьш ению  частоты 
вр ащ ен и я  ротора. Д л я  увеличения частоты в ращ ен и я  и обеспе
чения условия  п =  cons t  повы ш ается  расход  топлива  через к а м е 
ру сгорания, что ведет к росту тем п ературы  га за  перед т у р б и 
ной и работы  турбины. Б а л а н с  мощности ком прессора и турби 
ны в о сстан авли вается  (см. уравнени е  1.17). О днако  рост темпе
р а т у р ы  Г3* приводит к тепловом у дросселирован ию  компрессора 
и к увеличению степени повы ш ения д авл ен и я  в компрессоре (см, 
уравнения  1.12, 1.13 и 1.14), а следовательно, к смещ ению  линии 
совместной работы  на характер и сти ке  компрессора.

П ри  работе  д в и гател я  на р е ж и м а х  докритического  истечения 
из сопла (далеки х  от л5= 1 ,0 ) и пониж енны х значений л т сте
пень повыш ения д ав л ен и я  л к при снижении числа М п у вел и ч и ва 
ется еще больш е за  счет газоди нам ического  дросселирован ия  
ком п рессора  вследствие сниж ения  приведенного расхода  газа  че
рез турбину ( с м .у р а в н е н и е  2 .1 ).

Т аким  образом , смещение линии совместной работы  к гр ан и 
це неустойчивых реж и м ов  при снижении числа М„ объясн яется  в 
итоге дросселирую щ и м  действием  сопла  на турбину (уменьш ение 
величины л с ведет  к снижению приведенного  расхода  газа  через 
■сопло G4пр и к газоди н ам и ческом у  дросселирован ию  турби ны ). Э та  
приводит к соответствую щ ему тепловом у и газоди нам ическом у 
дросселирован ию  компрессора.

И так ,  условие совместной работы  узлов су ж ает  область  во з 
м ож ного  п олож ен ия  рабочих  точек на х ар актер и сти ке  ком п рес
сора и дели т  эту область  на две хар ак тер н ы е  зоны: зону, в кото 
рой линия совместной работы  не р ассл аи вается ,  и зону, в кото 
рой линия совместной р а б о ты  р ассл аи в ается  по числу М л. П е р 
вая  соответствует р е ж и м а м  сверхкрнтического, вторая  — д о к р и 
тического истечения га за  из сопла. В зоне расслоен ия  верхняя  
линия совместной работы  на х ар актер и сти ке  ком п рессора  соот
ветствует  УИ‘и =  0 , а ни ж н яя  — случаю

Л и н и я  совместной работы  является  одним из наи более  в а ж 
ных понятий теории В Р Д . Д а л е е  будет п оказано , что линия со в 
местной работы  связы вает  п ар ам етр ы  рабочего процесса  с р е ж и 
м ам и р аботы  д ви гател я  и с внеш ним и условиями; эта линия не
обходима д ля  вы бора  зако н а  регулирования  двигателя , д ля  р а с 
чета и а н а л и за  высотно-скоростных х ар актеристик , а т а к ж е  для  
■оценки запасов  устойчивой работы  компрессора.
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2.2. П О Д О Б Н Ы Е  РЕЖ И М Ы  РАБОТЫ

Рассм отри м  работу  д в и гател я  в одной какой-либо точке на 
линии совместной работы.

П ри  решении уравнений совместной работы  узлов м ож но бы 
л о  видеть, что дан н о м у  полож ен ию  рабочей точки на х а р а к т е р и с 
тике компрессора однозначно соответствую т п олож ен ия  рабочих 
точек на х а р актер и сти ках  всех други х  узлов. Зн ачит , полож ение  
рабочей точки па х ар актер и сти ке  ком прессора однозначно оп р е 
деляет  п ар ам етр ы  не только  компрессора, по и всех други х  узлов. 
П о каж ем  это.

П усть за д ан ы  число М а и относительная  плотность то ка  на 
входе в компрессор у ( /ч ) ,  а внеш ние условия  (тем п ература  и 
давлен и е  н аруж н ого  воздуха, высота и скорость полета) могут 
в общем случае изменяться . П ри  этом р аб о ч ая  точка на х а р а к 
теристике ком прессора оп ределяется  однозначно, и ее полож ение  
сохраняется  неизменным. Х арактеристикой  ком прессора опреде
ляю тся  т а к ж е  степень повы ш ения д авл ен и я  в компрессоре я к, 
К П Д  ком п рессора  тру и п ри веденн ая  частота  вр ащ ен и я  ротора 
«щ1. Тогда, согласно уравнени ю  совместной работы  д и ф ф у зо р а  и 
компрессора (1.3), число М и и коэф ф иц иент  скорости на входе 
в компрессор >.[ однозначно оп ределяю т полож ение  рабочей  точ
ки на х ар актер и сти ке  д и ф ф у зо р а  и величину коэф ф иц иента  вос
стан овлен ия  полного д ав л ен и я  о пх и коэф ф иц иента  расх о да  ср. 
И м ею щ и еся  величины определяю т сум м арную  степень повыш ения 
д авл ен и я  д в и гател я  = я у Я ю  в зависи мости  от которой, со 
гласно уравнению  (2.3), определяю тся  степень пониж ения  д а в л е 
ния в турбине я т и степень расш и рен и я  г а за  в сопле я с. В ел и 
чины я с и л т определяю т в свою очередь полож ение  рабочих  то 
чек на х а р ак тер и сти ках  сопла и турбины, т. е.

СДпр! ус= / ( я с); (73пР; у т = / ( я т).

К ром е того, при неизменном полож ении рабочей  точки на х а 
рактери сти к е  ком п рессора  сохраняю тся  постоянны ми отнош ения 
тем п ератур  (давлени й) в двух  произвольны х сечениях дви гателя ,  
в том числе сохраняю тся  постоянными отнош ения тем п ератур  
(давлени й) в лю бом  сечении д в и га те л я  к тем п ературе  (д а в л е 
нию) на входе в двигатель . Так, величины пк и гр:к оп ределяю т 
отнош ения тем п ературы  и д ав л ен и я  за  компрессором  к их зн а ч е 
ниям перед компрессором, а следовательно , к тем п ературе  и д а в 
лению на входе в двигатель, поскольку  T*i =  T \ ,  a P * i = P * K-oBx, 
где коэфф ициент Опх, к а к  было показано , сохраняется  н еи зм ен 
ным



Отнош ение тем п ературы  газа  перед турбиной к тем п ературе  во з 
духа перед дви гателем  м ож ет  быть определено из уравн ен и я  н е
разры вности  потока д л я  сечений 1 — 1 и 3— 3 (1.14)

_ п. п2
'‘Зпр

< 7(0) 941 v F
- * 1 1 - 3  1

П ри д ан ном  полож ен ии  рабочей  точки на х ар актер и сти ке  к о м 
прессора это отношение т а к ж е  сохраняется  постоянным. С о х р а 
няется постоянным и отношение тем п ературы  га за  за  турбиной 
к тем п ературе  г а за  перед турбиной, т а к  к а к  оно яв л яется  ф у н к
цией только степени пониж ения д авлен и я  в турбине и ее К П Д

4 - =  1 1 1 kT- i
к,:

Отнош ение тем п ературы  га за  за  турбиной к тем п ературе  возду
ха на входе в дви гатель

т

! Т
1 .1

т"

при этом т а к ж е  сохраняется  неизменным.
Р е ж и м ы  работы  дви гателя ,  при которых полож ение рабочих 

точек на х а р актер и сти к ах  всех узлов и относительные п ар ам етр ы  
сохраняю тся  неизменными, а абсолю тны е п ар ам етр ы  изм еняю тся 
при изменении внеш них условий, назы ваю тся  подобными.

Н а  подобных р е ж и м а х  обеспечивается , к а к  известно, геом етри
ческое и кинематическое подобие. П од  геометрическим подобием в 
дан ном  случае поним ается  постоянство геометрических размеров, 
проточной части при работе  д в и гател я  в различны х  атм осф ерны х 
условиях. К инем атическое  подобие п р ед п о л агает  подобие тр еу го л ь 
ников скоростей в лю бом дан ном  сечении при изменении внеш них 
условий. Геометрическое и кинем атическое подобие влечет  за  со 
бой подобие физических процессов. И м енно  подобием физических 
процессов объясн яется  постоянство К П Д  узлов и всех относитель
ных п ар ам етр о в  при работе  д в и гател я  на подобных реж и м ах .

И зучение подобных реж и м ов  работы  имеет больш ой п р ак ти че
ский интерес, т а к  к а к  позволяет  получить простые ф орм улы  д л я  
пересчета х ар актер и сти к  д ви гател я ,  которые он р азв и в ает  при 
одних внеш них условиях, на х ар актер и сти ки  при других условиях.

С помощ ью  таки х  форм ул  мож но по х ар ак тер и сти кам , п олу
ченным в результате  испытания при лю бы х атм осф ерны х условиях , 
определить п ар ам етр ы  при стан дартн ы х  атм осф ерны х условиях  
(САУ) и в этих условиях  сравн и вать  х ар актер и сти ки  различны х 
д вигателей  друг  с другом. В качестве  стан дар тн ы х  атм осф ерны х
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условий  на земле (на уровне м оря) приним аю тся  следую щ ие п а р а 
метры воздуш ного  потока:

Гн — 288/С; pl =  1,013-105 Па.
О пределен ие  п ар ам етр о в  в стан дартн ы х  условиях  по их значениям  
при лю бы х атм осф ерны х условиях  н азы вается  приведением п а р а 
метров д ви гател я  к САУ. А ф орм улы , по которым приводятся  п а 
рам етры , н азы ваю тся  ф ор м у лам и  приведения.

П олучим  форм улы  приведения д л я  тем п ературы  и д авл ен и я  в 
любом сечении двигателя .

Н а  подобных р еж и м ах  отношение тем п ератур  (давлений) в л ю 
бом г-ом сечении д в и гател я  к тем п ературе  (давлению ) на входе в 
двигатель  сохраняется , к а к  у ж е  было показано , постоянным, т. е.:

П  . Р\—  =  const, —  =  const.
Т » К

Это означает, что на подобных р е ж и м а х  при изменении п а р а м е т 
ров воздуш ного потока на входе в дви гател ь  тем п ература  и д а в 
ление в лю бом сечении тр акта  изм еняю тся  пропорционально из
менению величин Г* и р*. П оэтом у  стан дартн ы м  условиям  на 
входе в д ви гатель  соответствуют вполне определенны е п ар ам етр ы  
в лю бом сечении газового тр ак та  д вигателя , которые назы ваю тся  
при веденн ы м и п а р а м е тр ам и  и обозначаю тся  индексом «пр». Тогда 
отношение температур  и давлен и й  м ож но зап и сать  в следую щ ем 
виде:

--.г =  — р =  const, Ц г  =  =  const. (2.7)
7ф 288 Р 'п 1,013-10= 7

О ткуда  следую т форм улы  приведения:
„ *  „ *  288 * 1 ,013-105 / 0  оч
7 л Т ,  р : пр =  — —  . (2.8)

1 Н " н

П'олучим ф орм улу  д ля  приведения скорости потока в любом 
сечении д вигателя .

П ри  работе  д ви гател я  на подобных р е ж и м а х  коэфф ициент ско 
рости на входе в компрессор щ сохраняется  постоянным. Е сли  ве 
личины л ь я к и щ  постоянны, то, согласно (1.13), сохраняется  
постоянным т а к ж е  коэфф ициент скорости за  компрессором. К о э ф 
фициенты скорости в сечениях перед и за  турбиной однозначно 
(определяются приведенны ми р асходам и  га за  через турбину G3np и 
сопло G4np, которые сохраняю тся  постоянными. К оэф ф ициент  ско
рости на выходе из сопла л5 однозначно определяется  величинами 
я с и фс н т а к ж е  сохраняется  постоянным. Н а  подобных р еж и м ах  
р або ты  д в и гател я  числа 7, и М,  х ар актер и зу ю щ и е  движ ени е  пото
ка, сохраняю тся  постоянными в лю бом  сечении.
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Тогда  д л я  скорости п отока  в любом i-ом сечении мож но за п и 
сать:

С:
X : =  CO nst, ^ r = -  =  CO nst,

У  г]

или

=  const.
; у п..

У читы вая, что тем п ература  Т* на подобных р е ж и м а х  пропорцио
н ал ьн а  тем п ературе  на входе в д в и гател ь  (см. уравнени е  2.7), по
лучаем

=  const. (2.9)
V  Т п У 288

О ткуда  ф орм ула  приведения д л я  скорости потока имеет вид

c iuv =  c l j / ' f P -  или а  =  с.-пр у  . (2 . 1 0 )

Таким  образом , на подобных р е ж и м а х  работы  дви гателя  
скорость потока в лю бом сечении изм ен яется  пропорционально 
корню к в ад р атн о м у  и з  полной тем п ературы  на входе в двигатель .

С к азан н о е  справедли во  не только д ля  абсолю тной или осевой 
скорости, но и д ля  окруж ной. П оскольк у  о к р у ж н а я  скорость 
проп орцион альн а  частоте вр ащ ен и я  ротора, то м ож но запи сать  
ф орм улу  приведения д л я  частоты  вращ ен ия:

Пир =  П | / ~ р ,  пли а =  п пр ^  • (2 . 1 1 )

И з  форм улы  (2.11) видно, что при веденн ая  и ф изическая  частота  
в ращ ен и я  ротора неоднозначно определяю т друг  друга . С оотнош е
ние м еж д у  ними зависи т  от полной тем п ературы  воздуш ного п о т о 
ка  перед д вигателем . С ни ж ени е  приведенной частоты  в ращ ен и я  
не о зн ач ает  сниж ение физической частоты вращ ен и я .  Оно м ож ет  
быть вы звано  ростом тем п ературы  Г* при постоянной физической 
пли д а ж е  при  увеличиваю щ ейся  физической частоте  вращ ен и я .  В е 
личины п  и  пПр -связаны м е ж д у  собой однозначно только  при  по
стоянной тем п ературе  на входе в двигатель .

П олучим  ф орм улу  приведения д л я  -расхода воздуха, п роход я
щего через двигатель . Р а с х о д  воздуха  вы рази м  через п ар ам етр ы  
в сечении 1 — 1 .
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У читывая, что относительная  плотность тока q{X\)  на подобных 
р е ж и м а х  сохраняется  неизменной, м ож но зап и сать  ф орм улу  для  
приведенного расхода  воздуха  GB Пр, который получается  при 
стан дар тн ы х  значениях  д ав л ен и я  и тем п ературы  в сечении Н — Н 
на входе в двигатель , т. е.

С ледовательно , расход  воздуха  через дви гатель  на подобных р е ж и 
мах изм еняется  пропорционально  д авлен и ю  на входе и обратно  
пропорционально корню к в ад р атн о м у  из тем п ературы  воздуха  на 
входе в двигатель . Ф изический расход  воздуха  мЬж ет изменяться  
весьма значительно на подобных р е ж и м а х  при изменении внеш них 
условий. Н ап ри м ер ,  на высоте 11 км он примерно в четыре раза  
меньше, чем на зем ле  прн одинаковом  приведенном расходе во з 
духа.

Д ля  оценки хар актер и сти к  компрессора, турбины и сопла 
обычно пользую тся приведенными р асходам и  соответственно: ч е 
рез компрессор — Gmp, турбину  — G3rip и сопло G4np. Эти расходы  
определяю тся  т а к ж е  по ф орм уле  (2 .1 2 ), но вместо п ар ам етр о в  в 
сечении Н — Н подставляю тся  п ар ам етр ы  в соответствую щ их сече
ниях (1 — 1, 3— 3 п 4— 4). Тогда в общ ем случае вы р аж ен и е  для  
приведенного расхода  га за  через t'-oe сечение имеет вид

О тсю да мож но заклю чить , что приведенным расходом  га за  н а з ы 
вается  расход, который действительно проходит через д ан ное  се
чение при зад ан н ом  постоянном значении коэфф ициента  скорости 
и при стан дар тн ы х  значениях  полного д авл ен и я  и тем п ературы  в 
этом сечении. П риведенны й расход  однозначно оп ределяется  от
носительной плотностью тока  и п лощ адью  сечения и на подобных 
р е ж и м а х  сохраняется  неизменным, т. е.

П риведенны е расходы  воздуха  через компрессор и через д в и 
гател ь  связан ы  соотношением

G
MKp-l,013-105.=BX. f l g (?tl )

в.пр —
7 288

Д е л я  одно на другое, получаем  ф орм улу  приведения:

ил и (2 .12)

(2.13)

О/п., =  const -F i  •</(/■/), 

где константа р авн а  2 4 1 ~ 2-д ля  воздуха  и 2 3 7 ^ - — д л я  газа .

(2.14)
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П олучим  ф орм улу  приведения д ля  удельной тяги. Е сли  в вырд 
ж ен ие

Л ? у д = С5'Й-5

подставить приведенные значения  скоростей с-, и 1 п. найденные по 
ф о р м у лам  (2 . 1 0 ), то получим

f  288
Г*1 н

/Ф :,Л  ~ R. I • (2-15)

Ф орм ула  (2.15) не отличается  от форм улы  приведения скорости 
потока, т а к  к а к  у д ел ьн ая  тяга  пропорциональна  разности  скорос
тей.

П од стави в  величины 7?уд и GB, вы р аж ен н ы е  согласно (2.15) и 
(2 .1 2 ) через их приведенные значения, в ф орм улу

/ ? =  я УД. о в,

получим ф орм улу  приведения тяги:

n  п  1,013-10' м „  К  , ,, или * > = * „ _ _ .  (2.16)

Тяга  дви гателя  на подобных р е ж и м а х  пропорциональна  давлен ию  
на входе в дви гатель  и, к ак  и расход  воздуха, м ож ет  изм еняться  
в ш ироки х  пределах . Она не зависи т  от тем п ературы  наруж ного  
воздуха. П оследнее  объясн яется  тем, что изменение темп ературы  
п риводит к противоп олож ном у изменению расхода  воздуха  и ско
рости истечения, которые компенсирую т д руг  друга .

П олучим  ф орм улу  приведения д ля  р асхода  топлива. П одели в  
правую  и левую  части ф орм улы  д ля  относительного расхода  топ
лива

„ _  ср.т(Г3 ~ Т-2) 
д ' ~  Н и ' г<кс

на тем п ературу  Т*, получим

9 т Ср • m I Т 3 ^2 \

К  На-Чкс \ К  К !  
где Ср.т — средняя  теплоем кость газа  в и н тервале  тем п ератур

. -  П ) .
В этом вы р аж ен и и  п ар ам етр ы  перед скобкой постоянны, отнош е
ния температур  сохранятся  на подобных р е ж и м а х  постоянными, 
поэтому отношение относительного расхода  топлива к полной тем 
п ературе  на входе в дви гатель  т а к ж е  сохраняется  постоянным

h r  = 4 iAn' =  const. (2.17)т: 288 v '
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О ткуда

(2 . 18)

П оскольку  относительный расход  топлива  на подобных р е ж н  
мах  изменяется , то и коэф ф иц иент  и збы тка  воздуха

характер и зу ю щ и й  соотношение м еж д у  расходом  воздуха  и р асх о 
дом  топлива, не сохраняется  постоянным. И зм еняется , сл е д о в а 
тельно, хар актер  работы  кам еры . Т аки м  образом , при работе  д ви 
гател я  на подобных р е ж и м а х  подобие процессов в кам ер е  сго р а
ния. строго говоря, не обеспечивается.

П одстави в  величины ут и G,,, вы р аж ен н ы е  через их при веден
ные значения, в ф орм улу  д л я  р асхода  топлива

после п р ео б р азо ван и я  получим ф ор м у лу  приведения р асх о да  топ 
лива

Ф орм улу  приведения д л я  удельного  расхода  топлива  получим, 
вы рази в  часовой расход  топлива  и тягу через их приведенные 
значения  и поделив одно на другое:

У дельный расход  топлива на подобных р е ж и м а х  не зависи т  от 
давл ен и я  наруж ного  воздуха. П ри  сниж ении тем п ературы  н а р у ж 
ного воздуха  он ум еньш ается  пропорционально  корню к в а д р а тн о 
му из этой температуры .

Н а  подобных р е ж и м а х  работы  д в и гател я  все приведенные 
п ар ам етр ы  дви гателя ,  к а к  это следует  из ф орм ул  (2.7), (2 .9),
(2.14) и (2.17), сохраняю тся  неизменными. П риведенны е п а р а м е т 
ры имею т определенный физический смысл: это п ар ам етр ы  д в и г а 
теля  при 7* = 2 8 8 К, Pl  =  1 ,013-105 П а  и M n = c o n s t .  В частности, 
при нулевой скорости полета они реали зую тся  при стан дартн ы х  
атм осф ерны х условиях  па уровне моря-

С ледует  иметь в виду, что подобные реж и м ы  работы  д в и гател я  
р ассм атр и в ал и сь  при следую щ их допущ ен иях:

1) свойства рабочего тела  сохраняю тся  неизменными;
2) изменение числа Р ей н оль дса  не о к а зы в а е т  вли ян и я  н а  те 

чение газовы х потоков;

1

G-, VB 1—3• у т - G b ,

(2.19)

Г  288
(2 .20)
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3) изменение внеш них условий не приводит к изм енению  гео
метрических р азм ер о в  дви гателя ,  в том числе к изменению р ад и 
альны х зазоров  на л о п а т к а х  компрессора п турбины;

4) поля давлен ий , тем п ератур  и  скоростей на входе в д в и га 
тель на разли ч н ы х  р е ж и м а х  полета сохраняю тся  подобными;

5) теплообмен с внешней средой отсутствует;
6) отсутствие подобия физико-химических и тепловы х процес

сов в кам ере  сгорания  не вли яет  на устан овлен ие  подобных р е ж и 
мов работы  двигателя .

П оэтом у  ф орм улы  приведения, полученные с перечисленными 
допущ ениям и, с тр ад аю т  зам етной неточностью, а исследование 
приняты х допущ ений позволяет  в к аж д о м  конкретном  случае опре
делить  поправки  к ф о р м у лам  приведения. Здесь, од н ако ,  эти воп
росы рассм атр и ваться  не будут.

О становим ся  на необходимых и достаточных условиях, при со
блю дении которы х реж и м ы  работы  д в и гател я  подобны, т. е. в ы я с 
ним, каковы  критерии подобия. В ыш е было показано, что п о л о ж е 
ние линии совместной работы  ма х арактери сти ке  компрессора з а 
висит только  от числа М п, а полож ение рабочей точки на линии 
совместной работы  мы оп ределяли  в зависимости  от относитель
ной плотности тока  на входе в компрессор q ( l i) .  Вместо величины 
q(%\) мож но брать  любую другую  величину, однозначно о п р ед ел я 
ю щую полож ение  рабочей точки на линии совместной работы, на- 
пример, степень повыш ения д авл ен и я  в компрессоре я к> приведен-

Т*
ную частоту в ращ ен и я  ротора  пЩ] или отношение тем п ератур  —■*— _

П,
Н а  п ракти ке  вместо q{%\) в качестве  критерия  подобия часто о к а 
зы вается  более ц елесообразн о  брать  приведенную частоту в р а щ е 
ния ротора. П ри  теоретическом ан ал и зе  во многих случаях  более

тзц елесообразн о  брать  отношение — 1  •
 ̂н

Ч исло  М„ хар ак тер и зу ет  полетные условия работы  двигателя , 
а второй критерий х ар ак тер и зу ет  и внешние (74) , и внутренний 
(71) условия работы  д вигателя , явл яя сь  обобщ енны м критерием.

т*
Т аки м  образом , число М„ и отношение — ~  (пли /?П|>) — критерии

Hi
подобия реж и мов работы  дви гателя .  П ри  сохранении их постоян
ными реж и м ы  работы  д ви гател я  подобны-

2.3. О Б О Б Щ ЕН Н Ы Е  ХАРАКТЕРИСТИКИ

И зм енени е  критериев подобия (;МП и п„р) означает  переход с 
одного подобного р еж и м а  на другой и сопровож дается  изменением 
п олож ен ия  рабочих  точек на хар актер и сти к ах  узлов, изменением



Рис. 2. 3. Обобщенные 
характеристики Т Р Д  

(параметры ком прессора): 
а  —  х а р а к т е р и с т и к а  к о м п р е с с о р а  
с  л и н и е й  с о в м е с т н о й  р а б о т ы ;  
6  —  з а в и с и м о с т ь  п а р а м е т р о в  к о м 
п р е с с о р а  о т  в е л и ч и н ы  лП р и  ч и с л а  М п

■относительных и приведенны х парам етров .  П оэтом у перечислен
ные парам етры :

Г': _ : г *
"К >  Я ( 'ч ) >  7!К; “ Г > ” т» ( ?з п р >  7i Xj " с ,  ( ? 4 Пр, у с , — :г  !

н ’ 1  н
р \

Т *  ’ ^ т.пр , О т .п р ,  / ?уд -п р  С у д .п р ,  Л 'пр
Г Н

есть функции величин Мп  и ппр. Э т и  ф ункц иональн ы е зависимости  
вклю чаю т  все х а р актер н ы е  п ар ам етр ы  (в том числе тягу  и у д е л ь 
ный расход  т о п л и в а ) ,  удовлетворяю т  условию совместной работы  
всех узлов  и сп раведли вы  д л я  лю бы х  атм осф ерны х и полетных 
условий. Они п ред ставляю т  собой универсальны е, обобщ енные 
х арактери сти ки  д в и гател я ,  т. е. зависимости  относительных и при
веденных п арам етров  от критериев подобия.

П р о ан ал и зи р у ем  обобщ енные характеристики , начиная  с линии 
совместной работы  на х ар актер и сти ке  компрессора. К ривы е л к, 
q{7ч) и т]* на рис. 2.3 п р ед ставл яю т  собой хар актер и сти ку  к о м 
прессора, развернутую  по линии совместной работы  и и зо б р а ж е н 
ную в зависимости  от частоты  вр ащ ен и я  ротора. В еличинам и я к

rr\

А 2и т]к определяется  т а к ж е  отношение т е м п е р а т у р - * -  •
Ti

О бобщ енны е х ар актеристики , к а к  и линия  совместной работы, 
имею т две хар актер н ы е  зоны: сверхкрнтического истечения из
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Рис. 2. 4. Обобщенные 
характеристики Т Р Д  

(параметры турбины, 
камеры сгорания 

и сопла)

сопла (см. зону 1 -а на рис. 2.3 и 2.4) и докритического  истечения 
из сопла (зона а - 4 ) .

В зоне сверхкритического истечения п ар ам етр ы  турбок ом прес
сора д ви гател я  (компрессора, к ам ер ы  сгорания  и турбины) и п р и 
веденный расход  га за  через сопло не за в и с я т  от числа М п. Все 
перечисленные п ар ам етр ы  зав и сят  в этой зоне только от при веден
ной частоты  в ращ ен и я  ротора. Величина последней однозначно 
определяет  полож ение  рабочей точки на характери сти ке  и подобие 
р еж и м ов  работы  турбоком прессора  д вигателя . И зм енение числа 
М п не н ар у ш ает  подобие реж и мов турбоком прессора  дви гателя ,  но 
приводит к изменению реж и м ов  работы  д и ф ф у зо р а  и сопла. П о 
этому, если при сверхкритическом  истечении га за  из сопла при ве
д ен н ая  частота  в ращ ен и я  ротора сохраняется  неизменной, а число 
/Ип изменяется , то таки е  реж и м ы  н азы ваю тся  р еж и м ам и  ч астично
го подобия. И з сказан н о го  следует, что на р е ж и м а х  частичного 
подобия д л я  приведения п ар ам етр о в  турбоком прессора  дви гателя  
к САУ м ож но пользоваться  полученными выш е ф о рм улам и  при ве
дения. Этими ф орм улам и , однако, нельзя  п ользоваться  д ля  при ве
дения п ар ам етр о в  д и ф ф у зо р а  и сопла, а т а к ж е  д л я  приведения т я 
ги и удельного расхода  топлива.

В зоне докритического истечения из сопла п ар ам етр ы  ту р бо 
ком прессора д вигателя , к а к  и полож ение  линии совместной р а б о 
ты, зав и сят  от числа М„. П о л о ж ен и е  точки а на характери сти ке  
компрессора, т. е. точки перехода докритического  истечения в 
сверхкритическое, определяется  числом М а. Увеличение числа М п 
сдви гает  эту  точку в сторону меньшей степени повыш ения д а в л е 
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Рис. 2. 5. Обобщенные 
характеристики Т Р Д  

(удельные параметры 
и тяга)

^ удпр, 
Не

5000 6000 7000 0000

ния я к и меньш ей частоты  в ращ ен и я  ротора . П о л о ж ен и е  точки а 
м ож ет  быть определено из условия

где л с кр — кри ти ческая  степень расш и рения  га за  в сопле.

соответствует критическому истечению г а з а  из сопла.
В отличие от п ар ам етр о в  турбоком прессора  дви гателя ,  степень 

р асш и рения  г а з а  в сопле, у д ел ьн ая  тяга , тяга  и удельны й расход  
топлива зави сят  от числа М п и при докритическом , и при сверх- 
критическом  истечении г а з а  из сопла (рис. 2 .5).

Н а  изменение больш инства  п ар ам етр о в  в зависимости  от п р и 
веденной частоты  вр ащ ен и я  ротора зам етн ое  влияни е  о к азы в ает  
х ар актер и сти ка  компрессора. Так, на обобщ енны х х а р актер и сти 
ках  м ож но видеть три хар актер н ы е  зоны: 1— 2 — зону высоких р е 
ж им ов; 2— 3— среднюю зону; 3— 4— зону низких реж и м ов  (см. рис. 
2.3; 2.4 и 2.5).

З о н а  1— 2 х ар актер и зу ется  резким  сниж ением  К П Д  ком прессо
ра  с увеличением приведенной частоты  в р ащ ен и я  ротора и н е зн а 
чительным приростом приведенного расхода  воздуха. С ниж ение 
К П Д  и незначительны й при рост  G lnp объясн яю тся  тем, что ско 
рость потока на входе в компрессор, увеличиваясь , достигает  кр и 
тического значения. П о я в л яю тся  волновы е потери. Д ал ьн ей ш ее  
увеличение частоты  в ращ ен и я  не приводит к росту р асхода  во зд у 
ха, происходит «запирание»  на входе в компрессор.

‘'V ' ‘"к ‘ j kc
:с . к р  —■ COnst,

т

О ткуда



С редняя  зона 2— 3 х арактери зуется  незначительны м  и зм ен е
нием К П Д  компрессора, К П Д  других узлов  сохраняю тся  в этой 
зоне примерно постоянными. Р а с х о д  воздуха изм еняется  пропор
ционально изменению частоты вр ащ ен и я  ротора.

З о н а  низких реж и мов 3— 4 х ар актери зуется  сниж ением  К П Д  
компрессора и турбины при уменьш ении величины л пр. С ниж ение 
К П Д  объясняется увеличением углов атаки  при обтекании л о п а 
точных венцов вследствие значительного  сниж ения  величин я к и 
л т на этих режимах-

Т аким  образом, при отклонении и вправо  и влево от средней 
зоны ухудш ается  эф ф ективность  работы  компрессора, а на м алой  
приведенной частоте вр ащ ен и я  ротора сни ж ается  та к ж е  э ф ф ек 
тивность работы  других узлов. Это влияет  на х арактер  за в и с и м о 
сти тем п ературы  г а з а  перед турбиной и на зависимости других 
п арам етров  от частоты вр ащ ен и я  ротора.

П р о ан ал и зи р у ем  х ар ак тер  изменения основных парам етров  
двигателя  в зависимости  от частоты  в ращ ен и я  при М„ =  0 и дадим  
ему физическое объяснение.

П усть расход  топлива  через д ви гатель  ум еньш ается  при по
стоянных внеш них условиях. Это приводит (в зоне высоких р е ж и 
мов) к уменьш ению  тем п ературы  га за  перед турбиной, к ум ен ь
шению работы  и мощ ности турбины. Ч асто та  вр ащ ен и я  ротора 
сниж ается . Соответственно сни ж ается  рабо та  и мощ ность ком п рес
сора, степень повыш ения д ав л ен и я  я к и расход  воздуха  через д в и 
гатель . П ричем  на р е ж и м а х  сверхкрнтического истечения г а з а  из 
сопла степень пониж ения д ав л ен и я  га за  в турбине сохраняется  
постоянной, и уменьш ение р аботы  L T происходит только за  счет 
уменьш ения тем п ературы  га за  перед турбиной (при а-)ф=const"). 
Н а  р е ж и м а х  докритического  истечения га за  из сопла величина  L r 
ум еньш ается  частично за  счет ум еньш ения  степени пониж ения д а в 
ления я т. Это ведет к зам едлен и ю  сни ж ения  тем п ературы  Т? при 
уменьш ении частоты  вр ащ ен и я  ротора.

Д ал ьн ей ш ее  уменьш ение р асхода  топлива в зоне низких р е ж и 
мов и соответствую щ ее уменьш ение частоты  вр ащ ен и я  ротора  со
п ровож дается  резким  падением  К П Д  ком п рессора  и турбины. П а 
дение К П Д  восполняется  из условия  б ал а н са  мощ ности к о м 
прессора и турбины (1.17) увеличением тем п ературы  г а за  перед 
турбиной.

Увеличение тем п ературы  Г3* при сниж ении частоты  в ращ ен и я  
в зоне низких реж и м ов  приводит к тому, что при некотором з н а 
чении п  т ем п ература  7У  д остигает  м акси м альн о  допустимого 
значения, принятого д л я  взлетного  р е ж и м а  работы . Эта частота  
вр ащ ен и я  яв л яется  миним ально допустимой и д ли тел ьн ая  работа  
д в и гател я  на меньш их р е ж и м а х  не допускается . П оэтом у все р а 
бочие реж имы , в том числе р еж и м  м алого  газа ,  л е ж а т  правее  (вы 
ше) м иним ально  допустимого р еж и м а  работы.
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Рис. '2.6. Зависимость К П Д  
от частоты вращ ения ротора

И так ,  с увеличением частоты  вр ащ ен и я  ротора р асход  воздуха  
и степень повыш ения д авл ен и я  в компрессоре растут. Т ем п ература  
г а з а  перед турбиной сн а ч а л а  сн и ж ается , а затем  растет. У д ел ьн ая  
тяга  р астет  с увеличением частоты  вр ащ ен и я  во всем ди ап азо н е  
характери сти к .  В зоне м ал ы х  реж и м ов  это объясн яется  п р ео б л а 
д аю щ и м  влиянием  роста степени повы ш ения д авл ен и я  я к н ад  в л и я 
нием сниж ения  тем п ературы  га за  перед турбиной. В средней зоне 
это объясн яется  одноврем енны м  ростом величин я к и Г3*, в зоне 
высоких реж и м ов  — ростом тем п ературы  га за  перед турбиной.

У дельный расход  топлива по частоте  в р ащ ен и я  ротора  и зм е
няется аналогично изменению тем п ературы  г а з а  перед турбиной. 
Н а  низких и средних р е ж и м а х  удельн ы й расход  топлива  с н и ж а е т 
ся с увеличением частоты  вр ащ ен и я  ротора, что объясн яется  в 
основном ростом л к и, соответственно, ростом эф ф ективного  К П Д  
д ви гателя .  Н а  вы соких р е ж и м а х  удельны й расход  топ ли ва  растет  
с увеличением величины п, что о бъ ясн яется  п р ео б л адаю щ и м  в л и 
янием роста  Г3* над  влиянием  я к- Увеличение Т 3* приводит к рос
ту скорости истечения га за  из сопла дви гателя ,  к снижению п о л е т 
ного К П Д , к снижению общ его К П Д  (рис. 2.6) и росту удельного 
р асхода  топлива. П аден и е  К П Д  ком п рессора  на высоких р е ж и м а х  
ведет к еще больш ем у росту удельного расхода.

По ф орм е хар актер  зависи мости  удельн ой  тяги и удельного 
р асхода  топлива  от  частоты  вр ащ ен и я  ротора  со впадает  с х а р а к 
тером их изменения по тем п ературе  г а з а  перед турбиной.

Рост  удельной тяги и р асхода  воздуха  с увеличением частоты  
вр ащ ен и я  ротора  приводит к  значительном у  росту тяги: при у в е 
личении п на 1% тяга  у величивается  на 3 — 4 % .

Р ассм о тр и м  зависи м ость  приведенны х п ар ам етр о в  д ви гател я  
от числа Мп при n np =  c‘o n s t  (см. рис. 2 .5). Н а  р е ж и м а х  сверхкри- 
тического истечения га за  из сопла (на р е ж и м а х  частичного подо-
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бия) полож ение  линии совместной работы  и п ар ам етр ы  ту р бо к о м 
прессора д ви гател я  сохраняю тся  неизменны ми при изменении чис
л а  М п. П ри  этом степень расш и рен и я  га за  в сопле изм еняется  
пропорционально изменению степени повыш ения д авл ен и я  в во з 
д ухозаборни ке  от скоростного напора. У дельн ая  тяга на реж и м ах  
частичного подобия сни ж ается  с увеличением числа М п. У дельный 
р асх о д  топлива  изм еняется  обратно пропорционально удельной 
тяге. П о л н ая  тяга  изм еняется  т а к  же, к а к  и уд ельн ая, так  как  
приведенный расход  воздуха  на этих р е ж и м а х  сохраняется  неиз
менным.

Н а  р е ж и м а х  докритического  истечения га за  из сопла р а с с л о е 
ние линий совместной работы  не м еняет  х ар актер  изменения степ е
ни  расш и рения  га за  в сопле, удельной тяги, удельного расхода  
топлива и полной тяги в зависимости  от числа М п.

В заклю чени е  зам ети м , что обобщ енны е х арактери сти ки  м о 
гут быть получены измерением  п ар ам етр о в  при работе  д ви гател я  
в САУ на зем ле  при М п =  0.

От обобщ енны х хар ак тер и сти к  м ож но перейти к обычным в ы 
сотно-скоростным х ар актер и сти кам . Н ап ри м ер ,  определить за в и 
симость тяги н удельного р асхода  топлива от высоты полета при 
работе  д ви гател я  на дан ном  реж име. Д л я  такого  перехода нуж но 
определить полож ение  рабочей точки на характери сти ке  ко м п р ес
сора  (на обобщ енны х х а р а к т е р и с т и к а х ) ,  соответствую щ ее з а д а н 
ному р еж и м у  работы , а затем  от приведенных п ар ам етр о в  перейти 
к ф изическим по обычным ф о р м у лам  приведения. А д ля  определе
ния полож ения рабочей точки на обобщ енны х х а р ак тер и сти ках  
необходимо зн ать  закон  регулирования  д вигателя . З ак о н ы  регу л и 
р о в ан и я  и м етодика  перехода от обобщ енны х хар ак тер и сти к  к в ы 
сотно-скоростным х ар актер и сти к ам  будут рассм отрены  в следую 
щей главе.

О бобщ енны е х ар актер и сти ки  н аш ли  ш ирокое применение в 
практической  работе  при создании и эк сп л у атац и и  д вигателя . 
Ч асто  сам олетном у О К Б  д л я  оценки летательного  ап п ар а т а  в ы д а 
ются обобщ енны е характери сти ки  и закон  регулирования  д в и г а те 
ля. Этого достаточно, чтобы определить  тяговы е и экономические 
характери сти ки  д вигателя , а т а к ж е  расход  воздуха  через д в и г а 
тель, п ар ам етр ы  по тр а к ту  и другие интересующ ие п ар ам етр ы  для  
любых условий эксплуатац ии . В обычной ф орме такие  х а р а к т е р и 
стики за н я л и  бы много десятков  страниц. А обобщ енны е х а р а к т е 
ристики, з а н и м ая  м ал о  места, с о д ер ж ат  в себе больш ой объем и н 
формации. К ром е того, они необходимы при вы боре зако н а  регу 
ли р о ван и я  д ви гател я .  З а д а в а я с ь  р азличны м и зак о н ам и  регу л и р о 
вания, с помощ ью обобщ енны х хар ак тер и сти к  легко п р о а н ал и зи 
ровать  и полож ение  рабочих  точек на х а р ак тер и сти к ах  узлов, и 
п ар ам етр ы  д в и гател я  в лю бы х условиях  эксплуатац ии .

О бобщ енны е характери сти ки  не учиты ваю т изменение т е п л о 
ем к о сти  и п о к азател я  ад и аб аты  при изменении тем п ературы  р а б о 
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чего тела  и коэф ф иц иента  и зб ы тка  воздуха. Это вносит погреш но
сти в определение п ар ам етр о в  дви гателя ,  особенно н а  сверхзвуко
вых скоростях  полета, что яв л яется  главны м  недостатком  обобщ ен
ных характеристик .

2.4 ВЛИЯНИЕ П А Р А М Е Т Р О В  РА Б О Ч ЕГ О  П Р О Ц Е С С А  

Н А  С О В М Е С Т Н У Ю  РАБО Т У  У ЗЛ О В  И Н А  О Б О Б Щ ЕН Н Ы Е  ХАРАК Т ЕРИ СТ И К И ' 
О Д Н О В А Л Ь Н О Г О  С  О С Е В Ы М  К О М П Р Е С С О Р О М

П р о ан ал и зи р у ем  совместную рабо ту  узлов трех двигателей , 
отличаю щ ихся  только степенью  повы ш ения д ав л е н и я  компрессора 
в исходной точке (при ппр= 1 ) :

Гк.исх =  4; 7тк.исх=  6; щ |[СК 12.

Т ем п ература  га за  перед турбиной этих дви гателей  и К П Д  всех 
узлов в этой точке приняты  одинаковы ми . С равнени е  линий сов
местной работы  на х ар актер и сти ках  компрессоров этих д в и га те 
лей п о к азы в ает  (рис. 2 .7) ,  что с увеличением степени повыш ения 
д авл ен и я  в исходной точке изм еняется  в заи м н о е  р асп олож ен и е  этой 
линии и границы  неустойчивой работы.

В заи м н ое  расп олож ен и е  линии совместной р аботы  и границы  
неустойчивой работы  имеет в аж н о е  значение, так  к а к  рабо та  д в и 
гател я  на этой границе недопустима. П оэтом у  линия совместной 
работы  д о л ж н а  находиться  на достаточном  у дален ии  от границ ы  
неустойчивой работы . Д л я  количественной х арактери сти ки  у д а 
ленности друг от д руга  этих линий (при к а ж д о м  постоянном з н а 
чении приведенной частоты  в ращ ен и я  ротора)  вводится  сп ец и аль 
ный критерий Ку.  который х ар ак тер и зу ет  зап ас  устойчивой работы

7Гк
ком прессора. Т аки м  критерием  я в л яется  отнош ение^у-^ , вы числен-

я .

\  ' л  1,05 
V  1

/  0,95

/ \

0,9
',85

-V \  Ппр-‘ 
0,15

1

18

а  (Г g

Рис. 2.7. Л иния совместной работы на характеристиках  компрессоров:
а  ~  “ к исх  =  4 6  — ~ к нсх  =  6; в — ~к исх ~  12
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Рис. 2. 8 . Изменение запасов 
устойчивой работы компрес
соров с различной величиной 

Лк иск0.6 о.э 1.0 Ппр

ное по п а р а м е т р ам  на границ е  неустойчивой работы  и д е л е н н о е  
н а  такое  ж е  отношение, вычисленное по п а р а м е т р ам  на линии сов
местной работы  при том ж е  значении пПр:

З а п а с  устойчивой работы  АК у принято в ы р а ж а т ь  в процентах

Н а  рабочих  р е ж и м а х  Ку  больш е единицы, а величина А/Су б оль
ше нуля. З а п а с  устойчивой р аботы  п о казы вает , на сколько  п ро
центов нуж но изменить п ар ам етр ы  я к и q(K i) ,  чтобы переместить 
рабочую  точку с линии совместной работы  на границ у  неустойчи
вых реж и м ов  при постоянной приведенной частоте в ращ ен и я  р о 
тора.

С равнени е  зап асов  устойчивой работы  д л я  Т Р Д  с тремя  р а з 
личны м и ком п рессорам и  п о к азы вает , что на дви гателе  с малой 
степенью повыш ения д ав л ен и я  ( я КИс х — 4) сниж ение частоты в р а 
щ ения  ротора приводит к увеличению з а п а с а  устойчивой работы 
ком п рессора  (рис. 2 .8). Н а  д ви гател е  со средней степенью п о в ы ш е 

ния д ав л ен и я  ( я КИсх =  6) при уменьш ении величины п,ф з а п а с  
изм еняется  незначительно. Н аконец , на д ви гателе  с больш ой сте
пенью повыш ения д авлен и я  (л Кш:х=12) уменьш ение пЩ) приводит 
К сниж ению  з а п а с а  устойчивой работы . П овы ш ение я к „сх приводит, 
таким  образом , к сниж ению  з а п а с а  АК у на р е ж и м а х  работы  с по
ниж енной частотой в ращ ен и я  ротора, что объясн яется  увеличени
ем крутизны границы  неустойчивой работы  и более пологой л и 
нией совместной работы.

П ричины более крутого расп олож ен и я  границы  неустойчивой 
работы  объясн яю тся  р ассогласовани ем  работы  ступеней м н о г о 
ступенчатого ком п рессора  на нерасчетны х реж имах . Особенности 
совместной работы  ступеней многоступенчатого ком п рессора  на 
этих р еж и м ах  изучаю тся в курсе лопаточны х м аш ин (см., н ап ри 
мер, работу  [2 5 ] ) ,  и здесь за т р а ги в а ть с я  не будут.

(2 .21)

Д/Су =  (/Су -  !)• 1 0 0 % .
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Х ар актер  линии совместной работы , к а к  следует  из уравн ен и я  
(2.2), д ля  сл у ч а я  сверхкритического  истечения г а за  из сопла  з а 
висит только  от двух  ф акторов: от  функции

и от изменения К П Д  ком п рессора  в, зависимости  от относительной 
плотности тока.

Ч тобы  п р о ан ал и зи р о вать  х ар актер  у казан н о й  функции, необ
ходимо продиф ф ерен ц и ровать  в ы р аж ен и е

П р и р ав н яв  производную  нулю, най дем  я к opt ~  1,75.
Р а с с м а т р и в а е м а я  ф ункц ия  имеет вид  п ар аб о л ы  с минимумом 

при я к «*1,75. С увеличением  я к и сх прои зводн ая  возрастает ,  в о з 
р а с та е т  интенсивность изменения q(h i )  по я к , т. е. линия  совм ест
ной работы  расп о л агается  все более полого. Н ап ри м ер ,  величине 
я к = 0 , 6  соответствует д ( Д ) = 0 , 8  при я К исх— 4 и 0,7 при я К и с х = 1 2  
(рис. 2 .9).

Н а  расп олож ен и е  линии совместной работы  о к а зы в а е т  в л и я 
ние, к а к  у ж е  сказан о , зависи м ость  К П Д  ком п рессора  от относи-

<7 (Д )  =  const К

по степени повы ш ения д авл ен и я  в компрессоре
/г-1

Рис. 2.9. В лияние степени по
выш ения давл ен и я  в исходной 
расчетной точке я к исх на х а 
рактер протекания функции 

я„ =  /[Д К )] 0,3 0,5 0,7 0,9 y ( X t)
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тельной плотности тока  ?)*—/[<7 (^ i ) ] -  П ричем увеличение К П Д  
ком прессора при q{ ^ \ )  = c o n s t  приводит, к а к  это следует  из у р а в н е 
ния д ля  линии совместной работы  (2 .2 ), к сниж ению  степени повы 
ш ения  д авлен и я .  Э та  зависимость, однако, изм еняется  н езн ачи 
тельно с изменением яКисх- П оэтом у на р асп олож ен и е  линии с о в 
местной работы  первый ф актор  всегда  о к а зы в а е т  п р ео б л адаю щ ее  
влияние.

И так ,  с увеличением степени повыш ения д ав л ен и я  я К исх зап ас  
устойчивой работы  ком прессора ум еньш ается  на р е ж и м а х  пони
ж енной приведенной частоты вр ащ ен и я  ротора. С ледует  иметь в 
виду, что в эк сп л у атац и и  за п а с  устойчивости сни ж ается , кром е то 
го, вследствие окруж ной  и р ади альн ой  неравном ерности  поля ско 
ростей на входе, вследствие потерь д авл ен и я  во входном устройст
ве, пульсаций и т. д. Д л я  того, чтобы при этом компрессор не 
терял  устойчивости в полете, потребный зап ас  А Ку  не д о л ж е н  быть 
меньш е величины AKy mm. Считаю т, что расчетны й зап ас  устой
чивости долж ен  быть п орядка  15% и выш е [25].

И з сказанного  следует, что потребный за п а с  устойчивости не 
м о ж ет  быть обеспечен на одновальны х Т Р Д  с высокой степенью 
повы ш ения д авл ен и я  и нерегулируем ы м и проходными сечениями 
(см. рис. 2 .8), т а к  к а к  увеличение яКИсх более 6— 7 приводит к 
резком у  сокращ ению  д и а п а зо н а  устойчивой работы . Ч тобы  обес
печить устойчивую рабо ту  дви гателей  с высоким значением  яКИсх, 
при м ен яю т м еханизац ию  ком п рессора  (поворотные н ап р авл яю щ и е  
ап п ар аты , перепуск воздуха)  или изм ен яю т схему д в и гател я  на 
двухвальную .

П олож ен и е  рабочей  точки на х ар актер и сти ке  ком прессора о д 
нозначно определяет  относительную работу  ком прессора L ( я к), 
т. е. отношение р аботы  ком прессора к произведению срГ„*

А расп олож ен и е  линии совместной работы  однозначно определяет , 
следовательно, зависи м ость  относительной работы  L (  я к) от 
приведенной частоты  вр ащ ен и я  ротора. П оэтом у  изменение степ е
ни повыш ения д ав л ен и я  я КИсх, соп ровож даю щ ееся  изменением 
н акло н а  линий совместной работы , приводит т а к ж е  к изменению 
х а р а к т е р а  протекан ия  величины А ( я к) по частоте  в ращ ен и я  пар. 
Х ар а к те р  протекан ия  функции L  (я„) = / ( 5 г пр)  д л я  р азли ч н ы х  з н а ч е 
ний Якисх п ок азан  на рис. 2.10 в относительных координ атах , где

(2 .22)
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Рис. 2.10. Изменение относи- 
тельной работы компрессора 
по приведенной частоте в р а 

щения ротора

ЦЯК

0,8

0 .6

/2̂_

------
0.7 0,8 0,9 П пр

(И зм енени е  К П Д  ком прессора Рк:!' =  /(«пр) при ним алось  по с тати 
ческим д ан ны м , обработан н ы м  В. И. Б ак у л ев ы м  [ 3 ] ) .

Ч тобы  установить количественное влияни е  я Кпсх на протекание 
р ассм атр и в аем о й  функции, запиш ем  ее в следую щ ем виде:

1 Ы = С Г 4 ,  (2.23)

где постоянная  величина С! м ож ет  быть определена по значениям  
L ( л к) и Пщ, в исходной точке

- Ч МС и
р

(2.24)

а п о к азател ь  степени х  оп ределяется  по кривы м  рис. 2.10-
П о к а за т е л ь  степени х  х а р а к те р и зу е т  интенсивность изменения 

относительной работы  ком п рессора  по приведенной частоте  в р а 
щ ения ротора (рис. 2 .11). Величина х  существенно зависи т  от 
степени повы ш ения д ав л ен и я  осевого ком п рессора  в исходной точ
ке и численно приним ает  с ледую щ и е  значения:
х > 2  — д л я  ком п рессора  с м алой  степенью повыш ения д авл ен и я

Як исх <2 6,
х « 2 —  д л я  компрессоров с я К и с х = 6 — 8 ,

х < 2 — д л я  м ногоступенчатых компрессоров с больш ой степенью  
повыш ения д ав л ен и я  я КИс х > 8 .

Увеличение я Киох приводит к снижению  п о к азател я  х.
П ричем , при я к и с х >  10 п о к азател ь  степени х  сн и ж ается  весьма 
существенно и становится  значительно  меньш е двух. С л е д о в а т е л ь 
но, только  д л я  д в и гател я  с п КИсх =  6 — 8 при уменьш ении при веден
ной частоты  в ращ ен и я  ротора  относительная  рабо та  ком прессора

Рис. 2.11. Зависимость п о к а за 
теля степени х  от величины

ЗТк и сх
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Рис. 2.12. Влияние степени по
вышения давления я к а и  на 
протекание обобщенных х а р ак 

теристик Т Р Д

ум еньш ается  пропорционально к в а д р а ту  частоты  в ращ ен и я  р о т о 
ра. В случае, если я Кпсх '<6, рабо та  сни ж ается  более и н те нси вн о ,  
а при Я к и с х > 8 — менее интенсивно.

И з  уравнени я  б ал ан са  мощ ности компрессора и турбины (1.17}

L  ("к )  .,. ( * А  ’ .  ' т/х ‘о -а Тм
Ср. г

следует, что при сверхкритическом  истечении газа  из с о п л а  
(jiT =  const)  относительная  р аб о та  ком прессора однозначно опре-

т;
д ел яет  отношение температур  —* , а значит и приведенную  тем-

М
пературу  газа  перед турбиной. П оэтом у х арактер  изменения р а б о 
ты компрессора по частоте в ращ ен и я  ротора  определяет  х а р а к т е р  
изменения тем п ературы  га за  перед турбиной, а следовательно  и 
хар актер  изменения многих други х  основных п арам етров . Н а  рис. 
2.12 видно, что величина я кпсх о к а зы в а е т  значительное влияние на 

хар актер  изменения тем п ературы  Г3* и приведенного р а с х о д а  
воздуха. М енее значительны м  оказы вается  влияние степени повы 
ш ения д авл ен и я  л КИсх на интенсивность изменения тяги по ч асто 
те вр ащ ен и я  п щь т а к  к а к  последние два  ф ак то р а  — Т3* н q (},;') 
частично компенсирую т друг  друга .

П р о д ел ан н ы й  ан ал и з  приводит к вы воду о том, что степень п о 
вы ш ения д ав л ен и я  ком прессора л КИСх влияет  не только на у д ел ь 
ные п ар ам етр ы  д в и гател я  ( R TtX, Суд) , по и на законом ерности  сов
местной работы  узлов, ди ап азо н  устойчивой работы  и особенности 
протекан ия  х а р ак тер и сти к  д вигателя .

Величина тем п ературы  га за  перед турбиной в исходной точке, 
изм ен яя  удельны е п арам етры , значительно и зм ен яет  обобщ енны е 

х арактери сти ки  д в и гател я  (рис. 2 .13). О дн ако  влияние 7М:КСХ па
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Рис. 2.13. Влияние тем перату
ры газа  перед турбиной в ис
ходной расчетной точке ^ * ИС

на обобщенные характеристи
ки Т Р Д

закон ом ерности  совместной работы  узлов  и протекан ие  х а р а к т е 
ристик д в и гател я  о к азы в ается  менее значительны м , т а к  к а к  на  р е 
ж и м а х  сверхкритического  истечения га за  из сопла величина  Та* не 
вли яет  на полож ение  линии совместной работы  (см. уравнение  
2.2). П оэтом у уровень тем п ературы  Г3* практически  не вли яет  на 
зап асы  устойчивой работы  ком прессора и закон ом ерность  и зм ен е
ния относительной р аботы  L ( j tk) по приведенной частоте  вр ащ ен и я  
ротора . У величение 7 V исх приводит к  ум еньш ению  степени пони
ж ен и я  д ав л ен и я  турбины и к увеличению  степени расш и рен и я  га за  
в сопле, увели ч и вается  д и а п а зо н  реж и м ов  со сверхкрити- 
ческим истечением га за  из сопла, а точка перехода сверхкритичес- 
ких реж и м ов  в докритические (точка «а» па рис. 2.3) см ещ ается  
в сторону низких реж имов.

2.5. В Ы В О Д Ы

1- Р еш ен и е  системы уравнений, опи сы ваю щ и х совместную  р а 
боту всех узлов  одновального  Т Р Д  с нерегулируем ы м и х а р а к т е р 
ными сечениями, определяет  линию  совм естной  работы  на х а р а к т е 
ристике ком п рессора  и обобщ енны е х ар актер и сти ки  д ви гател я  
при зад ан н о м  числе М 1г. П о  обобщ енны м х ар актер и сти к ам  мож но 
получить основные п ар ам етр ы  д в и гател я  при лю бы х внеш них у с 
ловиях.

2. П о л о ж ен и е  рабочей  точки на линии рабочих  реж и м ов  и на 
обобщ енны х х а р ак тер и сти к ах  оп ределяется  в общ ем случае двум я  
кри тери ям и  подобия: числом М а и обобщ енны м  критерием, н ап р и 
мер, приведенной частотой вр ащ ен и я  ротора. П ри  сохранении к р и 
териев подобия постоянны ми и изменении внеш них условий р е ж и 
мы работы  д в и гател я  подобны. И зм енени е  тяги, удельного расхода  
топлива и други х  п ар ам етр о в  д в и гател я  на этих р е ж и м а х  описы 
вается  ф о р м у л ам и  приведения.

3. Н а  р е ж и м а х  сверхкритического истечения г а з а  из сопла п оло
жение линии совместной работы  на х арактери сти ке  ком прессора
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определяется  геометрическими р а зм е р а м и  и х ар ак тер и сти к ам и  у з 
лов выполненного д ви гател я  и не зависи т  от внеш них условий и р е 
ж и м а  работы. П ар ам етр ы ,  харак тер и зу ю щ и е  работу  турбоком п рес
с ора  двигателя , однозначно оп ределяю тся  приведенной частотой 
вр ащ ен и я  ротора  и не зав и сят  от ч исла  М п.

4. П ри  постоянном значении приведенной частоты  вр ащ ен и я  ро 
тора  (на р е ж и м а х  сверхкрнтического истечения га за  и з  сопла) я  
изменении числа М п дви гатель  р аб о тает  на частично подобных ре
ж и м ах .  И зм енение парам етров , х ар актер и зу ю щ и х  работу  ту р бо к о м 
прессора д вигателя , описывается  при этом ф ор м у лам и  приведения.

5. Н а  р е ж и м а х  докритического  истечения газа  из сопла поло
жение линии совместной работы  зависи т  от числа М п; п ар ам етр ы  
турбоком прессора  дви гателя  оп ределяю тся  величинам и ппр и чис
лом М п.

6. П ар ам етр ы ,  х ар актери зую щ и е  р аботу  д и ф ф у зо р а  и сопла, 
а т а к ж е  у д ельн ая  тяга  д вигателя , удельны й расход  топлива  и 
п олн ая  тяга, за в и с я т  от числа М п к а к  на р е ж и м а х  докритического, 
так  и на р е ж и м а х  сверхкритического истечения газа  из сопла.

7. Увеличение степени повыш ения д авл ен и я  ком прессора одно
вального  Т Р Д  с нерегулируем ы м и х ар актер н ы м и  сечениями при
водит к резком у  со кращ ен и ю  д и а п а зо н а  устойчивой работы  к о м 
прессора. У стойчивая работа  м ож ет  быть обеспечена регу л и р о ван и 
ем ком прессора или переходом к схеме двухвалы гого  Т Р Д .

Контрольные вопросы

1. Чем определяется положение линии совместной работы па характеристике 
компрессора одновального Т Р Д  с нерегулируемыми характерными сечениями на 
реж и м ах  сверхкритического истечения газа  из сопла?

2. От каких факторов зависит положение линии совместной работы на х а 
рактеристике компрессора одновального Т Р Д  с нерегулируемыми характерными 
сечениями на реж им ах  докритического истечения газа  из сопла? П роанализируй
те эту  зависимость и дайте  ей физическое объяснение.

3. Что представляю т собой подобные режимы работы ГТД?
4. К ак  зависят  температура  и давление  рабочего тела в любом сечении д в и 

гателя от внешних атмосферных условий на подобных реж им ах  работы ГТД?
5. К ак  зависят  частота вращ ения ротора и расход воздуха  через двигатель 

от внешних атмосферных условий при работе двигателя на подобных режимах?
6 . Каковы критерии подобия режимов работы Т РД ?
7. К ак  зависят  удельная и абсолютная тяга  от внешних атмосферных 

условий на подобных реж и м ах  работы Т Р Д ?
8 . К ак  зависят  относительный расход топлива qT, часовой расход топлива 

Ст и удельный расход топлива С уд от внешних атмосферных условий на подоб
ных реж им ах  работы Т Р Д ?

9. К акие параметры определяются при заданном положении рабочей точки 
на линии рабочих режимов и заданном числе ЛК?

10. Что представляю т собой обобщенные характеристики Т Р Д  с неизменными 
проходными сечениями?

11. Каковы особенности изменения параметров, характеризую щ их работу  к о м 
прессора, по приведенной частоте вращ ения ротора?

12. К ак  изменяется тем пература  газа  перед турбиной по частоте вращ ения 
ротора? П роанализируйте  эту зависимость и дайте  ей физическое объяснение.
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Рис. 2.14. Характеристика ком
прессора

13. Объясните характер изменения тяги, удельной тяги и удельного расхода  
топлива Т Р Д  по частоте вращ ения ротора.

14. Что представляю т собой режимы частичного подобия? К а к  зависят  п а р а 
метры, характеризую щие работу  диф ф узора ,  компрессора, турбины, сопла и д в и 
гателя в целом, от числа Мп при работе Т Р Д  на реж им ах  частичного подобия?

15. К а к  и почему изменяются запасы устойчивой работы компрессора при 
увеличении степени повышения давления я к исх в исходной точке?

16. К а к  изменяется характер зависимости относительной работы компрессора 
от  приведенной частоты вращ ения ротора с увеличением степени повышения 
давления  я к исх в исходной точке?

Задачи

1. Нанести линию совместной работы на заданную  (рис. 2. 14) характеристи
ку компрессора д л я  случая сверхкритического истечения газа  из сопла, если на 
•одном из режимов Т Р Д  имеет:

я к =  9, q ( k i) = 0 ,8 5 .

2. При работе Т Р Д  в САУ я к =  8,5; й ( Д )  =  0,82; Т3* =  1400 К. К ак  изме
н я т с я  величины я к и g(^i)> если тем пература  газа  перед турбиной увеличится до 
1500 К? Сечения двигателя  —  нерегулируемые. Истечение из сопла —  сверхкрити- 
ческое. Характеристика  компрессора изображ ена  на рис. 2. 14.

3. З а д а н ы  характеристики турбины и сопла (рис. 1.5 и 1.6). Рассчитать з а 
висимости г т =  / ( я н ); я с = / ( - s ), если сгкс =  0,96; v 3- 4 = l .

4. При работе Т Р Д  на заданном режиме в САУ на земле (Н =  0; М а =  0) 
частота  вращ ения ротора, расходы топлива и воздуха, температура  и давление 
т а з а  за  турбиной соответственно равны:

п =  10000 — , GT =  1,39 —  , С п = 8 0  £ 1 ,  Г \  =  500 К  , мин с в с
р \  =  2,94-105 Па.

I
О пределить  перечисленные парам етры  на подобных реж им ах  при следующих ат 
мосферных условиях:

а) Г н =  310 К ,  рн =  0,97-105 Па;

б) Т н =  230 К , р н =  1 ,03-105 Па.
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Рис. 2Л5. Характеристики Т Р Д  
на стенде (Vn =  0 ):
 ТН =  303К, Р н =  0,986-105Па;
 Тп =  243К, Р п =  1,025- 105Па.

5. Н а  рис. 2.15 приведены зависимости тяги и уд. расхода  топлива от ча 
ты вращ ения ротора, полученные экспериментально в стендовых условиях (Н; 
М п =  0) при следующих атмосферных условиях:

а) Т п =  303 К ,  р н =  0,985-10= Па,

б) Т н =  243 К ,  р п =  1 ,025-Ю 5 П а . 

Привести указанные зависимости к САУ.



Г л а в а  3. ХАРАКТЕРИСТИКИ ТРД

3.1. Т Е Р М О Д И Н А М И Ч Е С К И Е  О С Н О В Ы  РЕГУЛ И РО ВАН И Я  ГТД

Р егули рован и е  д ви гател я  производится  в общ ем случае  с целью 
обеспечить: 1) м акси м альн ую  тягу  на взлетном  (м акси м альн ом )  
реж име; 2) м ин им альны й удельн ы й расход  топлива  на р еж и м ах  
длительной  работы ; 3) м ин им альное  врем я  перехода с одного р е 
ж и м а  работы  на другой.

Р азл и ч н ы е  способы р егули рован и я  тяги к а к  главной  цели р е 
гулировани я  д ви гател я  будут рассм отрены  в этом разделе .

3.1.1. Э К С П Л У А Т А Ц И О Н Н Ы Е  РЕЖ ИМ Ы  Д ВИГАТЕЛЯ

П ри  совершении взлета ,  набора  высоты, длительного  полета, 
п лан и рован и я  и посадки, а т а к ж е  при р азли чн ы х  эволю циях  с а м о 
лета  потребн ая  тяга  д ви гател я  значительно  изменяется . Н апри м ер , 
в момент посадки  тяга  д о л ж н а  быть мин им альной  или д а ж е  отри
цательной, а в момент в зл ета  — м аксим альн ой . И  то и другое не
обходимо д ля  обеспечения б езавари йности  полетов, а т а к ж е  д ля  
сокращ ения  дли ны  взлетно-посадочной полосы аэропорта .

Т яга  д в и гател я  регулируется  в ш ироких  п ред елах  изменением 
р еж и м ов  работы  дви гателя .  Количество  реж и м ов , их соотношение 
(между собой устан ав ли в ается  норм ам и летной годности д л я  д в и 
гател ей  п ассаж и р ски х  сам олетов  и тактико-техническим и т р е б о в а 
ниями В ВС — д л я  д вигателей  военных самолетов.

С огласно норм ам  летной годности гр а ж д а н с ки х  сам олетов  
С С С Р, авиаци онны й д ви гател ь  д о лж ен  иметь следую щ ие э к с п л у а 
тационные р еж и м ы : взлетны й (м акси м ал ь н ы й ) ,  номинальны й,
крейсерские реж и м ы  и р еж и м  м алого  газа .

В злетны й (м акси м альн ы й ) реж им, предназначенны й д л я  взле- 
а сам олета , при м ен яется  т а к ж е  д ля  получения м акси м альн ой  
корости, д ля  набора  высоты и вы полнения различ ны х  маневров .
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н  взлетном реж и м е  р азви вается  м акси м альн о  в о зм о ж н ая  тяга  
дТя данных условий эксплуатац ии . В злетны й р еж и м  наиболее  н а 
пряженный, и д ли тел ь н ая  рабо та  на нем значительно сни ж ает  
ресурс д вигателя . П оэтом у п р о д олж и тельн ость  непрерывной р а б о 
ты на взлетном  р еж и м е  ограничивается  2— 5 м ин утам и на г р а ж 
данских сам олетах , и ль 15 минутами —■ па военных. О б щ а я  н а р а 
ботка д в и гател я  на взлетном  реж и м е составляет  2— 5% от ресур
са д л я  гр а ж д а н с к и х  сам олетов  и ж  25%  — Для военных.

Т яга, удельны й расход  топлива, степень повыш ения д авл ен и я  
тем п ература  га за  перед турбиной и другие п ар ам етр ы  д ви гател я  
на взлетном  р еж и м е  при САУ, явл яю тся  величинами х а р а к т е р н ы 
ми н при водятся  в справочниках , описаниях и других м атер и алах  
по авиационны м  двигателям .

Н ом и н альн ы й  р еж и м  прим еняется  обычно д ля  н аб о р а  высоты. 
Т яга  д ви гател я  на этом р еж и м е  составляет  при САУ на зем л е  80— 
90%  от взлетной. П о н ап ряж енности  этот реж им  явл яется  вторым 
после взлетного р еж и м а . Н еп р ер ы в н ая  рабо та  на ном инальном  р е 
ж и м е  ограничивается  обычно одним часом, а об щ ая  н ар а б о тк а  со
ставл яет  примерно 40%  от ресурса.

К ром е  взлетного  и номинального, двигатель  имеет несколько 
крейсерских реж имов. Они п р ед н азн ач ен ы  д л я  дли тельн ой  р а б о 
ты д ви гател я  в условиях  эксплуатац ии . Это п р еж де  всего реж и м ы  
дли тельн ой  работы  на высоте при полете на дальность. Они п р и 
м еняю тся и в зем ны х условиях. К рейсерские реж и м ы  о б о зн ачаю т
ся (и н азы ваю тся )  д олям и  тяги  номинального р еж и м а  при САУ на 
земле:

1) м акси м альн ы й  крейсерский р еж и м  0,85 номинального

Акр =  0,85%,юм,

2) крейсерский реж им  0,7 номинального

Акр — 0,7 Аном.
Н акон ец , одним из основных рабочих реж и мов явл яется  реж им  

малого  газа .  Это м ин им альны й установивш ийся (равновесный) 
реж им. Он при м ен яется  при п лани ровании  сам олета , при пробеге 
после посадки, при работе  д ви гател я  после запуска , а т а к ж е  во 
многих других случаях. Д л я  облегчения посадки и уменьш ения 
дли ны  пробега  тяга  д в и гател я  на р еж и м е  м алого  га за  д о л ж н а  
быть ми н и м а л ь н о й .

Т аки м  образом , эксплуатац ионн ы й р еж и м  х ар актер и зу ет  у р о 
вень разв и в аем о й  тяги и соответственно н ап ряж ен н ость  узлов  д в и 
гателя . Э ксп луатацион ны е  реж и м ы  устан ав ли в аю тся  полож ением  
ры чага  управлен и я  д ви гателем  ( Р У Д ) .  П ри  изменении внеш них 
условий н неизменном полож ении Р У Д  система регулирования  
д в и гател я  автоматически  с о х р а н я е т  неизменны м эксплуатац иоп-
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ный р еж и м  работы . П ри  этом т яга  д в и гател я  и другие  п ар ам етр ы  
в общ ем  случае  изм еняю тся . И зм ен яется ,  строго говоря, и х а р а к 
тер р аботы  д вигателя .

3.1.2. З А К О Н  И П Р О Г Р А М М А  РЕГУЛ И РО ВАН И Я

А втом атическое п од дер ж ан и е  эк сп луатац ионн ого  р е ж и м а  при 
изменении внеш них условий производится  по определенном у з а к о 
ну. Э тот  закон  вы би рается  таким  образом , чтобы обеспечить н аи в ы 
годнейш ее протекан ие  х а р ак тер и сти к  дви гателя .  Н ап р и м ер ,  д ля  
взлетного  р е ж и м а  он в ы б и р ается  так, чтобы  получить м а к с и м а л ь 
ную тягу в разли чн ы х  условиях  эк сп л у атац и и  без превы ш ения м е
х а н и ч е с к и х /т е п л о в ы х  и других н агр у зо к  на узлы  д вигателя . П ри  
этом величина удельного  р асхода  топлива  имеет второстепенное 
значение, так  как  рабо та  на взлетном  р еж и м е  н еп родолж и тельна .

П ереход  с р е ж и м а  на р еж и м  производится  по определенной 
програм м е. Н а  ном инальном  и крейсерских р е ж и м а х  закон  и п р о 
г р а м м а  регулирования  д о лж н ы  обеспечивать тягу  на несколько д е 
сятков процентов меньш е взлетной. Н а  крейсерских р еж и м ах  (р е 
ж и м ах  дли тельн ой  работы ) в а ж н о е  значение  д л я  получения м а к 
сим альной эф ф ективности  летательного  а п п ар а т а  п ри обретает  
удельны й расход  топлива. П оэтом у  закон  и п р о гр ам м а  регу л и р о 
вани я  д в и гател я  на крейсерском  р еж и м е  д о лж н ы  вы би раться  в 
общ ем случае из условия  миним льного удельного р асхода  топ ли 
ва при зад ан н о м  значении тяги, г

О дн ако  т яга  и удельн ы й р асход  топлива  в эк сп л у атац и и  д в и 
гател я  не зам ер яю тся ,  и поэтому они регулирую тся  посредством  
изменения какого-либо  одного или нескольких п арам етров ,  опре
д еляю щ и х  р еж и м  работы . Эти п ар ам етр ы  н азы ваю тся  р егу л и р у е 
мыми.

З а к о н  изменения регулируем ы х п ар ам етр о в  в зависимости  от 
внеш них условий (или в зависимости  от других п ар ам етр о в  д в и 
г а т е л я ) ,  вы бран ны й из условия  обеспечения наивыгоднейш их х а 
рактери сти к  на д ан н ом  р еж и м е  при всех условиях  эксп луатац и и , 
н азы в аю т  законом  регулирования  д ви гател я .  А закон ом ерность  и з 
менения регулируем ы х п ар ам етр о в  по углу  установки  ры чага  уп
равлен и я ,  оп и сы ваю щ ая  переход д ви гател я  с р е ж и м а  на реж и м , 
н азы вается  п рограм м ой  регулирования .

З а к о н  и п р ограм м у  регули рован и я  вы брать  весьма слож но. 
Эта за д а ч а  д л я  р азли чн ы х  типов д вигателей  и д а ж е  д ля  д в и га те 
лей одного и того ж е  типа р еш ается  по-разн ом у в зависимости  от 
конкретны х условий применения летательного  а п п ар ата .  К вы бору 
зако н а  и програм м ы  мы будем в о зв р а щ ать с я  по мере изучения 
х ар ак тер и сти к  д вигателя . О дн ако  у ж е  сейчас м ож но вы с к а за ть  не
которы е соображ ен и я  о вы боре закон а  и п рограм м ы  р егу л и р о в а 
ния Т Р Д  с неизменными проходны ми сечениями.
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X пактеристики рассм атр и ваем о го  д в и гател я  при зад ан н ы х  
11сшних условиях оп ределяю тся  одним парам етром , т а к  к а к  в этом 

с л у ч а е  они могут изм еняться  только за  счет изменения р асхода  
топлива  через двигатель. И з  этого следует, что р еж и м  работы  
д в и гател я  мож но было бы з а д а в а т ь  расходом  топлива. О днако  
это не всегда удобно, т а к  к а к  величина GT изменяется , как  будет 
показано , в ш ироких пределах  при изменении внеш них условий. 
Р е ж и м  целесообразн о  за д а в а т ь  парам етром , который легко  з а м е 
ряется  и который при изменении внешних условий изм еняется  не
значительно или сохраняется  постоянным.

В ыбор зако н а  регули рован и я  и сводится  к вы бору регулируе
мого п ар ам етр а ,  оп ределяю щ его  реж им, и к выбору зак о н а  и зм е
нения этого п а р а м е т р а  в различны х  условиях эк сплуатац ии . В ы 
бор п рограм м ы  регулирования  сводится к вы бору законом ерности  
изменения регулируемого  п а р а м е т р а  по углу  установки  ры чага  
управлен и я  двигателем .

Пусть, например, м акси м альн ы й  реж им  работы  определяется  
приведенной частотой в ращ ен и я  ротора, которая  сохраняется  по
стоянной на дан ном  эксплуатац ионн ом  реж име. В этом случае  при 
изменении скорости полета д ви гател ь  будет р або тать  на р е ж и м а х

А
частичного подобия и отношение т е м п е р а т у р —̂  будет сохраняться

 ̂н
постоянным (строго говоря, при ? .5 > 1 ) .  С ледовательно , изменение 
скорости полета и соответствую щ ее изменение тем п ератур  во з 
душ ного потока на входе в двигатель  приведет  к изменению тем п е
р атуры  га за  перед турбиной. Н ап ри м ер ,  изменение числа уИп от 
О до 1 приведет к изменению Т„* ,  а следовательно  и Тз , на 17%. 
что означ ает  изменение тем п ературы  газа  перед турбиной на 200— 
250 К. П ри  современных высоких значениях  Т .з ее изменение д а 
ж е  на 20К  м ож ет  привести к сущ ественному изменению  д л и те л ь 
ной прочности м а те р и а л а  горячей части д ви гател я  и изменению 
ресурса  работы . П оэтом у в рассм атр и ваем о м  случае при работе  
д в и гател я  на одном и том ж е  р еж и м е  изменение скорости приведет 
к значительном у изменению  тсп лонапряж ен ности  узлов горячей 
части, их прочности, надеж ности  и ресурса. П ри н яты й  закон  р егу 
л и рован и я  не обеспечивает, таки м  образом , постоянство основных 
эксп луатац и он н ы х  п оказателей  при работе  д в и гател я  на постоян
ном реж и м е. К ром е того, изменение Т з  означает, что на р а с с м а т 
риваем ом  р еж и м е  не получается  м акси м альн о  в о зм о ж н ая  тяга. 
И з  сказан ного  следует, что вы би рать  закон  регулирования  ппр=  
= c o n s t  в дан ном  случае  нецелесообразно.

Если двигатель  регулируется , например, при условии с о х р а 
нения постоянной тем п ературы  г а за  перед турбиной на д ан ном  р е 
ж и м е, то при изменении скорости полета теплонапряж ен ность  у з 
лов горячей части сохран яется  примерно одинаковой, а с л ед о в а 
тельно обеспечивается  равнопрочность этих узлов в различны х  
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услови ях  эксплуатац ии . О дноврем енно обеспечивается  м а к с и м а л ь 
но в о зм о ж н ая  тяга . П оэтом у во многих случаях  целесообразно  
в ы б и рать  закон  регули рован и я  д в и гател я  из условия  сохранения 
постоянной тем п ературы  га за  перед  турбиной на дан ном  реж име. 
Н и ж е  будет показано , что при выборе закон ов  регули рован и я  не
обходимо учитывать, кроме того, целый ряд  ограничений.

Р ассм о тр и м  разли чн ы е  способы п о д дер ж ан и я  задан ного  з н а 
чения тем п ературы  га за  перед  турбиной.

3.1.3. РЕГУ Л И РО ВАН И Е  ГТД И З  У С Л О В И Я  П О Д Д Е Р Ж А Н И Я  З А Д А Н Н О Г О  З Н А 

ЧЕНИЯ ТЕМПЕРАТУРЬ! Г А З А  П ЕРЕД  ТУРБИ Н О Й  Н А  Д А Н Н О М  РЕЖ И М Е

Т яга  дви гателя ,  с одной стороны, н адеж ность  и ресурс р а б о 
ты, с другой, зн ачительно  за в и с я т  от тем п ер ату р ы  га за  перед 
турбиной. П оэтом у в систему регули рован и я  многих двигателей  
за к л а д ы в а е т с я  закон  сохранения зад ан н ого  значения  Т з на оп
ределенном  реж име.

Т ем п ер ату р а  га за  перед турбиной м о ж ет  регули роваться  непо
средственно или косвенно. Д л я  непосредственного регулирования  
необходимо за м е р я ть  тем п ературу  Т 3  . В этом случае в заи м о д ей ст 
вие р егулятора  и д в и гател я  сводится к следую щ ему: сигнал  от 
д атч и ка  тем п ературы  подается  в регулятор , где сравнивается  с 
сигналом  зад ан н ого  значения  тем п ературы , и в случае  их отличия 
подается  к о м ан да  на изменение расхода  топлива. (В заим одействие  
р егу л ято р а  и д ви гател я  обычно п о к азы ваю т  на схеме, которая  н а 
зы в ается  структурной, рис. З.1.). Р а с х о д  топлива корректи руется*
в этом случае  непосредственно по зам ерен н ом у  значению  7 з , обес 
печивая  ее зад ан н о е  значение. Л ю б ы е  другие ф акторы , например, 
изменение внеш них условий или изменение х а р а к т е р а  р аботы  д в и 
гателя , не о к а зы в а ю т  влияни я  на зад ан н о е  значение тем п ературы .

В н астоящ ее  врем я  ведутся  больш ие р аботы  по р а зр а б о т к е  и 
доводке  системы регули рован и я  тем п ературы  газа  перед  турбиной. 
Т аки е  системы созданы  и эксплуати рую тся  на целом р я д е  д в и г а 
телей. О дн ако  ещ е не накоплен  достаточный опыт эк сп луатац и и  
регуляторов  тем п ературы . Ш ироком у  расп ространению  регулято-

УпЛ

Рис. 3.1. Структурная схема 
непосредственного регулиро
вания температуры газа  перед 

турбиной Т Р Д
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ров тем п ературы  м еш аю т трудности, связан н ы е  с точным зам ер о м  
тем п ературы  газа ,  т а к  к а к  поле тем п ератур  за  кам ерой  сгорания  
неравном ерно  и м ож ет  несколько  изм еняться  в течение ресурса 
двигателя .

Б о л ее  ш ирокое р аспространение  получило косвенное регули ро
вание тем п ературы  га за  Т 3*. П осмотрим, по как о м у  зако н у  и в з а 
висимости от к аки х  п ар ам етр о в  нужно п о д авать  топливо, чтобы 
обеспечить зад ан н о е  значение  тем п ературы  га за  перед турбиной, 
не при бегая  к непосредственному зам еру.

В ы р ази м  расход  топлива  через тем п ературу  газа  перед  т у р би 
ной и п ар ам етр ы  воздуш ного  потока за  компрессором. Д л я  этого 
запи ш ем

Относительный расход  топлива вы р ази м  через тем п ературы  г а 
за  перед  и за  кам ерой  сгорания

а расход  воздуха  — через д авл ен и е  и тем п ературу  перед турбиной

П одставив  в ы р аж ен и я  д л я  qr и GB в уравнение  д л я  расхода  топ
лива, после п р ео б р азо ван и я  получим

сохраняется  примерно постоянной на основных р е ж и м а х  работы  
двигателя .

Д л я  случая постоянной тем п ературы  га за  перед турбиной на 
д ан ном  р еж и м е  закон  регули рован и я  р асхода  топлива  будет иметь 
вид

G т — G B' ' vb i—3.

Ов
т к р . г - / У л . . ' Д а - Д  Д а )

3

(3.1)

где величина

О. /А (а — ЬТ'1) , 

где постоянные величины а и b соответственно равны:

(3.2)
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Рис. 3.2. Структурная схема 
косвенного регулирования тем 
пературы газа  перед турбиной 
Т Р Д  по парам етрам  за  к о м 

прессором

П остоянны е а и b определяю тся  на практи ке  из уравн ен и я  (3.2) 
по известным значениям  G T Рч и Т 2 д л я  двух хар актер н ы х  условий 
полста.

Если  топливо в- д ви гатель  п одавать  согласно закон у  регу л и 
ровани я  (3.2), то тем п ер ату р а  га за  перед турбиной будет п р и м ер 
но постоянной.

Установкой Р У Д  за д аю т ся  постоянны е величины а и Ь, х а 
рактеризую щ и е реж им  (рис. 3 .2). О дноврем енно в регулятор  п о д а 
ются сигналы  от датчиков  тем п ературы  и д ав л ен и я  воздуш ного 
потока за  компрессором. Р егу л ято р  подает  топливо в д ви гатель  
согласно закон у  р егули рован и я  (3.2).

К ром е того, косвенно регули ровать  величину Тз м ож н о и по 
внеш ним п ар ам етр ам , например, по значениям  полного д авл ен и я  
и тем п ературы  воздуш ного  потока на входе в двигатель . П о к а ж е м  
это.

П одели в  левую  и правую  
получим

часть уравнени я  (3.2) на р н- Т„ ,

Откуда
Л, К

G T =  bp\  Ун к к (3.3)

В полученном уравнении степень повы ш ения д авл ен и я  к о м 
прессора и его К П Д  яв л яется  функцией п олож ен ия рабочей  точ
ки на х ар актер и сти ке  компрессора. Д л я  Т Р Д  с нерегулируем ы м и 
х ар актер н ы м и  проходными сечениями при сверхкритическом  исте
чении г а за  из сопла полож ение  рабочей точки определяется  отно

шением т* з а при постоянной тем п ер ату р е  г а з а  перед  т у р б и н о й ■

тем п ературой  воздуш ного  потока на входе в двигатель . Тогда  по
лученный закон  регулирования  расх о да  топлива м ож но запи сать  
в следую щ ем  виде:

G,  =  b - p \ f { T l ) .  (3 .4)

Р ы ч а г
упрабления
дбиеателем
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Ры чаг  
управления 

Чп-.Рн-.ТнА ТРД двигат елей

Ряс. 3.3. Структурная схема 
посменного регулирования тем 
пературы газа  перед турбиной 
Т Р Д  по параметрам  на входе 

в двигатель

В  э т о м  с л у ч а е  в р е г у л я т о р  не п о с т у п а ю т  к а к и е -л и б о  с и г н а л ы ,  х а 
р а к т е р и з у ю щ и е  р а б о т у  д в и г а т е л я  ( р е г у л я т о р  не и м е е т  о б р а т 
н ой  с в я з и  с д в и га т е л е м ,  .-рис. 3 .3).  Р е ж и м  з а д а е т с я  у г л о м  у с т а н о в 
к и  р ы ч а г а  у п р а в л е н и я .  В  р е г у л я т о р  п о д а ю т с я  с и г н а л ы  п о л н о г о  
д а в л е н и я  п п о л н о й  т е м п е р а т у р ы  в о з д у ш н о г о  п о т о к а  на  в х о д е  в 
дви га те ль .  А в т о м а т и к а  о б е с п е ч и в а е т  п о д а ч у  т о п л и в а ,  с о г л а с н о  
з а к о н у  р е г у л и р о в а н и я  (3 .4).  Г л а в н ы й  н е д о с т а т о к  к о с в е н н о г о  р е 
г у л и р о в а н и я  т е м п е р а т у р ы  г а з а  п е ре д  т у р б и н о й  —  н е т о ч н о с т ь  п о д 
д е р ж а н и я  з а д а н н о г о  з н а ч е н и я  т е м п е р а т у р ы .

3.1.4. РЕГУЛИРОВАНИЕ ТРД С НЕИЗМЕННЫМИ ПРОХОДНЫМ И СЕЧЕНИЯМИ
ПО ЗА КО Н У п  =  const НА ДАН НО М  РЕЖИМЕ

В  п р е д ы д у щ е й  гл а в е  б ы л о  п о к а з а н о ,  ч то  о т н о ш е н и е  т е м п е р а -
ТУ(

т у р  — *—  я в л я е т с я  ф у н к ц и е й  п р и в е д е н н о й  ч а с т о т ы  в р а щ е н и я  ро- 
Ai

т о р а  д л я  р е ж и м о в  к р и т и ч е с к о г о  и с в е р х к р и т и ч е с к о г о  и с те ч е н и я  
г а з а  из сопла ,  т. с. д л я  б о л ь ш и н с т в а  р е ж и м о в  р а б о т ы  д в и га т е л я .  
С л е д о в а т е л ь н о ,  т е м п е р а т у р а  г а з а  пере д  т у р б и н о й  о д н о з н а ч н о  о п 
р е д е л яе тся  ч а с т о т о й  в р а щ е н и я  р о т о р а  и п о л н о й  т е м п е р а т у р о й  

в о з д у ш н о г о  п о т о к а  на в х о д е  в д в и г а т е л ь  Та, а п р и  п о с т о я н н о й  

ч а с то те  в р а щ е н и я  в е л и ч и н а  7., о п р е д е л я е т с я  т о л ь к о  т е м п е р а т у 

рой  Ти\

Тр, =  / (7 3 , )  -при п =  const.

Н а й д е м  э т у  з а в и с и м о с т ь  в а н а л и т и ч е с к о м  виде, д л я  чего  в о с 
п о л ь з у е м с я  у р а в н е н и е м  б а л а н с а  м о щ н о с т и  к о м п р е с с о р а  и т у р б и 
н ы  (1 .17 ),  к о т о р о е  з а п и ш е м  в с л е д у ю щ е м  виде:

Т  ■ ---------— у  -Н-Н  (3 .5)

: г П  _0,
\  *”т

О т н о с и т е л ь н а я  р а б о т а  к о м п р е сс о р а ,  к а к  б ы л о  п о к а з а н о  в р а з д е л е
2.4, о д н о з н а ч н о  о п р е д е л я е т с я  п р и в е д е н н о й  ч а с т о т о й  в р а щ е н и я  р о 
тора. П о д с т а в л я я  ф о р м у л у  д л я  о т н о с и т е л ь н о й  р а б о т ы  (2.23) в



Рис. 3.4. Изменение работы ком 
прессора Т Р Д  в зависимости от 
Т н при п  =  const  дл я  компрессо
ров с различным значением

Як цех

1,0

0,9

-------------
—

350 *><50 г;к

уравнени е  (3.5) и в ы р а ж а я  приведенную частоту  в ращ ен и я  через 
физическую, после п р ео б р азо ван и я  получаем

T l  =  C , t f T f - 0'5x\  (3.6)

где

С 2 = — — ^ 1 )М _ Х Д --------, (3.7)
(ф ДоДй J Ут vl-3  Ум

постоянная  С\ оп ределяется  по ф орм уле  (2.24).
И так ,  тем п ер ату р а  га за  перед  турбиной при n =  const п роп ор

ци ональна  Т„ в степени (1— 0,5 х ) . В еличина  х, к а к  было пок азан о  
в р а зд ел е  2.4, зависи т  от степени повы ш ения д авл ен и я  осевого 
ком п рессора  в исходной точке я к IICX. П оэтом у тем п ер ату р а  Тз с 
увеличением  тем п ературы  воздуш ного потока на  входе в д в и г а 
тель изм ен яется  неодинаково: р астет  д л я  ком п рессора  с большой 
степенью повы ш ения д авл ен и я  я КИсх> 8  ( х < 2 ), сохраняется  п р и 
мерно постоянной д л я  ком п рессора  с я Кпсх =  6 д - 8  ( х « 2 ) и у м ен ь
ш ается  д ля  ком п рессора  с м алой  степенью повы ш ения д ав л ен и я  
Якисх< 6  ( х > 2 )  .

Т ако е  изменение тем п ературы  о бъ ясн яется  исклю чительно и з
менением работы  ком п рессора: на  р е ж и м а х  сверхкритического  ис
течения из сопла все множ ители , стоящ ие в зн ам ен ател е  уравнени я  
(3.5), постоянны. Х ар актер  изменения работы  ком прессора и тем 
пературы  Т з по Т*а п ок азан  на рис. 3.4 и 3.5.

Рис. 3.5. Зависимость температуры 
газа  перед  турбиной Т Р Д  о т  полной 
температуры воздушного потока на 
входе в двигатель при n =  const  для  
компрессоров с различным значени- 
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В общем случае  о т к л о н е н и е  73 от постоянного значения  при
^ _ _ c o n s t  зависи т  от д и ап азон а  изменения 7п, который, в свою 
очередь, определяется  атмосф ерны м и и полетными условиями. 
Д л я  двигателей  с дозвуковы м и скоростями полета или с н еболь
шими с в е р х з в у к о в ы м и  скоростям и (Л1„<Ц1,7) д и ап азо н  изменения 
темп ературы  Т« сравнительно небольшой, и поэтому отклонение 
тем пературы  Т'г от постоянного значения  л еж и т  обычно в допусти
мых пределах.

Т а к и м  о бразом , мож но считать, что д л я  р ассм атр и в аем ы х  д в и 
гателей частота  вр ащ ен и я  ротора практически однозначно опре
д ел яет  тем п ературу  га за  перед турбиной. П оэтом у закон  регу л и 
рован и я  7’3 = c o n s t  на дан ном  реж и м е  м ож но зам енить  законом  
п —  const.

Р егу л ято р ы  частоты в ращ ен и я  ротора получили ш ирокое р а с 
пространение, так  к а к  зам ер  и регулирование  частоты в ращ ен и я  
не вы зы ваю т  каких-либо  затрудн ен ий  и производятся  с высокой 
точностью.

С труктурн ая  схема регули рован и я  частоты в ращ ен и я  не отли 
чается  от схемы регули рован и я  тем п ературы  газа  перед турбиной 
(см. рис. 3.1): сигнал  зам еренной  частоты вращ ен ия  п  подается  в 
регулятор, где сравнивается  с сигналом  величины п, з ад ан н ой  уг 
лом установки ры чага  управлен и я  двигателем . В случае их несов
падения регулятор подаст  ком ан ду  на изменение р асхода  топлива.

3.2. М ЕТ О Д Ы  РА С ЧЕТ А  ХАРАКТЕРИ СТИ К  ТРД

Х арактеристики  д ви гател я  могут быть получены разн ы м и  спо
собами. Н аи более  широкое распространение  получили методы 
расчетного определения х ар актеристик . Эти методы, в частности, 
явл яю тся  единственно возм ож н ы м и на этапе  проектирования  д в и 
гателя. М етоды расчета  характер и сти к  мож но условно раздели ть  
на две группы. К первой группе относятся  методы расчета  вы сотн о
скоростных х ар актер и сти к  по обобщ енны м х ар ак тер и сти кам  и п е 
ресчет х ар актер и сти к  из одних полетных условий в другие. Ко 
второй группе относятся  методы непосредственного расчета  вы сот
но-скоростных характеристик .

Н аи б о л ьш ее  распространение  получили методы непосредствен
ного расчета  характер и сти к  к а к  более точные, которые и и зл о ж е 
ны в первую  очередь.

М етоди ка  расчета  харак тер и сти к  основы вается  на методике 
проектного терм огазодин ам и ческого  расчета  д вигателя . В обоих 
случаях  целью расчета  яв л яется  определение тяги д ви гател я  и 
удельного расхода  топлива. В обоих случаях  расчет  основы вается  
па трех основных уравнениях : б ал ан са  мощности, б ал а н са  р а с х о 
да  по тр акту  д в и гател я  и б ал а н са  давлений. Но м еж д у  этими 
двум я  м етодикам и имеется п р и нци пиальная  р азни ца:  проектный



терм огазоди н ам и чески й  р асчет  дел ается  д л я  проектируемого д в и 
гателя , когда  геометрические р азм ер ы  д в и гател я  не определились, 
п л ощ ади  х ар актер н ы х  сечений не з а д ан ы  и, следовательно , расход  
в оздуха  неизвестен, а вы сотно-скоростные х арактери сти ки  р ассч и 
ты ваю тся  д л я  выполненного дви гателя ,  когда  п л ощ ади  х а р а к т е р 
ных сечений или оп ределяю щ и е их п ар ам етр ы  известны.

В первом случае  р асчет  ведется  обычно на один ки лограм м  
воздуха, проходящ его  через двигатель ;  в конце р асчета  о п р е д е л я 
ется расход  воздуха  из условия  обеспечения задан ной  тяги и в ы 
числяю тся  площ ади  х ар ак тер н ы х  сечений из условия обеспечения 
этого р асхода  воздуха. В проектном  терм огазодин ам и ческом  р а с 
чете определяю тся  п ар ам етр ы  будущ его д в и гател я  в одних н а и 
более  х ар актер н ы х  условиях  полета  и на одном наиболее  х а р а к 
терном  р еж и м е  работы , т. е. оп ределяю тся  п ар ам етр ы  в одной 
точке. Н азо вем  эту точку исходной расчетной точкой и п ар ам етр ы  
в ней обозначим  индексом «исх».

Во втором случае расчет  х а р ак тер и сти к  д в и гател я  ведется  на 
дей стви тельны й р асход  воздуха , которы й проходит через г а зо в о з 
душ н ы й тр акт  в дан н ы х  условиях  работы  на зад ан н о м  реж име.

П ри  проектном  тер м огазодин ам и ческом  расчете  дви гателя ,  
кром е  р асхода  воздуха, м ож н о з а д а в а т ь с я  ещ е п а р а м е т р ам и  р а б о 
чего процесса: степенью повы ш ения д ав л ен и я  я к и тем п ературой  
га за  перед турбиной Тз- В известны х п ред елах  мож но изм енять  
т а к ж е  величины К П Д  и коэф ф иц иенты  потерь. Т аки м  образом , 
расх о д  воздуха, п ар ам етр ы  рабочего  процесса ( я к и Т з ) ,  К П Д  
узлов  и коэфф ициенты  потерь, а т а к ж е  внеш ние условия с м ето
дической точки зрени я  я в л яю тся  незави си м ы м и переменными, 
которы ми нуж но за д ат ь с я  или которы е нуж но при нять  из каких- 
либо  соображ ений  при выполнении проектного тер м о газо д и н ам и 
ческого расчета .

П ри  расчете  ж е  х ар актер и сти к  выполненного д в и гател я  в к а 
честве независимого  переменного, кром е внеш них условий, м ож но 
при нять  только  один п ар ам етр ,  характер и зу ю щ и й  реж и м , т а к  к а к  
у Т Р Д  с неизменными х ар актер н ы м и  сечениями один п ар ам етр  
однозначно определяет  все п ар ам етр ы  рабочего  процесса, К П Д  
узлов, удельн ы е п ар ам етр ы  и тягу  д вигателя . П ри м ем  д л я  п ро
стоты, что р еж и м  зад ается  тем п ературой  га за  перед  турбиной. 
К ром е того, у выполненного д в и гател я  за д аю т ся  в общ ем случае 
х ар актер и сти ки  узлов  и п л ощ ади  х ар ак тер н ы х  сечений или п а р а 
метры, их определяю щ ие. Х ар актер н ы м и  д л я  выполненного одно- 
вального  Т Р Д  явл яю тся  сечение 3— 3 на входе в турбину и мини
м альн ое  сечение 5— 5 на выходе из сопла. П л о щ а д ь  сечения 3— 3 
за д а е т с я  обычно приведенны м расходом  га за  через турбину G3nр. 
М и н и м альн ое  сечение на выходе из сопла з а д ае т с я  п лощ адью  се
чения К5 или приведенны м расходом  г а за  через сопло G4np (на ре
ж и м а х  сверхкритического  и стеч ен и я ) .
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л' характери сти к  сводится к рсше-С у щ е с т в о  м е т о д и к и  р а с ч е т а  л а р д  i ^ 1
нию  о сн о в н ы х  у р а в н е н и й ,  описываю щ их совместную работу  у з 
лов ,  и к  о п р е д е л е н и ю  п арам етров  рабочего процесса и расхода  
в о з д у х а  а т а к ж е  К П Д  узлов и коэфф ициентов  потерь, если по
с л е д н и е ’ приняты переменными. Основные уравнени я  (б ал ан са  
мощности, расхода  и д авлен ий) реш аю тся  совместно с х а р а к т е р и 
с т и к а м и  узлов обычно методом п оследовательны х приближ ений . 
П оследовательны е при бли ж ен и я  оказы ваю тся  в общ ем случае не
избеж н ы м и , т а к  к а к  п ар ам етр ы  рабочего процесса разли чн ы х  
узлов взаи м освязан ы . Н ап ри м ер ,  величины я к и я т зави сят  друг 
от друга , К П Д  и коэфф ициенты  потерь зави сят  от п олож ен ия  р а 
бочих точек на х ар актери сти ках ,  а полож ение рабочих  точек, в 
■свою очередь, зависи т  от К П Д  узлов. В остальном  расчет  х а р а к 
теристик не отли чается  от проектного терм огазодин ам и ческого  
р асчета  д вигателя , т. с. после определения  п ар ам етр о в  рабочего 
процесса и К П Д  узлов за д ач а  сводится к расчету  п ар ам етр о в  по 
тр ак ту  и определению  тяги и удельного р асхода  топлива.

В настоящ ее  врем я  имеется много разн о о б р азн ы х  методов р а с 
чета х ар актер и сти к  д вигателя . П р актически  все моторостроитель
ные конструкторские бюро, а т а к ж е  Н И И , зан и м аю щ и еся  п р о б л е 
м ам и авиационного моторостроения, при расчете  характери сти к  
пользую тся методами, р азр аб о тан н ы м и  в своих о рганизац иях . М е 
тоды расчета вы сотно-скоростных х ар актер и сти к  и злож ены  т а к ж е  
в р або тах  [3], [5], [23], [17] и др.

И м ею щ иеся  методы расчета  отличаю тся друг  от друга  р а з н ы 
ми допущ ениями, связанны м и с точностью учета переменных по
терь в узлах . (Н и ж е  будет п ок азан  приближ енны й расчет, при 
котором К П Д  узлов и коэфф ициенты  потерь приним аю тся посто
янными, и более точный расчет  х ар актер и сти к  д ви гател я  с учетом 
х ар актер и сти к  у зл о в ) .  М етоды  расчета  отличаю тся  т а к ж е  р а зл и ч 
ным подходом к решению основных уравнений, что приводит к 
различной  последовательности  расчета , которая  зависи т  еще и от 
схемы д в и гател я  (и приближ енны й, и точный расчеты  будут д а 
ны д л я  одновалытого Т Р Д  и излож ены  в двух вари ан тах ,  отли 
чаю щ и хся  п ослед о вател ьн о стью ).

Н аконец , имею щ иеся методики отличаю тся использованием  
разли чн ы х  термодин ами ческих  функций: изменение свойств р а б о 
чего тела  в разли чн ы х  сечениях газового тр а к т а  и на различны х  
р е ж и м а х  работы  д в и гател я  м ож ет  учитываться  по известным з а 
висимостям удельной теплоемкости и п о к а за те л я  ад и а б а т ы  от 
тем п ературы  рабочего  тела  и коэф ф иц иента  избы тка  воздуха, р а с 
чет м ож ет  производиться  по / — S д и а гр а м м е  или с и сп ользован и 
ем я, г — функций [10].

П о излож енной д ал е е  методике высотно-скоростные х а р а к т е 
ристики могут рассчи ты ваться  и с учетом изменения свойств р а 
бочего тела , и без такого  учета. Во втором случае  теплоем кость и 
п о к азател ь  ади абаты  приним аю тся  соответственно:
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Тогда д ля  вы числения величин я к к , 1 1
КГ—  1

1
КГ—1

к г кг

использую тся табли ц ы  при лож ен и я  6, и весь р асчет  значительно 
упрощ ается . Этим способом целесообразно  пользоваться , когда 
точность р асчета  не имеет сущ ественного  значения.

3.2.1. П РИ БЛ И Ж ЕНН Ы Й  РАСЧЕТ  ХАРАКТЕРИ СТИ К

Д л я  расчета  характери сти к  зад аю тся :  высота Я  и скорость
полета  Vm т ем п ература  Т„ и давл ен и е  р„ наруж ного  воздуха, т ем 
п ер ату р а  га за  перед турбиной Г3*. В этом случае  следую щ ие в е 
личины при ним аю тся  постоянными:
Овх — коэф ф иц иент  восстан овлен ия  полного д авлен и я  в возд у х о 

заборнике; 
г)*,; — К П Д  компрессора;
п,;с —  коэфф ициент восстановления  полного д авл ен и я  в кам ере  

сгорания;
г|кс — коэфф ициент полноты сгорания  топлива; 
г}*т — К П Д  турбины;
ф,: — коэфф ициент потерь скорости в реактивном  сопле;

'Yi,\;i = 1 — —— — коэффициент, характер и зу ю щ и й  отбор воздуха 
G в

на о х л аж д ен и е  горячих узлов д вигателя . 
т]м — механический К П Д ;

П ри н и м аю тся  постоянными т а к ж е  приведенный расход  га за  
через турбину и п лощ адь минимального  выходного сечения сопла:

Р ассм о тр и м  д в а  в ар и ан та  при ближ енного  расчета  х а р а к т е р и с 
тик.

П е р в ы й  в а р и а н т

1. В х о д н о е  у с т р о й с тв о .  О пределим  полные п ар ам етр ы  во зд у ш 
ного потока в сечении на входе в компрессор:

где Лу — степень повы ш ения д ав л ен и я  в воздухозаборн ике  от 
скоростного нап ора;  

т(/.„) ; П( Хп) — газоди нам ические  функции коэфф ициента  скорос
ти полета  ли или числа М п [2];

G ' s пр  —  ( П з „ р ) и с х ,  Д 5 —  /*  5исх.

(3.8)



М п — отношение скорости полета  к  скорости звука
V7

М п =  -^ -, а  =  Y ' k R T  н. (3-9)

2. Компрессор. З а д а д и м с я  расходом  воздуха  через компрессор 
(в первом при бли ж ен и и  величину GB м ож но взять  с п р ед в ар и 
тельно рассчитанной линии совместной работы )  и определим  сте
пень повыш ения д авл ен и я  в компрессоре из условия сохранения 
постоянного приведенного р асхода  г а з а  через турбину

г  — Г  1.013.10»- Г  г з
С г 3п р  —  О в - ' д _ з  - J  у  —  .

В ы р ази в  д авл ен и е  г а за  перед турбиной р 3* через я к

Рз =  /V^k-Okc,
найдем

1,013-108 GB
- к —  - . , (3.10)

У 288-p i  • a RC (  G 3rip ) и с х

где vi- з  — коэффициент, х ар актери зую щ и й  изменение массы  р а 
бочего тела  в сечении перед  турбиной относительно 
массы  воздуха  на входе в компрессор

'О — 3 == 0  G  ох л б?от б Gy-p ) ( 1 "Ь *7т)*

В ы сотно-скоростные х ар актер и сти ки  рассчи ты ваю тся  обычно для  
случая  работы  д в и гател я  без отбора  воздуха  на сам олетны е н у ж 
ды  (G 0t6 — 0). П р едп о л о ж и м  д л я  простоты, что утечки воздуха  
р ав н ы  нулю (GyT =  0 ).  Тогда

vl  — 3 = =  ^охл (1 " Т  Я т ) -  ( 3 .1 1 )

О тносительный расход  топлива  дд, изм еняю щ ийся  при и зм ен е
нии условий работы  дви гателя ,  будет определен ниже. О днако  
величина ( 1 +<7т) и зм ен яется  незначительно  и поэтому в первом 
при бли ж ен и и  в расчете  м ож но коэфф ициент vi- з  взять  из р асч е 
та  исходной точки

v l  —3 7=1 v l —3 исх.

Д а л е е  вычислим удельную  рабо ту  ком п рессора
k—1

L K =  Ср т 1  (т :Кк - 1 ) А  ( 3 .1 2 )
Vk

и полную тем п ературу  воздуш ного потока за  ком п рессором

Т1 =  Т 1 + - ^ .  (3.13)
ср
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3. К ам ер а  сгорания. Р а с х о д  топлива  через кам ер у  сгорания  
GT определим  в следую щ ей последовательности. В н ач ал е  най дем  
относительный р асход  топлива  </т. Величина qт оп ределяется
тем п ературой  рабочего  т ела  перед  и за  к ам ер о й  сгорания, к о э ф 
ф ициентом полноты сгорания  т]!КС и низшей теплотворной способ
ностью топлива  Я и. И м еется  целы й р я д  ф орм ул  д л я  р асчета  о т 
носительного р асх о да  топлива  в зависимости  от перечисленны х в е 
личин. А нализ этих форм ул  сделан  в работе  [26].  В н астоящ ее
врем я  наи больш ее  р аспространение  получил способ определения
относительного р асхода  топлива, п редлож енн ы й К- В. Холщевни- 
кововым и Я- Т. И льичевы м  и основанны й на использовании ном о
гр ам м  или таблиц . Величина qT вы чи сляется  по формуле

с .т* г т*
„ _  г 3 р 2 (ЗЛ4)

Н и , 1КС — п Т 3 +  п 0Т 0

где зн ам ен ател ь  находится  в зависимости  от тем п ературы  га за  
перед  турбиной по т а б л и ц а м  п ри лож ен и я  8, а произведение ср -Г* 
в числителе — в зависи мости  от тем п ературы  Г*3 и Т * 2 по та б л и ц а м  
п ри лож ен и я  7.

Б олее  целесообразно  оп ределять  величину qT по зар ан ее  пост
роенной ном ограм м е (см. п ри лож ение  4)

<7т.„ом =  /  (г*з, T l ) .  (3.15)

В еличина <7т.Ном рассчи тан а  д л я  коэф ф иц иента  полноты сгорания
Дне

т]кс =  0,98 и низшей теплотворности топлива  А и= 4 2 9 - 1 0 5 . В е л у -КГ
чае  другого  значения т]кс м ож н о  с высокой точностью принять 

0 , 98 /о  1 г'ч
Ят  ----- < 7 т .н о м  ~  .  ( и .  I Ь )

^кс

А налогично производится  пересчет и д л я  другого  значения  Н и. 
Р а с х о д  топлива через к ам ер у  сгорания

О т =  у т • (7В‘Vox л. (3.17)

К оэф ф ициент  vi- з  вы числим по ф орм уле  ( З .П ) .
4. Турбина. У дельную рабо ту  турбины  определим  из у р а в н е 

ния б ал ан са  мощ ности ком п рессора  и турбины

(ЗЛ 8)1 - 3

П о л н а я  тем п ер ату р а  газа  за  турбиной

Т \ = - . Т Ъ — Ь -  . ■ (3.19)
Р -г
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Степень пониж ения д авлен и я  в турбине определится  из форм улы  
р аботы  турбины

Величина ,тст в зависимости от функции (3.20) м ож ет  быть н ай де
на по табл и ц ам  (при лож ение  6).

О дн ако  полученное значение я т определено из уравнени я  б а 
л ан са  мощности ком прессора и турбины и поэтому м ож ет  не уд ов 
летворить  условию совместной работы  турбины и сопла. Это я в 
л я ется  следствием того, что принятое в первом приближ ении з н а 
чение расхода  воздуха  о к азал о сь  неверным. Н и ж е  будет п ровере
но, удовлетворяет  ли величина л т условию неразры вности  потока 
м еж д у  турбиной и соплом.

5. Сопло. Степень расш и рения  газа  в сопле определим из у р а в 
нения б ал ан са  давлен ий

И з  уравнени я  расхода  д л я  сечения 5— 5 вычислим площ адь  пото
ка  в м иним альном  (критическом) сечении сопла

<7 (^5) — относительная плотность тока в м ин им альном  сечении 
сопла; при критическом и сверхкритическом  истечении газа  
из сопла величина у ( / .5) =  1. П ри  докритическом  истече
нии коэфф ициент скорости Я5 вы числяется  к а к  п рои зведе
ние коэф ф иц иента  скорости при изоэнтропическом истече
нии на коэф ф иц иент  потерь скорости в реактивном  сопле

В еличина Xsa находится  по газоди нам ическим  ф ункциям  [2] в з а 
висимости от значения

о с — коэфф ициент восстановления  полного д авл ен и я  в дозвуковой 
части сопла

(3.20)

"I' "к JKC (3.21)‘т  —
Т

(3.22)
mKp.r"-c-/VV? О'5)

где

vi—з — ( 1 +<7г); (3.23)

А- =  с, (3.24)О

п ^ ) = 4 (3.25)
'С



д л я  критического и сверхкритического  истечения в ф орм уле  (3.26) 
при ним аем

^ 5я = 1 >  ^ 5 =  То (3.27)

кг • К
т КрГ= 0,0397[ д ^ ] ° - 5  — численный коэфф ициент д л я  га за  (& = П ,33) .

П оскольк у  рассчи ты ваю тся  вы сотно-скоростные х а р а к т е р и с т и 
ки выполненного д в и гател я  с неизменными сечениями газо в о зд у ш 
ного тр акта ,  полученное значение п л о щ ади  F5 д о л ж н о  совпадать  
с зад ан н ы м  значением  F 5исх, в зяты м  из проектного тер м о газо д и 
намического расчета . С равнени е  площ адей  F 5 и F5исх о зн ач ает  
проверку  условия неразры вности  потока м еж д у  турбиной и соп
лом. Е сли  F*,=F=F5исх, то п р и н ятая  в самом н ач але  величина р асхода  
воздуха  не соответствует условию неразры вности  потока по т р а к 
ту дви гателя ,  а определенны е в ходе расчета  п ар ам етр ы  не у д о в 
л етво р яю т  условию  совместной р аботы  узлов. Р а сч ет  необходимо 
повторить, з а д а в а я с ь  другим  значением  р асхода  воздуха. У величе
ние р асхода  воздуха  ведет к увеличению  п л о щ ади  сечения F 5.

П осле  подбора  р асхода  воздуха, удовлетворяю щ его  условию 
совместной работы  узлов, необходимо вычислить скорость истече
ния га за  из сопла и перейти к определению  тяги  д в и гател я  и 
удельного р асхода  топлива.

Скорость истечения г а з а  из сопла при условии полного р а с 
ш ирения

г5 = . 9с. Г  %срг- П  f  1 -  ~ 4 ^ \  . (3.28)

I V & )
6. Тяга двигателя и удельный расход топлива

У д ел ьн ая  т яга  дви гателя

Я Уд = < у , , _ 5 -  Пп. (3.29)
Тяга

R  =  R yA-G в. (3.30)

У дельны й расход  топлива

Су д =  § ' .  (3.31)

В случае неполного расш и рен и я  г а за  в сопле величины с5, 
Руд и R  могут быть найдены  по тем ж е  ф о р м у лам  (3.28; 3.29 и 
3 .30), но вместо коэф ф иц иента  скорости фс в ф орм улу  (3.28) сл е 
дует  подставить коэфф ициент тяги, учиты ваю щ и й потери всл ед 
ствие неполного расш и рения . Е сли  коэф ф иц иент  тяги не задан ,

81



то скорость в выходном с е ч е н и и  сопла о-3 вы числяется  такж е  по 
ф орм уле  ( 3 .2 8 ) ,  но н а  р е ж и м а х  сверхкрнтического истечения вм е

сто р асп олагаем ой  степени расш и рен и я  л с= - - ± в  ф орм улу  еле-
Р Н

дует  подставлять  действительную  степень расш и рения  га за  в соп
ле, которая , например, д л я  суж аю щ егося  сопла равн а

!'г
__ р* _ ( К  +  \

" С' КР р \ \  2 J

Т яга  при этом вычислялся по ф орм уле

f i > = 0 B( c l ^ r - V n) +  F K p I -  />,).

где  cs> s’ P\ — п ар ам етр ы  в выходном сечении сопла.
Особенность первого ва р и а н т а  расчета  состоит в том, что х а 

рактеристики  рассчи ты ваю тся  в той ж е  последовательности, в к а 
кой воздух проходит по т р ак ту  дви гателя .  Т акое  построение м е
тодики явл яется  простым и универсальны м. О днако  д л я  того, 
чтобы начинать расчет  с п ар ам етр о в  компрессора, которы е неиз
вестны, необходимо за д ат ь с я  расходом  воздуха  и подобрать  его 
методом последовательны х п ри ближ ений  из условия  обеспечения 
постоянной площ ади  выходного сечения сопла. Ч исло  п о сл ед о ва
тельны х при ближ ений  м ож ет  быть достаточно большим.

Второй вар и ан т  расчета  п озволяет  уменьш ить число последо
в ательн ы х  приближ ений , а на р е ж и м а х  сверхкрнтического  истече
ния из сопла практически  избавиться  от них. В этом в ар и ан те  н а 
до за д ат ь с я  не расходом  воздуха, а степенью пониж ен ия  д а в л е 
ния в турбине я т, которая  и зм ен яется  в более узких  пределах , a. 
на р е ж и м а х  A s ^ l  сохраняется  постоянной.

В т о р о й  в а р и а н т

1. Входное устройство. П а р а м е т р ы  на выходе из входного у ст 
ройства определяю тся  одинаково  во всех методах  расчета , т. е. по 
ф о р м у лам  (3.8) и (3.9).

2. Турбина. З а д а д и м с я  степенью пониж ения  д авлен и я  в т у р 
бине я т. В первом п ри ближ ении  м о ж н о  п ри н ять  я т =  я т ИСх- У д ел ь 
ная  работа  турбины

(3.32)

Т ем п ературу  за  турбиной вычислим так  ж е, к а к  и в первом 
варианте .
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3. Компрессор. И з  у р авн ен и я  б ал а н са  мощ ности определим 
удельную  рабо ту  ком прессора, а не турбины, к а к  было в первом 
варианте,

L k — £т vl —3-7}м. (3.33)

И з  ф орм улы  д л я  работы  ком п рессора  найдем  степень повыш ения 
давлен ия  в компрессоре с пом ощ ью  т а б л и ц  при лож ен и я  6

Т ем п ер ату р у  за  компрессором  и д авл ен и е  перед турбиной вычис
ли м  т а к  ж е, к а к  и в первом варианте .

Р а с х о д  воздуха  на входе в компрессор определим  из условия 
сохранения  постоянного приведенного р асх о да  г а з а  через турбину

С ледует  зам етить , что в первом в ар и ан те  расчета  расход  воздуха 
м ож но было бы найти т а к ж е  по ф орм уле  (3.35), если за д ат ь с я  в 
первом п ри ближ ении  не величиной GB, а степенью повыш ения д а в 
л ения  в компрессоре.

4. Камера сгорания. Р а с х о д  топлива  оп ределяется  одинаково 
во всех методах  расчета , т. е. по ф о р м у лам  (3.14) —  (3.17).

5. Сопло. Степень расш и рен и я  га за  в сопле находится  во всех 
м ето д ах  р асчета  по уравнени ю  б ал а н са  д авлен и й  (3.21), скорость 
истечения — по ф орм уле  (3.28). П л о щ а д ь  потока в м иним альном  
сечении сопла вы числяется , к а к  и в первом ва р и а н т е  расчета , по 
ф о р м у ле  (3.22). С р ав н и в ая  полученное значение п л о щ ади  с з а д а н 
ным, проверим условие н еразры вности  потока м е ж д у  турбиной и 
соплом. Е сли  F s ^ F 5исх, то р асчет  нуж но повторить, з а д а в а я с ь  н о 
вы м значением  я т. С ниж ение я т ведет к уменьш ению  п л ощ ади  
сопла.

6. Тяга двигателя и удельный расход топлива определяю тся  
одинаково  во всех м етодах  расчета , т. е. по ф о р м у лам  (3.29) —

Г лавное  преимущ ество  п ри ближ енного  р асчета  вы сотно-скоро
стны х х ар ак тер и сти к -— простота  и н ебольш ая  трудоемкость. Б л а 
го д ар я  простоте, легко  проследить связь  м еж д у  п 'араметрами, а 
т а к ж е  проследить, к а к  реш аю тся  основные уравн ен и я  совместной 
р або ты  узлов, д ви гател я .  П р и б л и ж ен н ы й  метод ш ироко при м е
н ялся  на п р ак ти ке  до  внедрения  ЭВМ , а в настоящ ее  врем я исполь
зуется  только  на этапе  п редварительн ой  оценки х арактери сти к

(3.34)

(3.35)

(3.31).
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дви гателя .  Д л я  о к о н ч а т е л ь н о г о  расчета  х ар актер и сти к  выполнен 
ного д ви гател я  этот метод обычно не применяется , гак к а к  пс 
обеспечивает  требуемой точности расчета  вследствие п р и б л и ж е н 
ного учета  потерь"в узлах . Б олее  строго потери могут быть учте
ны по харак тер и сти кам  узлов  двигателя .

3.2.2. РАСЧЕТ  ХАРАКТЕРИСТИК ТРД П О  З А Д А Н Н Ы М  ХА РА К Т ЕРИ СТ И К А М  
ЕГО У ЗЛ О В

В этом расчете в отличие от приближ енного , К П Д  узлов и 
коэффициенты  потерь при ним аю тся  не постоянными, а о п р е д е л я 
ются по характер и сти к ам  узлов.

П редп олож и м , что характери сти ки  компрессора, турбины  и 
сопла зад ан ы  графически  в том виде, в каком  они были описаны 
в первой главе. Х арактери сти ки  кам еры  сгорания задан ы , к а к  и 
раньш е, постоянными коэф ф иц иентам и  полноты сгорания топли
ва и восстановления  полного давлен и я .  Х арактери сти ки  д и ф ф у зо 
ра зад ан ы  зависимостью  коэф ф иц иента  восстановления  полного 
д ав л ен и я  от числа М п. К ром е того, д л я  расчета  х ар актер и сти к  з а 
даны , как  и при п ри ближ енном  расчете, внеш ние условия и те м 
п ература  газа  перед турбиной. К а к  и раньш е, рассм отри м  два  
в а р и а н т а  расчета  характеристик .

П е р в ы й в а р и а н т

1. Входное устройство. В ы числим п ар ам етр ы  воздуш ного по
тока на выходе из входного устройства  по ф о р м у лам  (3.8) и (3.9),

2. Компрессор. Д л я  расчета  рабочего  процесса  в компрессоре 
нуж но зн ать  величину г]к*, ко то р ая  оп ределяется  полож ен ием  р а 
бочей точки на характеристике . П оэтом у целесообразн о  за д ат ь с я  
в первом приближ ении полож ением  рабочей  точки на х а р а к т е р и с 
тике компрессора, т. е. величинам и я к и q{%\).  О тносительная  
плотность тока определяет  р асход  воздуха  через дви гатель

с .  = ЛяфДДТД , 3 . 3 0
I Т "'  1 н

У дельная  работа  ком п рессора  и тем п ер ату р а  за компрессором 
н аходятся  т а к  же, к а к  и в первом вар и ан те  при ближ енного  р а с 
чета.

3. Камера сгорания. В ычислим расход  топлива через кам еру  
сгорания  по ф о р м у лам  63.14) — (3.17).

4. Турбина. У дельную рабо ту  турбины L T определим из у р а в 
нения б ал ан са  мощности, к а к  и в первом вар и ан те  п ри бл и ж ен н о 
го расчета . О дновременно найдем  тем п ературу  газа  за турбиной, 
степень понижения д авл ен и я  в турбине л т и давлен и е  за  турбиной.



П ричем  величина  я т зависи т  от К П Д  турбины  г)т*, значение ко то 
рого пока неизвестно. П о это м у  в первом при бли ж ен и и  примем 
г]т*= г)т*  исх- П осле  п редварительн ого  вы числения  величины я т, п а  
х арак тер и сти к е  турби ны  возьм ем  коэф ф иц иент  т]т* и приведенный 
расход  га за  через турбину р - Д ^ Д Д я т ) ,  G3np— /2 (л т) . Если н ай д ен 
ное по харак тер и сти к е  турбины  значение К П Д  т}т* Отличается от 
величины т]т*исх, принятой в первом приближ ении , то расчет  я т не
обходимо повторить.

П осле  того, к а к  н ай дена  величина G3npr вернемся к ко м п р ес
сору и уточним степень повы ш ения д ав л ен и я  (по ф орм уле  3.10), 
уточним полож ение  рабочей  точки на харак тер и сти к е  (в з а в и с и 
мости от нового значения  я к) и К П Д  ком прессора. В случае  от
личия величин я к и рк* от ран ее  вы численны х расчет  нуж но  по 
вторить, нач иная  с п ар ам етр о в  компрессора.

5. Сопло. Степень расш и рен и я  га за  в сопле я 0 определим по 
ф орм уле  (3.21). П о х ар актер и сти ке  сопла в зависи мости  от я с 
возьмем  приведенный расход  г а з а  через сопло G4np и коэфф ициент 
скорости сопла <рс. В еличину G4np вычислим, кром е того, по п а р а 
м етрам  г а з а  за  турбиной

„  „  1 ,013-10' Г Т \
G 4„p G o V,_5 j  у  2S8- (3.37)'

В еличина G4np, вы чи слен ная  по ф орм уле  (3.37), д о л ж н а  быть р а в 
на величине G4np, найденной по харак тер и сти к е  сопла. Е сли  эти 
величины не равны , то условие неразры вности  потока м еж д у  т у р 
биной и соплом не обеспечивается , т. е. р асход  воздуха, п р и н я 
тый в первом при ближ ении  при расчете  п ар ам етр о в  ком п рессо
ра, не м ож ет  быть пропущ ен через м ин им альное  сечение сопла.
В этом случае необходимо изменить относительную плотность то 
к а  на входе в компрессор q(%i) и повторить расчет. Увеличение 
q(Xi )  приводит к  увеличению приведенного р асх о д а  г а за  через 
сопло G4np.

Скорость истечения га за  из сопла вы чи сляется  по ф орм уле  
(3.28).

6. Тяга двигателя и удельный расход топлива о пределяю тся  
по ф о р м у лам  (3.29) — (3.31).

Д л я  определения  частоты  вр ащ ен и я  ротора  п  необходимо взять  
с х ар актер и сти ки  ком п рессора  ее приведенное значение

«пР =  / К ,  ? ( Х х)]
и вычислить величину

""Г' | /  288 ‘

П ервы м  в ари ан том  р асчета  ц елесообразн о  пользоваться , если 
известно, хотя бы ориентировочно, полож ение  рабочей точки на
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х арактери сти ке  компрессора, соответствую щ ее зад ан н о м у  зн ач е 
нию тем п ературы  газа  перед турбиной. Н апри м ер , полож ение р а 
бочей точки м ож ет  быть определено предварительн ы м  расчетом 
линии совместной работы . Этим вари ан том  целесообразн о  п оль
зоваться  такж е ,  если р еж и м  р аботы  д в и гател я  з а д а н  не тем п е
ратурой га за  перед  турбиной, а частотой в ращ ен и я  ротора п. 
В последнем случае  при зад ан н ой  величине п, во-первых, суж ается  
о бласть  возм ож н ы х  значений я к и q(7ч ) ,  во-вторых, приходится 
з а д ав а т ь с я  и затем  уточнять только один п ар ам етр ,  например 
я к, который определяет  полож ение  рабочей  точки на х а р а к т е р и с 
тике компрессора.

Рассм отрен ны й в ар и ан т  расчета  н аш ел  ш ирокое применение в 
п р ак ти ке  многих м оторостроительны х К Б  и Н И И .

Если р еж и м  работы  за д ан  тем п ературой  газа  перед турбиной, 
то во многих случаях  целесообразн о  начинать  расчет  с п а р а м е т 
ров турбины, к а к  во втором в ар и ан те  приближ енного  расчета .

В т о р о й  в а р и а н т

1. Входное устройство. О пределим  п ар ам етр ы  воздуш ного по
тока  на выходе из входного устройства.

2. Турбина. К а к  и во втором в ар и ан те  приближ енного  р асч е 
та, за д ад и м с я  степенью пониж ения  д авл ен и я  в турбине я т, вы чи с
лим удельную  рабо ту  турбины  (по ф о р м у л е  3.32) и тем п ературу  
з а  турбиной. Только  в отличие от приближ енного  расчета , К П Д  
турбины  и приведенный расход  берутся по х ар актер и сти ке  ту р 
бины

G 3„n, 7jT =  /  (-.,.).

3. Компрессор. К а к  и во втором  вар и ан те  при ближ енного  р а с 
чета, удельную  рабо ту  ком п рессора  определим  из уравнени я  б а 
л а н с а  мощ ности (3.33) , а затем  вычислим степень повыш ения д а в 
л ен и я  в компрессоре и расход  воздуха  через д ви гатель  по ф о р 
м у лам  (3.34) и (3.35). П ри  вычислении л к в н ач ал е  необходимо з а 
д аться  величиной К П Д  ком прессора, а затем  взять  ее по х а р а к 
теристике компрессора

5 к = / К - ,  ? ( П ) Ь
где

4. Камера сгорания. Н ай д ем  расход  топлива через кам ер у  сго
рания.

5. Сопло. О пределим степень расш и рения  га за  в сопле; п р о в е 
рим, обеспечивается  ли условие неразры вности  потока м еж д у  ту р 



биной и -соплом; вы числим скорость истечения г а з а  из сопла . Эти 
п ар ам етр ы  находятся  т а к  ж е, к а к  и в первом ва р и а н те  расчета  
х а р ак тер и сти к  д в и гател я  по зад ан н ы м  х ар ак тер и сти к ам  у з 
лов.

6. Тяга двигателя и удельный расход топлива определяю тся , 
к а к  и раньш е.

Р а сч ет  харак тер и сти к  д в и гател я  по х ар актер и сти кам  узлов  от 
ли чается  от приближ енного  расчета  более строгим учетом потерь. 
Основные у р авн ен и я  реш аю тся  в принципе т а к  ж е, к а к  в п р и 
бли ж енн ом  расчете  характери сти к .  О дн ако  использование х а р а к 
теристик узлов потребовало  определен ия  рабочих  точек на этих 
хар актер и сти ках ,  увеличило число п оследовательны х п р и б л и ж е 
ний, услож ни ло  расчет  и сдел ал о  его довольно  трудоемким.

П ервы й  в а р и а н т  к а к  приближ енного , т а к  и более точного р а с 
чета проводится  в той последовательности , в какой  проходит газ  
по тр акту  дви гателя ,  и порядок  этого р асчета  не отли чается  от 
п о р я д ка  проектного терм огазодин ам и ческого  р асчета  д вигателя . 
В отличие от проектного терм огазодин ам и ческого  р асчета  вел и 
чины я к и GB не зад аю тся ,  а  подби раю тся  методом п о сл ед о в а 
тельны х приближ ений . Н ап р и м ер ,  степень повы ш ения д ав л ен и я  
я к подби рается  из условия неразры вности  потока м е ж д у  ту р би 
ной и компрессором, а расход  GB п од би р ается  из условия обеспе
чения задан ного  значения  п лощ ади  м иним ального  сечения сопла.

Второй в ар и ан т  к а к  приближ енного , т а к  и более  точного р а с 
чета начинается  с определения  п ар ам етр о в  турбины: при з а д а н 
ной Г3* и принятом  значении я т оп ределяется  р аб о та  турбины; 
д ал е е  из б ал а н са  мощ ности определяется  р аб о та  ком прессора, а 
следовательно , и величина я к; расход  воздуха  оп ределяется  из 
условия  неразры вности  течения потока в сечениях на  входе в к о м 
прессор и турбину; наконец, степень пон иж ен ия  д авл ен и я  в ту р 
бине подби рается  окончательно из условия  неразры вности  потока 
м еж д у  турбиной и соплом.

3.2.3. РАСЧЕТ  В Ы С О Т Н О -С К О Р О С Т Н Ы Х  ХАРАКТЕРИ СТИ К  ДВИГАТЕЛЯ 

П О  О Б О Б Щ Е Н Н Ы М  ХА РА К Т ЕРИ С Т И К А М

Д л я  расчета  вы сотно-скоростных х а р актер и сти к  в д ан ном  слу
чае  необходимо иметь обобщ енны е х ар актеристики . Э тап ы  , р а с ч е 
та  обобщ енны х х а р ак тер и сти к  в общ ем  виде м ож н о  проследить 
во второй главе: в н а ч а л е  рассчи ты ваю тся  линии совместной р а б о 
ты; в к а ж д о й  рабочей  точке определяю тся  п ар ам етр ы  узлов  тур-

Т збоком пресеора и  отнош ение  —— ; д ал е е  находятся  п арам етры ,
Д,

х ар актер и зу ю щ и е  рабо ту  со п л а  (степень р асш и р ен и я  г а за  в сопле  в
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т
отношение —(г ); наконец, вы чи сляю тся  приведенные к САУ тяга

Г и
и удельны й расход  топлива.

О бобщ енны е х арактери сти ки  рассчи ты ваю тся  по относитель
ным п а р а м е тр ам ;  тем п ер ату р а  рабочего  тела  в у зл а х  двигателя , 
з а в и с я щ а я  от условий полета при этом не определяется . П оэтом у 
не м ож ет  быть учтено изменение свойств рабочего  тела , и расчет  
ведется  при постоянных значениях  газовой постоянной, удельной 
теплоемкости и п о к а за те л я  ади абаты . Это вносит дополнительную  
погреш ность в расчет  х ар актер и сти к  дви гателя ,  особенно на б оль
ших сверхзвуковы х скоростях  полета.

Д л я  расчета  высотно-скоростных х ар актер и сти к  по обобщ ен
ным х ар а к те р и с ти к а м  необходимо знать  закон  и п рограм м у  регу 
л и р о в ан и я  двигателя .

П усть дви гател ь  регулируется  по закон у  сохранения постоян
ной частоты  в ращ ен и я  ротора на к а ж д о м  реж име. А п р о гр ам м а  
регули рован и я  з а д а н а  зависимостью  частоты в ращ ен и я  от угла  
установки  Р У Д , т. е. известна величина п  на разн ы х  реж и м ах .

Если обобщ енные характери сти ки  зад ан ы  гр аф и к ам и  (см. рис. 
2.3, 2.4 и 2.5), то р асчет  высотно-скоростных х а р ак тер и сти к  сво
дится  к следую щ ему;

1) вы бираю тся  внеш ние атмосф ерны е условия, вы сота и ско
рость полета, р еж и м  работы  двигателя ;

2) оп ределяю тся  полные п ар ам етр ы  воздуш ного потока на 
входе в дви гатель  ТДу р а*;

3) вы числяется  при веденн ая  частота  в ращ ен и я  ротора гапр;
4 )  по обобщ енны м характер и сти кам  в зависимости  от ппр н а 

ходятся остальн ы е приведенные п арам етры , в том числе /?Щ),
буД_ГЦ>.'

5) по ф орм улам  приведения вы числяю тся  истинные значения 
всех п ар ам етр о в  дви гателя ,  например,

R =  Дпр Г,013-10?- ’ Суд =  288’ =  ^ ' !,,р 288 '

А налогично производится  расчет  и д л я  случая, когда  р еж и м  з а 
дается  величиной Т3* или, например, закон ом  изменения р асхода  
топлива.

Т аки м  образом, расчет  высотно-скоростных хар ак тер и сти к  по 
обобщ енны м х ар ак тер и сти к ам  д в и гател я  достаточно прост и не 
требует  много времени. Б олее  трудоем ким  яв л яется  построение 
сам их  обобщ енны х х а р ак тер и сти к  д л я  р азли ч н ы х  чисел М„. П о 
этому п ред ставляю т  интерес в озм ож н ы е  случаи упрощ ения обоб
щ енны х характеристик .

Н апри м ер , обобщ енны е характери сти ки  м ож но ограничить п а 
р а м е тр а м и  турбоком прессора  д в и гател я  (см. рис. 2.3. и 2.4), а 
тягу и удельны й расход  топлива, которые р ассл аи в аю тся  по чис



лу  М п, не наносить на обобщ енны е х ар актеристики . В этом слу
чае  высотно-скоростные х ар актер и сти ки  рассчи ты ваю тся  непосред
ственно по п а р а м е т р ам  турбоком прессора  д ви гател я ,  т. е. исп оль
зуется  принцип частичного подобия узлов  д вигателя . Р асчет  сво-

от приведенной частоты  в р ащ ен и я  ротора и ч исла М п. З а т е м  вы 
числяю тся  степень расш и рен и я  в сопле и тем п ер ату р а  г а з а  за  ту р 
биной по ф орм улам :

А д а л е е  по ф о р м у лам  приведения  оп ределяю тся  р асход  воздуха  
и расход  топлива  через д вигатель . Н акон ец ,  по ф о р м у лам  (3.28) —
(3.31) вы чи сляю тся  скорость истечения г а за  из сопла, удельны е 
п арам етры  д в и гател я  и тяга.

Более  целесообразн о  упростить обобщ енны е х ар актеристики , 
нанеся  на них п а р а м е т р  Ф 5, характер и зу ю щ и й  полный выходной 
импульс. Д л я  этого ф орм улу  тяги  д ля  общ его случая  неполного 
р асш и рен и я  газа  в сопле

п р ед ставл яет  собой полный выходной им пульс газового  потока и 
м ож ет  быть в ы р а ж е н а  через полное д авл ен и е  и газо ди н ам и ч ес
кую функцию  коэф ф иц иента  скорости на срезе  сопла

Р а зд е л и в  выходной импульс на произведение p\*F5, получим

И з ф орм улы  (3.38) видно, что п ар ам етр  Ф 5 зависи т  от относи
тельны х величин, которы е определяю тся  полож ен ием  рабочей  
точки на х ар актер и сти ке  ком прессора. П оэтом у на р е ж и м а х  сверх- 
критического истечения газа  из сопла он определяется  при веден
ной частотой в ращ ен и я  ротора, а на р е ж и м а х  докритического 
истечения зависи т  еще от числа М п.

дится  к определен ию  величин л к, п т, — к GT.np, GB.np в зависимости
Н

R  — О в (с5 ' 0 — 5 И п) +  F  5 {Ps Рн)

зап и ш ем  в следую щ ем  виде:

R  — Ф5 — О вИ п — F  5 Рн.
.Величина

Ф5 =  G r с5 +  F 5 р 5

/ ( h ) - (3.38)
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Рис. 3.6. Зависимость параметра  
Ф5 от приведенной частоты в р а 

щения ротора и числа М п

Если зависимость  Ф 5=/(япр» М „) имеется на обобщ енны х х а 
р актер и сти ках  (рис. 3 .6), то тягу м ож но находить по ф орм уле

R  =  Ф 3 р \  F s  -  О  в V n  -  f 5 /л ,  (3 .3 9 )

В этом случае нет необходимости строить сетку кривы х

Ruv  —  f  (^npi ЗИП), Суд.пр =  /  ( п п р< ЗИ„) ,

п о казан н ы х  на рис. 2.5, что у п рощ ает  обобщ енны е х а р актер и сти 
ки и у м еньш ает  трудоем кость  их расчета.

П риведенны е здесь  методы р асчета  высотно-скоростных х а 
р актер и сти к  по обобщ енны м х ар актер и сти к ам  могут быть исп оль
зованы  и д л я  приближ енного  пересчета  характер и сти к  д ви гател я  
из одних полетных и атм осф ерны х условий в другие. Н апри м ер , 
х ар актеристики , полученные эк сп ерим ентальны м  путем в зем ны х 
стендовых условиях, могут быть пересчитаны  на условия  д л и 
тельного полета на высоте. Т а к а я  за д а ч а  часто  встречается  в 
п р акти ке  доводки д вигателя .

3.3. ХАРАКТ ЕРИ СТ И КИ  ТРД

Х арактери сти ки  д в и г а т е л я — это зависимость  тяги, удельного 
р асх о да  топлива, тем п ературы  г а з а  за  турбиной и других п а р а 
метров от р е ж и м а  работы  д ви гател я  или от вдеш них полетны х и 
атм осф ерн ы х  условий. Х арактери сти ки  р азд ел я ю тся  на д р о сс е л ь 
ные, взлетные, высотные и скоростные. К ним относятся  з а в и с и 
мости перечисленных выш е основных п ар ам етр о в  соответственно от 
р е ж и м а  работы, от тем п ер ату р ы  и д авл ен и я  наруж ного  воздуха, 
от высоты и скорости полета. П оследние  н азы в аю т  обычно вы сот
но-скоростными характери сти кам и .

Х арактери сти ки  необходимы д ля  оценки силовой установки  л е 
тательного  а п п ар ата ,  без них невозм ож но оценить эф ф ективность  
применения того или иного д в и гател я  на летательн ом  апп арате .
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Х ар актер и сти ки  с л у ж а т  т а к ж е  д л я  сравнения  р азли чн ы х  типов 
дви гателей  и оценки перспектив их развития .

Ц ел ь  данного  р а з д е л а  — устан овить  хар ак тер  изменения тяги, 
удельного  расх о да  топлива  и други х  п ар ам етр о в  в зависимости  от 
р е ж и м а  р аботы  и внеш них  условий. Это м ож но сделать  тр ем я  м ето
дам и:

1) ан ал и зо м  изменения п ар ам етр о в  по тракту ,
2) ан ал и зо м  обобщ енны х характери сти к ,
3) методом свободной р аботы  цикла.
П ервы й и второй метод  позволяю т, к а к  правило, установить, 

к а к  изм еняю тся  п ар ам етр ы  рабочего  процесса в зависимости от 
рассм атр и ваем о го  ф актора .  В больш инстве  случаев они даю т  во з 
м ож ность т а к ж е  установить  х ар ак тер  зависимости  удельной тяги  
от рассм атр и ваем о го  ф актора .  Во многих случаях , однако, с по 
мощ ью этих двух  методов нельзя  однозначно определить хар ак тер  
изменения удельного расх о да  топлива. П оэтом у приходится п ри 
бегать  к методу свободной р аботы  ц и кла .  Эти три метода д о 
полняю т друг  д р у га  и составляю т единый метод  тер м о газо д и н а 
мического а н а л и за  характер и сти к  д вигателя .

3.3.1. Д РО С С ЕЛ Ь Н Ы Е  ХАРАКТЕРИ СТИ КИ  Т УРБО РЕАК ТИ ВН О ГО  ДВИГАТЕЛЯ

Д россельн ой  характери сти кой  н азы в аю т  зависимость тяги, 
удельного р асх о да  топлива и други х  основных п ар ам етр о в  от р е 
ж и м а  р аботы  при постоянных внеш них условиях. Р еж и м  работы  
за д ае т с я  расходом  топ ли ва ,  тем п ературой  га за  перед турбиной, 
частотой вр ащ ен и я  ротора  или каким -либо  другим  фактором . 
Д р о с с ел ь н а я  х ар ак тер и сти к а  м о ж ет  быть построена по лю бом у из 
перечисленных п арам етров , а т а к ж е  по углу  у стан овки  Р У Д . О бы ч
но др о ссел ьн ая  х ар ак тер и сти к а  Т Р Д  строится по частоте в р а щ е 
ния ротора  (рис. 3.7).

В д и ап азо н е  реж и м ов  от взлетного  до м алого  га за  тяга  д в и г а 
теля  и зм ен яется  в 20— 30 р аз  и составляет  на р е ж и м е  м алого  г а 
за  5— 3% от в)злетного р е ж и м а .  И зм ен ен и е  тяги и явл яется  целью 
дросселирован ия  дви гателя .  У дельны й расход  топлива  изм еняется  
во всем  д и ап азо н е  реж и м о в  бо лее  чем в д в а  р а за .  Р асх о д  во зд у 
ха у м ен ьш ается  примерно в четыре раза .  Т акое  изменение п ер е 
численных п арам етров  д в и гател я  обесп ечивается  в данном сл у 
ч ае  при снижении частоты  в р а щ е н и я  ротора с « = 1 0 0 0 0  об/мин  
на взлетном  р е ж и м е  до « = 5 5 0 0  о б /мин  на р еж и м е  м алого  
газа .

В основном, рабочем  д и ап азо н е  реж и м ов  •— от взлетного  до 
~ 0 , 8 5  ном инального  — частота  вр ащ ен и я  ротора изм еняется  п ри 
мерно на 10% при изменении тяги на 30% . И нтенсивное и зм ен е
ние тяги  по частоте  в ращ ен и я  требует  высокой точности от систе
мы регули рован и я  частоты  вр ащ ен и я  ротора.
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Рис. 3.7. Дроссельная  х а р а к 
теристика Т Р Д

Н а  рис. 3.7 при ведена  д р о ссел ьн ая  х ар актер и сти ка  д л я  стан 
дар тн ы х  атм осф ерны х  условий н а  зем л е  при нулевой скорости 
полета. В этом случае  она не о тли чается  от обобщ енны х х а р а к т е 
ристик (см. рис. 2.3, 2.4, 2 .5) .  Х ар актер  изм енения  п ар ам етр о в  при 
дросселирован ии  д в и гател я  яв л яется  следствием  совместной р а 
боты узлов  и был подробно объясн ен  в р а зд ел е  2.3.

О дн ако  следует  иметь в виду, что дроссельн ы е х а р а к т е р и с т и 
ки, построенные д л я  р азли чн ы х  внеш них условий, несколько о тли 
чаю тся д р у г  от д р у га  х ар актер о м  п ротекан ия  п арам етров .  О дним 
и тем ж е  обобщ енны м х ар а к те р и с ти к а м  соответствуют разли ч н ы е  
дроссельны е характеристики . Это объясн яется  тем, что одному и 
том у  ж е  д и ап азо н у  реж и м ов  (ди ап азон у  изменения физической 
частоты  вр ащ ен и я  ротора)  при разл и ч н ы х  внеш них условиях  соот
ветствую т р азли ч н ы е  д и ап азо н ы  изменения приведенной частоты  
вр ащ ен и я  и, следовательно , разл и ч н ы е  участки  (зоны) обобщ ен
ных х ар ак тер и сти к  (рис. 3 .8).

Н а  дроссельной характер и сти к е  на сравнительно  низком п р о 
межуточном р еж и м е  работы  (в д ан ном  случае  это крейсерский 
реж и м  0,5 номинального) имеется скачкообразн ое  изменение п а 
рам етров . С кач ок  п ар ам етр о в  о бъ ясн яется  откры тием  клапан ов , 
перепускаю щ их воздух из пром еж уточной ступени ком п рессора  на 
м а л ы х  р е ж и м а х  р аботы  дви гателя .  Б л а г о д а р я  перепуску  обеспечи
вается  устойчивая р аб о та  ком п рессора  на этих р еж и м ах .  В лияни е  
перепуска  на х а р а к т е р  изменения п ар ам етр о в  здесь не р а с с м а т 
ривается.
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Рис. 3.8. Соотношение м еж ду  
дроссельными и обобщенными 
характеристиками Т Р Д  (vn =  0)

3.3.2. ВЗЛЕТНЫ Е ХАРАКТ ЕРИ СТ И КИ  ТРД

Х арактери сти ки  д в и гател я  за в и с я т  от атм осф ерны х условий, 
т. е. от т ем п ературы  и д ав л ен и я  н аруж н ого  воздуха. Особенно 
в а ж н о е  значение  эта  зависи м ость  имеет  д л я  взлетного  (м а к с и 
м ального) р еж и м а , т а к  к а к  изменение тяги с изменением атм о с 
ф ерны х условий приводит к изменению  взлетн ы х качеств  с а м о л е 
та. Зависи м ость  тяги, удельного  р асхода  топлива  и други х  п а р а 
м етров д в и гател я  от тем п ературы  и д ав л е н и я  н аруж н ого  воздуха  
н азовем  взлетн ы м и х ар ак тер и сти кам и  д вигателя .

П усть  р еж и м  работы  за д ае т с я  частотой вр ащ ен и я  ротора  и 
п о д д е р ж и в а е т ся  постоянны м им ею щ ейся  на д ви гателе  системой 
регули рован и я .  Р ассм о тр и м  зависи м ость  тяги  и удельного  р асхода  
то п л и ва  вн ач але  от д ав л ен и я  н аруж н ого  воздуха, а потом от т ем 
п ературы .

И зм енени е  внешнего атмосф ерного  д ав л ен и я  при постоянной 
частоте  вр ащ ен и я  ротора  и постоянной тем п ературе  на  входе в д в и 
гател ь  не приводит к изменению приведенной частоты вращ ен ия: 
п о л о ж ен и е  рабочей  точки на характер и сти к е  ком прессора с о х р а н я 
е т ся  неизменным. С о хран яется  неизменны м полож ен ие  рабочих  
точек  на  х а р ак тер и сти к ах  всех остальн ы х  узлов. П оэтом у  степени 
.повышения и пониж ен ия д ав л ен и я  в у з л а х  д ви гател я  не и зм е н я 
ются. С охран яется  неизменной т а к ж е  т е м п ер ату р а  га за  во всех 
сечениях дви гателя ,  вкл ю чая  тем п ер ату р у  г а з а  перед турбиной. 
Н е  и зм ен яю тся  скорости в х ар актер н ы х  сечениях и удельн ы е р а 
боты, соверш аем ы е компрессором  и турбиной. П оэтом у  удельны е 
п ар ам етр ы  д ви гател я  сохраняю тся  постоянными. П р о п о р ц и о н ал ь 
но атм осф ерном у  давлен ию  и зм ен яется  д авл ен и е  во всех сечениях, 
р асход  воздуха  через д вигатель , расход  топлива  и т яга  двигателя . 
Р е ж и м ы  работы  д в и гател я  при р азли чн ы х  д авл ен и ях  наруж ного  
воздуха  оказы ваю тся  подобными.

Т я га  д в и гател я  определяется  удельной тягой и расходом  в о з 
духа. А величина Р уд оп ределяется  в свою очередь п а р а м е тр ам и

93



газового  потока в сечении 5— 5 на выходе и з  д в и гател я .  П оэтом у  
д л я  н ахож ден и я  зависимости  тяги  от тем п ературы  н аруж н ого  в о з 
д уха  проследим  влияни е  Ts  на изменение п ар ам етр о в  газового  по
тока  по тр акту  дви гателя .  П ри  этом последовательность  а н а л и за  
п ар ам етр о в  с о в п а д а ет  с последовательностью  их расчета , которая  
бы ла принята  ранее  д ля  второго ва р и а н т а  методики расчета  х а р а к 
теристик.

П усть  тем п ер ату р а  нар у ж н о го  воздуха  Ти увеличивается  при 
постоянной скорости полета. Это приведет  к увеличению полной 
тем п ературы  на входе в компрессор и сниж ению  числа М л, см. ф о р 
м улу  (3.9). П ри  этом снизится т а к ж е  степень повы ш ения д ав л е н и я  
в воздухозаборн ике , см. ф ор м у лу  (3.8).

В р а зд ел е  3.1.4 было показано , что при постоянной частоте  в р а 
щ ения  ротора и изменении Тп* тем п ер ату р а  г а з а  перед турбиной 
обычно изм еняется  незначительно. П р едп олож и м , что она со х р а 
няется  постоянной (это с п р авед ли во  д л я  д в и гател я  с  я К и с х = 6 — 8). 
К ром е  того, предполож и м , что истечение га за  из сопла — сверх- 
критическое, а следовательно, степень п он иж ен ия  д авл ен и я  в ту р 
бине —  постоянная. Эти допущ ен ия у п р о щ аю т  последую щ ий а н а 
лиз, но не изм еняю т его выводы.

П р и  сделанны х допущ ен иях  у д ел ьн ая  р аб о та  турбины со х р а 
нится неизменной. С охрани тся  неизменной т а к ж е  и у д ел ьн ая  р а 
бота компрессора, согласно условию  б ал а н са  мощ ности (3.33). 
И з  форм улы  д ля  работы  ком прессора (3.34) следует, что увели че
ние 2 V  приводит к сниж ению  степени повы ш ения д авл ен и я  в к о м 
прессоре Я к .

П ри уменьш ении величин я т и я к сн и ж ается  су м м ар н ая  степень 
повы ш ения д авл ен и я  в д ви гател е  и степень расш и рен и я  г а за  в соп
ле, см. ф орм улу  (3.21).

Т акое  изменение величин я к, яд  и я с м ож но было бы установить, 
п р о ан ал и зи р о в ав  обобщ енны е характеристики : увеличение полной 
темп ературы  на входе в д ви гател ь  приводит к  снижению  при веден
ной частоты вр ащ ен и я  ротора  и соответствую щ ему уменьш ению  
величин я к, ян и я е согласно кривы м  на рис. 2.3, 2.4 и 2.5.

П ри  постоянной тем п ературе  га за  на  входе в турбину и посто
янной работе  турбины т е м п ер ату р а  га за  за  турбиной т а к ж е  со х р а 
няется  неизменной, см. ф ор м у лу  (3.19).

Скорость истечения га за  из сопла и у д ел ьн ая  тяга  у м е н ь ш а 
ются при увеличении тем п ературы  нар у ж н о го  воздуха  вследствие 
сни ж ения  степени р асш и рен и я  г а з а  в сопле, см. ф орм улы  (3.28) 
и (3.29).

П ри  увеличении Тв* т ем п ер ату р а  воздуха  за  компрессором  
увеличивается  (см. ф ор м у лу  3 .13), а относительный расход  то п л и ва  
qT сн и ж а е тс я  (3.14). В ф орм уле  д ля  удельного расхода  топлива



Рис. 3.9. Зависимость пара
метров я к; Яс, R jn  и Суд 
от температуры наруж н ого  

воздуха при n = c o n s t

с  увеличением  Т* у м ен ьш ается  и числитель, и зн ам ен атель .  П о это 
му проделанны й а н а л и з  не п о зв о л я ет  ответить на вопрос, к а к  
зави си т  удельн ы й расход  Суд от тем п ературы  н аруж н ого  воздуха.

О б р ати м ся  к  ан ал и зу  удельн ы х п ар ам етр о в  д в и гател я  методом  
свободной р аботы  цикла. В первой  части  курса  «Теория В Р Д »  при 
рассм отрени и основных закон ом ерностей  рабочего  процесса  В Р Д  
д о казы в ается ,  что с увеличением  Г* и уменьш ением  я к удельны й 
расход  топлива  увеличивается  вследствие  сни ж ения  эф ф ективного  
К П Д  д в и гател я  (рис 3.9).

Зави си м ость  р асхода  воздуха  через д ви гател ь  от тем п ературы  
н ар у ж н о го  воздуха  ц елесообразн о  проследить  по ф орм уле  (3.35). 
В се  п ар ам етр ы , входящ ие  в правую  часть  этой ф орм улы , постоян
ны, за  исклю чением д ав л ен и я  на входе в турбину. С ледовательно , 
в р ассм атр и в аем о м  случае р асход  GB и зм ен яется  п р оп орц и он аль
но давлен ию  Р 3*, т а к  к а к  скорость потока га за  в м ин им альном  се 
чении соплового а п п а р а т а  турбины  постоянна. С увеличением  Гн 
д авл ен и е  га за  перед  турбиной сн и ж ается  вследствие сниж ения 
с у м м арн ой  степени повы ш ения давлен и я ,  что приводит к ум ен ьш е
нию  р асхода  воздуха  через двигатель .

З ави си м ость  расх о да  воздуха  от внеш них условий м ож ет  быть 
устан овлен а  т а к ж е  ан ал и зо м  обобщ енны х харак тер и сти к  или а н а 
лизом  уравн ен и я  р асх о да  (3.36) д л я  сечения на входе в ком п рес
сор.

С увеличением  н ар у ж н о й  тем п ературы  р асход  воздуха  через 
д ви гател ь  всегда ум еньш ается , что принципиально объясн яется  сни
ж ен и ем  плотности н аруж н ого  воздуха. О дн ако  при зад ан н ы х  з н а 
чениях тем п ературы  и д ав л е н и я  на входе в компрессор Т х* и pi*  
величина  GB оп ределяется  полож ен ием  рабочей  точки на х а р а к т е 
ристике ком прессора и, следовательно, оп ределяется  х а р а к т е р и с 
ти кам и  всех узлов, их совместной работой  и приняты м  закон ом  
регулирования .
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Рис. 3.10. Изменение параметров 
9оо Т Р Д  по температуре наружного 

воздуха при работе двигателя на 
взлетном режиме: (V n= 0 ) :

700 ----------при n =  const; — —  — при
р* *

2 max — Const, — .— при Та  max =
=  const

Т аки м  образом , увеличение тем п ературы  нар у ж н о го  воздуха  
ум ен ьш ает  не только  удельную  тягу, но и расход  воздуха. Это 
приводит к  значительном у  ум еньш ению  тяги (рис. 3 .10). Т ак , при 
изменении Гн от 243 до 313 К  тяга  у м ен ьш ается  от 85 • 103 до 
59 -103 Н, т. е. примерно на 30% . Т акое  изменение тяги на  в зл е т 
ном р еж и м е  яв л яется  неприем лем ы м , т а к  к а к  приводит к зн а ч и 
тельн ом у ухудш ению  тяговы х х а р актер и сти к  д ви гател я  и сн и ж е
нию тяговооруж енности  летательного  ап п ар а т а  в летних условиях. 
Н о р м ал ьн ы й  взлет  сам олета  в этих условиях  м о ж ет  о казаться  
невозм ож ны м . П оэтом у  перед созд ателям и  д в и гател я  ставится , к а к  
правило, за д а ч а  обеспечить зад ан н у ю  м акси м альн ую  тягу  не в 
стан дар тн ы х  условиях, а в более т я ж е л ы х  д л я  взл ета  условиях, 
когда

7% =  303 К  и р„ =  0 ,9 7 3 -105 Па.

В зим них условиях  т яга  д в и гател я  о казы в ается  больш е ее з а 
дан ного  в САУ значения. И зб ы то к  тяги  сопровож дается  повы ш ен
ным давлен и ем  за  ком прессором , повы ш енны м расходом  воздуха, 
повы ш енны м  расходом  топлива. Все это приводит к  повы ш енны м 
н а гр у зк ам  на узлы  и элем енты  конструкции двигателя :  у в ел и ч и в а 
ются растяги ваю щ и е  усилия  на  оболочках  д вигателя , изгибны е н а 
п р я ж ен и я  в л о п а т к а х  ком п рессора  и турбины, осевые усилия  и 
кр у тящ и е  моменты на валах .  Д в и га те л ь  в зимних условиях  о к а з ы 
вается  перегруж енны м . Это говорит о том, что закон  регули ро
ван и я  п =  cons t  прим енять  на взлетном  р еж и м е  во всем ди ап азо н е  
темп ератур  н аруж н ого  воздуха  нецелесообразно.
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Ч тобы  предохранить  д ви гател ь  от перегрузок  в зим них у сл о 
виях, при м ен яю т ограничение м акси м альн ой  тяги , которое п ри 
водит в итоге к  ограничению  м акси м альн ого  значения  всех д р у 
гих парам етров . О граничение  тяги  м о ж ет  быть осуществлено, 
например, ограничением  м акси м альн ого  д ав л ен и я  за  компрессором: 
если величина рг* п ревы ш ает  зад ан н о е  м акси м ал ьн о е  значение, 
то ограничитель  д авл ен и я  подает  сигнал на ум еньш ение р асхода  
топлива. Уменьш ение GT и приводит к  ограничению  р е ж и м а  из 
условия

/>2т а х =  COnst.

М ак си м ал ьн о м у  давлен ию  за  компрессором  соответствует посто
янное м акси м ал ьн о е  значение тяги  при р азли чн ы х  тем п ер ату р ах  
н аруж н ого  воздуха, но при постоянном атмосф ерном  давлен ии  
(рис. 3.10). П остоянство  тяги  объясн яется  тем, что в р а с с м ат р и в а 
емых условиях  при изм енении тем п ературы  наруж ного  воздуха  
реж и м ы  работы  д в и гател я  подобны. И зм енени е  други х  п а р а м е т 
ров описывается  ф ор м у лам и  приведения.

П ри  ан ал и зе  зависимости  п ар ам етр о в  д ви гател я  от т е м п е р а 
туры наруж ного  воздуха  предп олагалось ,  что тем п ер ату р а  га за  
перед турбиной сохраняется  постоянной, а истечение из сопла я в 
л я ется  сверхкритическим. И з  рис. 3.10 следует, что увеличение Гн* 
приводит к некотором у увеличению  тем п ературы  г а з а  перед т у р би 
ной. Р ост  Т3* объясн яется , к а к  бы ло пок азан о  выш е (см. р а зд ел  
3.1 .4), увеличением работы  компрессора, что хар актер н о  д л я  к о м 
прессоров с больш ой степенью повы ш ения давлен и я .  Н а  д в и га те 
л я х  с исходной степенью повы ш ения д авл ен и я  в компрессоре 
Лк исх> 1 0  повыш ение Тз* м о ж ет  д остигать  значительной величины 
(см. рис. 3 .5). Н а  р е ж и м а х  с докритическим  истечением газа  из со
пла сниж ение сум м арной  степени повы ш ения д авл ен и я  вследствие 
повыш ения Та* приводит не только  к снижению  степени р а с ш и р е 
ния га за  в сопле, но и к уменьш ению  степени пониж ения  д авл ен и я  
га за  в турбине. А это, в свою очередь, в ы зы вает  дополнительное 
увеличение тем п ературы  га за  перед турбиной. П ри  некотором з н а 
чении Тн* т ем п ература  газа  перед турбиной м ож ет  достичь своего 
м аксим альн ого  значения, превы ш ение  которого недопустимо. Ч т о 
бы предохранить  д ви гател ь  от тепловы х перегрузок, прим еняю т 
ограничение взлетного  р е ж и м а  по тем п ературе  г а з а  перед т у р б и 
ной: если величина 74* достигла  задан н ого  м акси м альн о  допусти
мого значения, ограничитель тем п ературы  п одает  ко м ан ду  на 
уменьш ение р асхода  топлива.

О граничение Т3* м ож ет  производиться  по тем п ературе  г а за  за  
турбиной, т а к  к а к  последняя  изм еняется  пропорционально тем п е
р атуре  газа  перед турбиной.

П ри  работе  д в и гател я  в зоне ограничения  Тз* увеличение 
тем п ературы  наруж ного  воздуха  приводит к еще больш ем у  сни
ж ению  тяги д ви гател я  (ш трихпунктир на рис. 3.10).
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И так ,  м ак си м ал ь н ая  т яга  в зад ан н ы х  условиях  с одноврем ен
ным ограничением во зм о ж н ы х  перегрузок узлов  д в и гател я  обес
печивается  подбором зак о н а  регулирования  и соответствующ их з а 
конов ограничения. В рассм атр и ваем о м  случае взлетны й р еж и м  
за д ае т с я  тремя  п ар ам етрам и : частотой в ращ ен и я  ротора, м а к с и 
м альны м  давлен ием  за  компрессором  и тем п ературой  га за  за  ту р 
биной.

Т ак о е  ж е  протекан ие  п арам етров  в зависимости от темп ературы  
наруж ного  воздуха  м ож ет  быть обеспечено, если р еж и м  зад ается  
одним парам етром , например, частотой в ращ ен и я  ротора. В послед 
нем случае зад ан н ы е  х арактери сти ки  обеспечиваю тся вы бором з а 
кона изменения величины п  в зависимости  от полной тем п ературы  
на входе в дви гатель  (см. рис. 3.10), т. е. вы бором зак о н а  регу л и 
ровани я  дви гателя  на в;злетном реж име. Т аки м  образом , д а ж е  при 
изменении тем п ературы  на входе в двигатель  Тн* в сравнительно 
узком диап азон е  (от 243 до 313 К) простое регулирование  д в и га 
теля из условия  сохранения постоянными на дан ном  р еж и м е  ч асто 
ты в ращ ен и я  ротора или тем п ературы  га за  перед турбиной о к а зы 
вается  неприемлемы м. П риходится  вы бирать  более слож н ы е ком 
бинированны е законы  регулирования . Е щ е  слож нее  требую тся  з а 
коны регулирования  д ля  дви гателей  со сверхзвуковы м и скоростя
ми полета, у которых тем п ература  Гп* изм еняется  в ш ироких п р е 
делах .

3.3.3. ВЫ СО ТНЫ Е ХАРАКТЕРИСТИКИ  ТРД

Зависи м ости  тяги, удельного расхода  топлива  и других п а р а 
метров от высоты полета при постоянной скорости и при работе  
д в и гател я  на постоянном р еж и м е  назы ваю т  высотными х а р а к т е 
ристикам и  Т Р Д  (рис. 3.11). П р едп олож и м , что реж им, к а к  и 
раньш е, з ад ан  постоянным значением  частоты  в ращ ен и я  ротора.

П ри  изменении высоты изм еняю тся  давл ен и е  и тем п ература  
наруж ного  воздуха (см. п ри лож ение  5). П оэтом у высотные х а р а к 
теристики получим, слож ив вместе влияние изменения д ав л ен и я  и 
тем п ературы  наруж ного  воздуха.

Выш е было показано , что удельны е п ар ам етр ы  не зав и сят  от 
д авл ен и я  наруж ного  воздуха. С изменением  высоты полета у д ел ь 
ные п ар ам етр ы  изменяю тся только  вследствие изм енения  тем п е
ратуры  наруж ного  воздуха. П ри  увеличении высоты от 0 до 11км  
тем п ература  Тя сни ж ается  в стан дартн ы х  условиях от 288 до
216,5 К, т. е. почти на 25%- Это приводит к увеличению удельной 
тяги на 15— 20% и к снижению  удельного расхода  топлива  на 
5 - 1 0 % .

Р асх о д  воздуха через д ви гатель  с увеличением высоты и зм е
няется  к а к  за  счет изменения температуры , т а к  и за  счет и зм ен е
ния давлен ия  н аруж н ого  воздуха: уменьш ение Та приводит к
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Рис. 3.11. Высотные характе
ристики Т Р Д  (V n =  9 0 0 -^ -)

увеличению р асхода  воздуха, а уменьш ение р а, наоборот, к у м ен ь
шению GB. И нтенсивность влияни я  тем п ературы  и д ав л ен и я  на р а с 
ход воздуха  при м ерн о  одинакова:  при изменении Гн и /?н на 1% 
величина GB изм ен яется  т а к ж е  примерно на 1%. Н о с увеличен и
ем высоты от 0 до 11 км тем п ература  ум ен ьш ается  в 1,25 р а за ,  
а д ав л ен и е  сни ж ается  от р я =  1 ,013-105 до 0 ,2 2 7 -105 П а ,  т. е. в
4,5 р а за .  У меньшение д ав л ен и я  и о к а зы в а е т  р еш аю щ ее  влияние 
на расход  воздуха, у м ен ьш ая  его в 2— 3 р а з а  с увеличением  вы 
соты до 11 км.

И зм енени е  расх о да  воздуха  о к а зы в а е т  главн ое  влияни е  на 
тягу  и часовой расход  топлива, которы е ум еньш аю тся  в 2— 3 р а 
за  в рассм атр и ваем о м  д и ап азо н е  высот.

С повыш ением высоты полета  увеличивается  при веденн ая  ч ас 
тота  в ращ ен и я  ротора, р аб о ч ая  точка на х арактери сти ке  ко м 
прессора перем ещ ается  по линии совместной работы  вправо  
вверх. Это приводит к изменению  К П Д  ком прессора и  д о п о л н и 
тельно изм ен яет  удельны е п ар ам етр ы  дви гателя .  Если р або ч ая  
точка перем ещ ается  из левой части х ар актер и сти ки  в центр (что 
обычно бы вает  на низких р е ж и м а х  при сравнительно небольшой 
физической частоте вр ащ ен и я  р о т о р а ) ,  то К П Д  ком п рессора  у в е 
личивается . Это ведет к  еще больш ем у росту удельной тяги  и 
сниж ению  удельного р асхода  топлива  с увеличением высоты по
лета .  Если р аб о ч ая  точка перем ещ ается  от центра х а р актер и сти 
ки в правую  часть  (что бы вает  на высоких р е ж и м а х  при ф изиче
ской частоте  в ращ ен и я  ротора, близкой к м акси м ал ьн о й ) ,  то 
К П Д  ком прессора сни ж ается , и удельны е п ар ам етр ы  дви гателя  
у лучш аю тся  менее значительно.

П ри  работе  д в и гател я  на высоких р е ж и м а х  в условиях, когда 
п олная  тем п ература  воздуш ного  потока на входе м иним альна , т. е. 
на больш их вы сотах  при небольш ой скорости полета, приведенная 
частота  в ращ ен и я  ротора д остигает  м аксим альн ого  значения, р а 
бочая точка  на х ар актер и сти ке  ком прессора находится  в зоне
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низких К П Д . В этом  случае  увеличение высоты полета  может 
привести не к  уменьш ению , а к увеличению  удельного  расхода  
топлива. К ром е того, в этих услови ях  сн и ж ается  за п а с  устойчиво
сти KOiMnpeccopa. Ч тобы  исклю чить работу  д в и гател я  в зоне ни з
ких К П Д  ком прессора, в системе регули рован и я  п р е д у с м атр и в а 
ется ограничение м ак си м альн ой  приведенной частоты  вращ ен ия  
ротора или м акси м альн ой  степени повы ш ения давлен ия .

Н а  вы сотах  вы ш е 11 км  тем п ер ату р а  наруж ного  воздуха  со
хран яется  неизменной. Н а  этих вы сотах  удельны е п ар ам етр ы  д в и 
гател я  остаю тся постоянными, а расход  воздуха  через двигатель, 
тяга  и расход  топлива  изм еняю тся  пропорционально давлению  
наруж ного  воздуха. С к азан н о е  справедли во  при условии, что из
менение д ав л е н и я  н аруж н ого  воздуха  и соответствую щ ее изм енение 
числа Рей н ольдса  не при водят  к  изменению  К П Д  узлов  и ко э ф ф и 
циентов потерь. Е сл и  это условие  не соблю дается , т. е. д ви гатель  
работает  в неавтом одельной  зоне чисел R e, что обычно б ы вает  на 
больш их высотах, то уменьш ение д авл ен и я  наруж ного  воздуха  при 
Т’н—const  сопровож дается  увеличением  удельного р асхода  топлива.

3.3.4. С К О РО СТ Н Ы Е  ХАРАКТЕРИ СТИ КИ  ТРД

З ависи м ости  тяги, удельного расхода  топлива и других п а р а 
метров от скорости полета при работе  д ви гател я  на постоянной 
высоте и постоянном реж и м е  н азы ваю тся  скоростными х а р а к т е 
ристиками. П редп о л о ж и м  д ля  простоты, что р еж и м  работы  з а д а 
ется частотой в ращ ен и я  ротора, а истечение из сопла сверхкри- 
тическое.

Увеличение скорости  полета на постоянной высоте приводит к 
увеличению тем п ературы  Г„* и д авлен и я  р\*  воздуш ного потока 
на входе в компрессор (рис. 3.12). Р асс м а тр и в ае м ы е  зависимости  
имеют п араболический  х арактер :  увеличение скорости полета  при
водит вн ач але  к незначительному, а потом ко  все более интенсив
ному росту  тем п ературы  и д авлен и я  на входе в компрессор.

Р а б о т а  турбины, а следовательно  и рабо та  компрессора, со
хран яется  неизменной при  увеличении скорости полета, т а к  как  
при приняты х условиях  тем п ература  газа  перед  турбиной и сте
пень пониж ения д ав л е н и я  я т не изменяю тся.

Увеличение тем п ературы  н а  входе Т„* при постоянной у д ел ь 
ной работе  ком прессора приводит к снижению  степени повыш ения 
д авл ен и я  в компрессоре я к. О дн ако  рост степени повыш ения д а в 
ления в воздухозаборн и ке  я т п р ео б л ад ает  над  сниж ением  п к, и 
су м м ар н ая  степень повы ш ения д авл ен и я  в д ви гателе  увели ч и 
вается . У величиваю тся, к а к  следствие, степень расш и рения  газа  
в сопле и скорость истечения с5.

Р о ст  скорости с с увеличением Уп ведет к противополож ном у 
их влиянию  на удельную  тягу, см. ф орм улу  (3.29). П роделан ны й
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Рис. 3.12. Зависимость вели
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ан али з  не отвечает, таки м  образом , на вопрос, к а к  изменяется  
у д ельн ая  т яга  при изменении скорости полета. Н а  этот вопрос 
м ож но ответить, п р о ан ал и зи р о в ав  зависимость  удельн ы х п а р а 
м етров Т Р Д  от скорости полета методом свободной работы  цикла. 
Такой ан али з  д елается  при изучении основ теории рабочего про
цесса ГТД. Т ам  п оказы вается , что с увеличением Vn у д ельн ая  
т я г а  Т Р Д  падает, а удельн ы й расход  топлива  растет. П аден ие  
удельной тяги объясн яется  тем, что в рабочем  ди ап азо н е  скоростей 
полета Т Р Д  соверш ает  примерно постоянную р аботу  Я уП- Р д— 
~ c o n s t ,  которая  затр ач и в ается  на передвиж ен ие  летательного  
а п п ар ата .  П оэтом у с увеличением скорости удельн ая  тяга  п а д а 
ет: одной и той ж е  работе  передви ж ен и я  соответствует больш ая  
удельн ая  тяга  на малой  скорости полета и, наоборот, м а л а я  у д ель
н ая  тяга  на больш ой скорости полета. Р ост  удельного расхода  
топлива м ож но объяснить тем, что с увеличением скорости Vn 
к аж ды й  ки лограм м  тяги  соверш ает  все больш ую работу, д ля  
чего требуется  все больш ий расход  топлива.

П ри  достиж ении некоторого  значения  скорости, которое н а з ы 
ваю т предельны м Уппред, уд ел ьн ая  тяга  о б р ащ ается  в нуль, а 
удельны й расход  топлива — в бесконечность. Н али ч и е  предельной 
скорости объясн яется  сни ж ением  тепла Q b подводимого к ки л о 
гр ам м у  рабочего тела, вследствие того, что тем п ература  га за  пе
ред  турбиной постоянна, а тем п ер ату р а  воздуха за  компрессором 
непрерывно повы ш ается  с увеличением Vn (рис. 3.13).

Р асх о д  воздуха по скорости полета  изм еняется  примерно по 
п а р аб о л е  (рис. 3.14), что объясн яется  х ар актер о м  изменения д а в 
ления на входе в двигатель. В р езу л ьтате  тяга  с увеличением ско
рости полета изм еняется  по слож ной кривой. С н ач ал а  п адает , так  
к а к  п р ео б л адаю щ ее  влияние оказы вает  сниж ение удельной тяги, 
а расход  воздуха увеличивается  незначительно. З а т е м  растет ,  так  
к а к  п рео б л адаю щ ее  влияние о к а зы в а е т  крутой рост расхода  воз-
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Рис. 3.13. Зависимость парамет
ров двигателя от скорости по

лета
О

О 800 800 и  »
' п ,  т г

духа. Н ак о н ец  снова п ад ает  и о б р ащ ается  в нуль при 1/ п=  
== Vuпред, т а к  к а к  у д ельн ая  тяга  о б р ащ ается  в нуль.

Х ар актер о м  изменения тяги  по скорости полета  и величиной 
Уп.пред оп ределяется  м а к с и м а л ь н ая  скорость, которая  м ож ет  быть 
достигнута, и возм ож н ы й ди ап азо н  применения летательного  а п п а 
р а т а  с дан ны м  типом д вигателя . Д л я  увеличения м аксим альн ой  
скорости полета и расш и рения  ди ап азо н а  применения двигателя  
необходимо к  рабочем у  телу  подвести больш ее  количество тепла. 
Это м ож н о сделать  увеличением тем п ературы  га за  перед турбиной, 
или сни ж ением  тем п ературы  воздуха  за  компрессором. П оследнее  
достигается  сниж ением  степени повы ш ения д авлен и я  в ком п рес
соре (рис. 3.15, 3.16).

— п = const 
 -  n n n s tкг

Рис. 3.14. Скоростные характе
ристики Т Р Д  ( Н = 4 5  км):

О 800 800  I/  м_уп с
  при n = c o n s t ,
----------- при nnp= c o n s t
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Рис. 3.15. Влияние тем пера
туры  газа  перед турбиной на 
скоростны е характеристики 

Т Р Д

В соответствии со сказан н ы м  двигатели , предназначенны е  д л я  
эксп луатац и и  на больш их сверхзвуковы х скоростях  полета , п р о ек
тируют, к а к  правило , на м акси м альн о  возм ож н ую  в настоящ ее  в р е 
мя тем п ературу  га за  перед  турбиной. К р о м е  того, н ам ети лась  тен 
денция к некоторому снижению  величины я к этих д вигателей  по 
сравнению  с достигнутой м акси м альн ой  величиной.

С коростны е х арактери сти ки  Т Р Д  с нерегулируем ы м и п роход
ными сечениями рассм атр и в ал и сь  д л я  случая, когда  д ви гател ь  р е 
гулируется  по зако н у  сохранения  постоянной частоты  вращ ен и я  
ротора на дан ном  реж име. П реим ущ еством  зак о н а  регулирования  
n = c o n s t  яв л яется  то, что он обеспечивает примерно постоянную 
тем п ературу  га за  перед турбиной. С охранение r * 3m ax = co n s t  обес
печивает, в свою очередь, практически  м акси м альн ую  удельную  т я 
гу. Н едостатком  зак о н а  регулирования  ra = c o n s t  я в л яе т с я  то, что с 
увеличением скорости полета  при веденн ая  частота  вр ащ ен и я  рото 
ра сни ж ается , р аб о ч ая  точка на х ар актер и сти ке  ком п рессора  по 
линии совместной р аботы  перем ещ ается  влево  вниз, относительная  
плотность тока  ум еньш ается . Это яв л яется  ф актором , у м ен ь ш аю 
щим р асход  воздуха  и тягу  двигателя .

Если д ви гатель  регулировать  по зако н у  сохранения постоянно
го значения  приведенной частоты в ращ ен и я  nnp= c o n s t ,  то в этом 
случае  при изменении скорости полета  величина q{X\)  сохраняется  
неизменной, но и зм ен яется  тем п ер ату р а  га за  перед  турбиной, так  

г з
как  — 5г  = c o n s t .  В частности, при уменьш ении скорости Уп тем-

* Н

пература  Т3* сниж ается , в р езу л ьтате  чего не обеспечивается  м а к 
сим альное  значение тяги на п ром еж уточны х скоростях, в том чис
ле на взлетном  р еж и м е  у зем ли  (см. пунктир на рис. 3.14). Т аким  
образом , закон  регулирования  «np = c o n s t  о казы вается  в данном 
случае  неприемлемым.

П р е д с т а в л я ет  интерес закон  регулирования , при котором с и з 
менением скорости полета  т ем п ер ату р а  га за  перед турбиной и

юз



Рис. 3.16. В лияние исходной 
степени повыш ения давлени я 
я к и с х на скоростные харак- 

*'л теристики Т Р Д

приведенный расход  воздуха на м акси м альн ом  р еж и м е  со х р ан я 
ются м аксим альн ы м и . О дн ако  эти требовани я  могут быть обеспече
ны только  на д ви гател е  с регулируем ы м и сечениями. О собенно
сти совместной работы  узлов  и характери сти ки  такого  двигателя  
требую т специального рассм отрения .

3.4. в ы в о д ы

1. Э ксп луатацион ны й р еж и м  х ар актер и зу ется  уровнем тяги и 
нап ряж енностью  узлов  д ви гател я  и реали зуется  установкой  ры чага  
уп равлени я  дви гателем  в определенное полож ение. Э к сп лу атац и 
онный реж и м  работы  Т Р Д  с нерегулируем ы м и проходными сече
ниями оп ределяется  одним п ар ам етр о м  и за д ае тс я  закон ом  и зм е
нения этого п а р а м е т р а  (законом  регулирования)  в лю бы х у сл о 
виях эксплуатации.

2. В качестве  постоянного п ар ам етр а ,  х ар актери зую щ его  реж им, 
целесообразн о  приним ать тем п ературу  га за  перед  турбиной или ч а 
стоту вращ ен ия  ротора, которы е практически  однозначно опреде
л я ю т  д р у г  д руга  при изменении тем п ературы  на входе в двигатель  
Тп* в небольш их пределах .

3. Т ем п ературу  га за  перед турбиной м ож но регулировать  как  
непосредственно, т а к  и косвенно, п о д ав ая  топливо по оп ределен но
му закон у  в зависимости  от п ар ам етр о в  за  компрессором или от 
внеш них п арам етров .

4. М етод  расчета  харак тер и сти к  выполненного Т Р Д  с н ерегули
руем ы м и проходны ми сечениями принципиально отли чается  от 
метода проектного терм огазодин ам и ческого  расчета  тем, что в п ер 
вом методе при зад ан н ой  тем п ературе  г а за  перед турбиной п а р а 
метры  рабочего  процесса (л к и GB) не могут быть приняты  прои з
вольно, а д о лж н ы  быть определены  из условия  совместной работы  
узлов.

5. Т яга  д в и гател я  и расход  топлива зави сят  от р е ж и м а  работы
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(дроссельны е х а р а ктер и сти к и ) ,  д ав л ен и я  и тем п ературы  н а р у ж 
ного воздуха  (взлетны е х ар актер и сти ки ) ,  высоты (высотные х а р а к 
теристики) и скорости полета  (скоростные х а р а ктер и сти к и ) .

6. И зм енени е  д авл ен и я  н аруж н ого  воздуха  при рабо те  д в и гате 
л я  на д ан н ом  р еж и м е  с постоянной тем п ературой  га за  перед т у р 
биной не приводит к изменению  удельн ы х п арам етров ,  но сопро
в о ж д ается  пропорциональны м  изменением  тяги дви гателя ,  р а с х о 
да  воздуха  и топлива. Р еж и м ы  работы  д ви гател я  при этом п о
добны.

7. Увеличение тем п ературы  н аруж н ого  воздуха  приводит к сни
ж ен ию  тяги и увеличению  удельного расхода  топлива  при работе  
дв и гател я  с постоянной тем п ературой  г а за  перед турбиной. Т я го 
вые х арактери сти ки  д ви гател я  в летних условиях  ухудш аю тся . Д л я  
обеспечения постоянной тяги прим еняю т м акси м альн о  допустимую  
тем п ер ату р у  газа  перед турбиной при высоких тем п ер ату р ах  н а 
руж н ого  воздуха  (летом) и ограничение взлетного р е ж и м а  при 
низких значениях  Т и (зим ой).

8. С увеличением  высоты полета  основные п ар ам етр ы  д в и г а 
теля  существенно изменяю тся: удельн ы й расход  топлива  с н и ж а е т 
ся, у д ел ьн ая  т яга  растет, т яга  значительно  уменьш ается .

9. П а р а м е тр ы  Т Р Д  в значительной степени зав и сят  от скорости 
полета. С увеличением  Vn у д ел ьн ая  тяга  падает, удельн ы й расход  
топ ли ва  растет, расход  воздуха  растет, тяга  имеет слож ны й х а р а к 
тер изменения: вн ач але  незначительно ум еньш ается , затем  растет, 
наконец, снова п а д а е т  и при Vn ~  У п .пред о б р ащ ается  в нуль.

Контрольные вопросы

1. Ч то  представляет собой эксплуатационны й реж им  работы  двигателя? К ак  
он устанавли вается  и поддерж ивается?

2. К аковы  цели регулирования двигателя?
3. Ч то представляю т собой закон  и програм м а регулирования двигателя?
4. К акой закон  регулирования целесообразно принять д л я  Т Р Д  с неизмен

ными проходны ми сечениями?
5. К ак  нуж но регулировать ГТД , чтобы обеспечить заданное значение Т3* 

на данном  режиме?
6 . К ак  изм еняется тем пература  газа  перед турбиной при изменении Тн* и 

регулировании Т Р Д  по закону п =  const на данном  реж им е?
7. Чем отличается расчет характеристик выполненного двигателя от проект

ного терм огазодинам ического расчета?
8 . К акие сущ ествую т методы расчета характеристик? Что общ его в этих м е

тодах  и чем они отличаю тся друг от друга?
9. К ак  по обобщ енным характеристикам  рассчитать вы сотно-скоростны е х а 

рактеристики?
10. Что представляю т собой дроссельны е характеристики Т РД ?
11. К ак  изменяю тся удельная тяга  и удельны й расход топлива Т Р Д  в зависи

мости от тем пературы  наруж ного во здуха  при Г3* =  const?
12. К ак  изменяю тся расход воздуха  и тяга  Т Р Д  в зависим ости от тем п ер ату 

ры наруж ного  воздуха  при Тз* =  const?
13. К ак  изменяю тся парам етры  Т Р Д  в зависим ости от давлени я наруж ного 

в о здуха  при Т 3* =  const?
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14 П о каком у закону  нуж но регулировать Т Р Д , чтобы  обеспечить заданную  
нормами летной годности тягу  при различны х тем пературах  наруж ного  во здуха
(зимой и летом ) ? т-т-.т-г-,

15 Ч то представляю т собой высотные характеристики Т Р Д .
16." К ак  зависят  парам етры  Т Р Д  от скорости полета при работе д ви гателя  на

постоянном режиме?
17. К акие сущ ествую т способы увеличения предельной скорости полета?
18." И злож ите  приближ енны й метод расчета характеристик Т Р Д .
19. И злож ите  метод расчета характеристик  Т Р Д  по заданны м  характеристи 

кам  его узлов.
20. С ф орм улируйте основные вы воды  третьей главы .

З а д а ч и

1. П олучите закон  регулирования расхода топлива по парам етрам  за  ком 
прессором (Рг*; Та") из условия сохранения Т3* —  co n st на данном  реж им е, если 
известно, что в земны х условиях при Т 2 =  700 К  и р 2 =  13,75- 10s Па расход 

G T =  2 ,2 2 —  , в вы сотны х условиях  при Г2* =  640 К и =  3,73- 10s П а  рас-С
ход G T == 0,666 -

с '
2. О пределить расход  топлива через двигатель при полете сам олета на вы со

те Н  =  11 км, М ц = 1 ,2 8  (Г в* =  288 К ), если в САУ на зем ле при М п =  0 на 
том ж е  реж им е G T =  2,5-^Д . Д вигатель регулируется по закону  подачи топлива

по внешним парам етрам  (Pi*; Тн*) из условия сохранения постоянной тем пера
туры  газа  перед турбиной на данном  режиме. К оэф фициент восстановления пол
ного давлени я  в воздухозаборнике принять постоянным.

3. О пределить, к ак  изменится тем пература газа  перед турбиной при работе 
дви гателя  у  земли (Ти =  288 К) на постоянном реж им е (п =  const) при Л5 О 1 ,0  
И увеличении числа М п от 0 до 1, если Г3* = 1 3 0 0  К  при М п =  0. Д вигатель 
имеет компрессор, у которого L ( n K) = c o n s t- n „ p , где х = 2 , 2 .

4. О пределить степень повы ш ения давлени я в компрессоре и парам етры  за 
компрессором Г2* и р 2* при работе Т Р Д  в САУ на земле (М п =  0), если удель-

Д ж
н ая  р абота  турбины  L T =  3,97-103 - ^ г  , К П Д  компрессора г|* =  0,85; м ехани
ческий К П Д  т|ы =  0,99; коэф ф ициент восстановления давлени я в во зду х о заб о р 
нике Овх =  0,99. Коэф фициент, характеризую щ ий изменение массы рабочего тела 
перед турбиной v i_ 3 = l .

5. О пределить расход во здуха  через Т Р Д  при работе в САУ на зем ле ( М п =
кг

=  0), если приведенный расход газа  через турбину G3np =  15, 8— , тем пература 
га за  перед турбиной Г 3* =  1500 К. степень повыш ения давления в компрессоре 
JtK = 1 3 .  П ринять сгвх =  0,99, сг„о =  0,96, v i_ 3 = l :

6 . О пределить расход во здуха  через Т Р Д  при его работе в САУ на зем ле 

(Мп =  0 ) ;  если приведенный расход газа  через турбину G3np= 1 5 ,2  - j - '  , тем 
п ература  газа  перед турбиной Т * =  1440 К, степень пониж ения давлени я в ту р 

бине , я т =  3. П ринять %  =  0,92, Т1 *к =  0,86, r)M =  0,99, v i - 3 = l ,  0 Вх =  О,99,
Оке =  0,95.

7. О пределить расход во здуха  и топлива через Т Р Д  при его работе в САУ 

на земле (М п =  0), если приведенный расход газа  через сопло G4 np =  5 0 - j -  > 
степень расш ирения га за  в сопле я с =  2,5; тем пература рабочего тела  за  ту р б и 
ной, перед турбиной и за  ком прессором соответственно равна: 7V  =  1 0 0 0  К, 
Тз* =  1350 К, Т2* =  800 К. П ринять г)к с = 0 ,9 8 .

8 . О пределить часовой расход топлива при работе Т Р Д  в САУ на земле 
(М п =  0 ), если тем пература  газа  перед турбиной Г3‘ = 1 5 4 0  К, расход  воздуха
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Рис. 3.17. Д россельн ая х а р ак 
теристика Т Р Д  при V n =  0, 

Ты =  253 К, />н =  Ю5 П а

через двигатель GB =  100-j— , приведенны е расходы  газа  через турбину и со п 

ло соответственно равны : G3 n p = 1 8 ,  3, G4np =  54,75 —— П ринять Т]т* =  0,91.
1 1 м =  0,99, г)кс =  0,98, GB охл =  0,05, Vi- з » 0 ,9 7 .  И зменением массы рабочего 
тел а  м еж ду турбиной и соплом пренебречь (v 3- 4  =  l ) .

9. О пределить часовой расход топлива при работе Т Р Д  в САУ на зем ле 
(Л4Д =  0 ) ,  если тем пература  газа  перед турбиной Г 3* =  1560 К, удельная  рабо- 

дж
та  турбины  Ь т =  418-)10дрр- > приведенны й расход  газа  через турбину G3np —

=  1 7 ,0 5 - д г .  П ринять т)„* =  0,i85, т]м =  0,99, т) к 0 = 0 ,9 8 , а „ х =  0,99, а кс =  0,95, 
Оно = 0 ,9 5 , G B о х л  =  0,06, Vi_3 =  0,97.

10. О пределить тягу  Т Р Д  при условии полного расш ирения газа  в сопле, если 
при работе в САУ на вы соте Я = 1 1  км при Уп = 8 0 0  к м /ч  приведенный расход

газа  через сопло G4np =  48,7 -р—' , степень расш ирения га за  в сопле я с =  3, 
тем пература  га за  за  турбиной Г4* =  950 К, коэф ф ициент потерь скорости в соп
ле фс =  0,98. И зменением массы  рабочего тела по тр ак ту  двигателя принебречь
(Vi—4 = i - 5 =  1) .

11. О пределить удельны й расход топлива Т Р Д , если при работе в САУ на вы-
К М

соте Я = 1 1  км при скорости полета V n =  6 0 0 - 5-  степень пониж ения давлени я 
га за  в сопле я с =  3,5, тем пература рабочего тела за  турбиной, перед турбиной 
и за компрессором соответственно р авн а: 7"4* =  1050 К, 7У* =  1400 К, Т2* —  
=  780 К. П ринять ф с =  0,98, r)Kc =  0,98, G B охл =  0,03.

12. О пределить тягу , тем пературу  газа  перед турбиной, давление за  ком прес
сором, расход топлива и расход воздуха, ,которы е имеет двигатель при работе 
на номинальном реж им е на земле (Уп =  0 ) при следую щ их атмосферных у сло 
виях:

а) 7’н =  250 К, Рп =  1,03-105 П а;

б) Гв =  290 К, Рн =  0,97-105 Па,
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если зад ан а  дроссельная характеристика двигателя в САУ на .земле при Уп =  0 
(см. рис. 3 .7). Н оминальны й реж им  зад ается  частотой вращ ения ротора п  —  

об
=  93 0 0  мин ‘

13. П ри работе на номинальном реж им е па зем ле при У п =  О, Ти =  253 К  
и р к =  Ю5 П а  Т Р Д  р азвивает  тягу  R  =  87,3 -103 Н.  О пределить тягу , удельны й 
расход топлива, а т ак ж е  парам етры  7Д*; р 2*\ G a при Т а =  293 К  и р а =
=  1,013 • 10s П а, если тот ж е  реж им работы  двигателя задается :

а) постоянной физической частотой вращ ения ротора;
б) постоянной приведенной частотой вращ ения ротора.
Д россельн ая характеристика двигателя при 7 Н =  253 К, Рн =  Ю5 П а  дается  

на рис. 3.17.
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П р и л о ж е н и е  5

Т а б л и ц а  с т а н д а р т н о й  а т м о с ф е р ы

Н к м п а р а  к г с ' с м - г „  к а  м / с

— 0 ,5 107523 1,09606 291 ,42 342 ,20
0 101360 1,03323 288 ,15 340 ,28
0 ,5 95486 0 ,97335 284 ,90 338 ,36

1 , 0 89907 0,91648 281 ,65 336 ,43
1 ,5 84595 0,86233 278 ,40 334 ,48
2 , 0 79525 0 ,81065 2 75 ,14 3 32 ,52
2 ,5 74719 0 ,76166 2 71 ,89 330,55
3 ,0 70149 0,71508 2 68 ,64 328,56

3 ,5 65797 0,67071 265 ,38 326 ,56
4 ,0 61677 0,62836 262 ,13 324 ,56
4 ,5 57769 0,58888 258 ,88 3 2 2 ,54
5 ,0 54064 0,55111 2 55 ,63 320,51
5 ,5 50552 0,51531 252 ,38 318 ,47

6,0 47229 0 ,48144 249 ,13 316,41
6 ,5 44084 0 ,44938 245 ,88 3 14 ,34
7 ,0 41112 0,41908 242 ,63 3 1 2 ,25
7 ,5 38303 0 ,39045 239 ,38 310 ,15
8 , 0 35660 0,36351 236 ,14 308., 05

8 ,5 33159 0,33801 232 ,89 305 ,92
9 ,0 30801 0 ,31398 229 ,64 303 ,78
9 ,5 28580 0 ,29142 226 ,40 301 ,63

1 0 , 0 26508 0,27013 223 ,15 299 ,45

10,5 24537 0,25012 2 19 ,90 2 9 7 ,27
1 1 , 0 22697 0,23137 216 ,66 295 ,07
11 ,5 20984 0,21390 2 16 ,66 2 9 5 ,07
1 2 19397 0 ,19773 216 ,66 295 ,07
12,5 17932 0 ,18279 216 ,66 295 ,07

13 16578 0 ,16899 216 ,66 295 ,07
13,5 15326 0 ,15623 216 ,66 295 ,07
14 14168 0,14443 216 ,66 295 ,07
14,5 13099 0 ,13353 216 ,66 29 5 ,07
15 1 2 1 1 1 0 ,12346 216 ,66 29 5 ,07

15 ,5 11197 0,11414 216 ,66 295 ,07
16 10352 0,10552 216 ,66 295 ,07
16 ,5 9570 ,6 0,09756 216 ,66 295 ,07
17 8848 ,6 0,09020 216 ,66 295 ,07
1 7 ,5 8181 ,5 0,083403 216 ,66 295 ,07

114



Продолжение

Н км р п Па -Рн КГС С.Ц2 г н К а м/с

18 7564 ,5 0,077110 216 6 6 295,07
18,5 6994,1 0,071296 216 6 6 295 ,07
19 6466 ,9 0,065922 216 6 6 295,07
19 ,5 5979 ,4 0,060952 216 6 6 295 ,07
2 0 5528 ,8 0,056359 216,66 295 ,07

2 1 4727 ,0 0,048186 216,66 295,07
2 2 4041 ,7 0,041200 216,66 295,07
23 3455 ,9 0,035228 216,66 295,07
24 2935,1 0,030123 216,66 295 ,07
25 2527,1 0,025760 216,66 295,07

26 2163,1 0,022050 219,40 296 ,93
27 1855,8 0,018911 222 ,14 298,78
28 1594,9 0,016258 224,87 300,61
29 1373,0 0,013996 227,61 302 ,43
30 1184.0 0.012069 230 ,35 304 ,25



П р и л о ж е н и е  6

Т а б л и ц ы  д л я  р а с ч е т а  п р о ц е с с о в  с ж а т и я  и р а с ш и р е н и я

л

* = 1 ,4 й==1,33

7!

й —1,4 * = 1 ,33

к - 1

е й 1 — — е

й - 1
е=7 * 1 - - Lе

1 , 0 0 1 , 0 0 0 0 , 0 0 0 0 0
1 , 0 1 1,003 0,00249 1,36 1,092 0 ,07399
1 , 0 2 1,006 0 ,00494 1,37 1,094 0,07568
1,0.3 1,008 0,00736 1,38 1,096 0 ,07736
1 ,04 1 , 0 1 1 0 ,00976 1,39 1,099 0 ,07903
1 ,05 1,014 0 ,01213 1,40 1 , 1 0 1 0,08067

1,06 1,017 0,01446 1,41 1,103 0,08231
1 ,07 1 , 0 2 0 0 ,01677 1,42 1,105 0,08393
1,08 1 , 0 2 2 0 ,01906 1,43 1,108 0 ,08554
1,09 1,025 0 ,02134 1 ,44 1 , 1 1 0 0,08713
1 , 1 0 1,028 0 ,02355 1,45 1 , 1 1 2 0,08871

1 , 1 1 1,030 0 ,02575 1,46 1,114 0,09027
1 , 1 2 1,033 0 ,02793 1,47 1,116 0,09183
1,13 1,036 0 ,03009 1,48 1,118 0 ,09336
1 ,14 1,038 0,0322.3 1 ,49 1 , 1 2 1 0 ,09489
1,15 1,041 0 ,03433 1 ,50 1,123 0 ,09639

1,16 1 ,043 0,03642 1,51 1,125 0 ,09790
1 ,17 1,046 0,03849 1 ,52 1,127 0,09938
1,18 1,048 0,04053 1 ,53 1,129 0 ,1009
1,19 1,051 0,04256 1,54 1,131 0 ,1023
1 , 2 0 1,054 0,04456 1,55 1,133 0 ,1038

1 , 2 1 1,056 0,04654 1 ,56 1,136 0 ,1052
1 , 2 2 1 ,058 0 ,04849 1 ,57 1,138 0 ,1066
1 ,23 1,061 0,05044 1,58 1 ,140 0 ,1080
1 ,24 1,063 0,05236 1 ,59 1,142 0 ,1095
1,25 1,066 0,05426 1 ,60 1,144 0 ,01109

1,26 1,068 0 ,05614 1,61 1,146 0 ,1123
1,27 1,071 0,05800 1 ,62 1,148 0 ,1136
1 ,28 1,07.3 0,05985 1,63 1,150 0 ,1150
1 ,29 1,076 0,06168 1,64 1,152 0 ,1163
1 ,30 1,078 0,06348 1 ,65 1,154 0 ,1177

1.31
1 .32
1.33
1 .34
1 .35

1,080
1,083
1,085
1,087
1,090

0,06528
0,06705
0,06881
0,07056
0,07226

1 , 6 6
1.67
1 . 6 8

1.69
1 .70

1,156 
1,158 
1,160 
1,162 
1,164

0 ,1190
0 ,1203
0 ,1216
0 ,1230
0 ,1243
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П р о д о л ж е н и е

Tt

ft—1,4 f t = l ,3 3

-

f t = l , 4 f t= l ,3 3

f t- 1
e=7t k 1

1— —

ft- 1
C:— - i — L

e

1,71 1,166 0,1255 2 , 1 1 1,238 0 ,1703
1 ,72 1,168 0,1268 2 , 1 2 1,240 0 ,1713
1 ,73 1,170 0,1280 2 ,1 3 1,241 0 ,1722
1,74 1,172 0,1293 2 ,1 4 1,243 0 ,1732
1 ,75 1,174 0 ,1306 2 ,1 5 1,245 0 ,1742

1 ,76 1,176 0,1318 2 ,1 6 1,246 0,1751
1 ,77 1,177 0,1330 2 ,1 7 1,247 0,1761
1,78 1,179 0 ,1343 2 ,1 8 1,249 0 ,1770
1,79 1,181 0,1354 2 ,1 9 1,251 0 ,1780
1,80 1,183 0,1366 2 , 2 0 1,252 0 ,1789

1,81 1,185 0,1379 2 , 2 1 1,254 0,1798
1 ,82 1,187 0,1391 2 , 2 2 1,256 0,1808
1 ,83 1,188 0 ,1402 2 ,2 3 1,257 0 ,1817
1,84 1,190 0 ,1414 2 ,2 4 1,259 0,1826
1,85 1,192 0 ,1426 2 ,2 5 1,261 0 ,1835

1 , 8 6 1,194 0 ,1437 2 ,2 6 1,263 0 ,1844
1,87 1,196 0 ,1448 2 ,2 7 1,264 0 ,1853
1 , 8 8 1,198 0 ,1460 2 ,2 8 1,266 0,1862
1,89 1 , 2 0 0 0,1471 2 ,2 9 1,267 0 ,1870
1,90 1 , 2 0 1 0,1482 2 ,3 0 1 ,269 0 ,1880

1,91 1,203 0,1494 2,31 1,271 0,1889
1,92 1,205 0 ,1505 2 ,3 2 1,272 0,1898
1,93 1,207 0,1516 2 ,3 3 1,274 0 ,1906
1,94 1,208 0 ,1527 2 ,3 4 1,275 0 ,1915
1,95 1 , 2 1 0 0,1538 2 ,3 5 1,276 0 ,1924

1,96 1 , 2 1 2 0,1548 2 ,3 6 1,277 0 ,1932
1,97 1,214 0,1559 2 ,3 7 1,279 0,1941
1,98 1,216 0 ,1570 2 ,3 8 1,281 0 ,1949
1,99 1,217 0,1580 2 ,3 9 1,282 0,1958
2 , 0 0 1,219 0,1591 2 ,4 0 1,284 0,1966

2 , 0 1 1 , 2 2 1 0 ,1602 2,41 1,285 0 ,1974
2 , 0 2 1,223 0 ,1612 2 ,4 2 1,287 0 ,1982
2 ,03 1,225 0 ,1622 2 ,4 3 1,289 0,1991
2 ,0 4 1,226 0 ,1633 2 ,4 4 1,290 0 ,1999
2 ,05 1,227 0 ,1643 2 ,4 5 1,292 0 ,2007

2 ,06 1,229 0,1653 2 ,4 6 1,293 0 ,2015
2 ,07 1,231 0,1663 2 ,4 7 1,295 0 ,2023
2 ,08 1,233 0,1673 2 ,4 8 1,296 0,2031
2 ,0 9 1,234 0 ,1683 2 ,4 9 1,298 0 ,2039
2 , 1 0 1,236 0,1693 2 ,5 0 1,299 0,2047
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Г1 родолженае

я

fe = l ,4 *==1,33

я

f t = 1 ,4 ft --1,33

ft- 1  
0_— ft

e

ft- 1  
e . - r t  ^ l — ~e

2,51 1,301 0,2055 2,91 1,357 0 ,2 3 4 4
2 ,5 2 1,302 0,2063 2 ,9 2 1,358 0 ,2350
2 ,5 3 1,304 0,2071 2 ,9 3 1,360 0 ,2357
2 ,5 4 1,305 0,2078 2 ,9 4 1,361 0 ,2363
2 ,5 5 1,306 0,2086 2 ,9 5 1,362 0 ,2370

2 ,5 6 1,308 0 ,2094 2 ,9 6 1,363 0 ,2376
2 ,5 7 1,310 0 , 2 1 0 2 2 ,9 7 1,365 0 ,2382
2 ,5 8 1,311 0 , 2 1 1 0 2 ,9 8 1,366 0 ,2389
2 ,5 9 1,312 0,2117 2 ,9 9 1,367 0 ,2395
2 ,6 0 1,314 0 ,2125 3 ,0 0 1,369 0 ,2402

2,61 1,315 0 ,2132 3,01 1,370 0,2407
2 ,6 2 1,317 0 ,2140 3 ,0 2 1,371 0 ,2414
2 ,6 3 1,318 0 ,2148 3 ,0 3 1,373 0,2422
2 ,6 4 1,319 0,2155 3 ,0 4 1,374 0 ,2427
2 ,6 5 1,321 0,2162 3 ,0 5 1,375 0 ,2433

2 , 6 6 1,322 0,2170 3 ,0 6 1,377 0 ,2439
2 ,6 7 1,324 0,2177 3 ,0 7 1,378 0,2446
2 , 6 8 1,325 0,2185 3 ,0 8 1,379 0 ,2450
2 ,6 9 1,327 0,2192 3 ,0 9 1,380 0 ,2457
2 ,7 0 1,328 0,2199 3 ,1 0 1,381 0,2463

2,71 1,330 0,2206 3,11 1,383 0 ,2470
2 ,7 2 1,331 0,2213 3 ,1 2 1,385 0 ,2477
2 ,7 3 1,332 0 , 2 2 2 0 3 ,1 3 1,386 0,2482
2 ,7 4 1,334 0,2227 3 ,1 4 1,387 0 ,2487
2 ,7 5 1,335 0 ,2235 3 ,1 5 1,388 0 ,2494

2 ,7 6 1,337 0 ,2242 3 ,1 6 1,390 0 ,2499
2 ,7 7 1,338 0 ,2249 3 ,1 7 1,391 0 ,2504
2 ,7 8 1,339 0,2255 3 ,1 8 1,392 0,2511
2 ,7 9 1,341 0 ,2262 3 ,1 9 1,393 0 ,2518
2 ,8 0 1,342 0 ,2269 3 ,2 0 1,394 0 ,2524

2,81 1,343 0,2276 3,21 1,395 0 ,2529
2 ,8 2 1,345 0 ,2283 3 ,2 2 1,396 0,2536
2 ,8 3 1,346 0 ,2290 3 ,2 3 1,398 0,2541
2 ,8 4 1,347 0 ,2297 3 ,2 4 1,399 0,2546
2 ,8 5 1,349 0,2303 3 ,2 5 1,401 0 ,2553

2 , 8 6 1,350 0 ,2310 3 ,2 6 1,402 0,2558
2 ,8 7 1,351 0,2317 3 ,2 7 1,403 0 ,2563
2 , 8 8 1,353 0 ,2324 3 ,2 8 1,404 0,2570
2 ,8 9 1,354 0,2331 3 ,2 9 1,405 0 ,2575
2 ,9 0 1,355 0 ,2337 3 ,3 0 1,406 0 ,2580
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Продолжение

-

k -  1 ,4 * = 1 ,3 3

-

*=1,4 * = 1 ,3 3

k—1
e = - ~

e

*-1
e = - e

•3,31 1,408 0 ,2587 ■3,71 1,454 0 ,2795
•3,32 1,409 0 ,2592 3 ,7 2 1,455 0,2799
•3,3.3 1,410 0 ,2597 3 ,7 3 1,456 0,2804
3 ,3 4 1,411 0 ,2 6 0 4 3 ,7 4 1,458 0,2809
3 ,3 5 1,413 0 ,2609 3 ,7 5 1,459 0 ,2814

3 ,3 6 1,414 0 ,2614 3 ,76 1,460 0 ,2819
•3,37 1,415 0 ,2619 3 ,7 7 1,461 0 ,2824
•3,38 1,416 0,2625 3 ,7 8 1,462 0,2829
•3,39 1,418 0,2631 3 ,7 9 1,46.3 0 ,2834
3 ,4 0 1,419 0,2635 3 ,8 0 1,464 0,2837

3 ,41 1,420 0 ,2642 3,81 1,466 0,2842
3 ,4 2 1,421 0 ,2647 3 ,8 2 1,467 0 ,2847
3 ,4 3 1,422 0 ,2652 3 ,8 3 1,468 0 ,2852
3 ,4 4 1,423 0 ,2659 3 ,8 4 1,469 0 ,2857
3 ,4 5 1,424 0 ,2664 3 ,8 5 1,470 0,2862

•3,46 1,426 0,2669 3 ,8 6 1,471 0 ,2865
3 ,4 7 1,427 0 ,2674 3 ,8 7 1,472 0 ,2870
3 ,4 8 1,428 0 ,2679 3 ,8 8 1,473 0 ,2875
3 ,4 9 1,429 0 ,2684 3 ,8 9 1,474 0,2880
3 ,5 0 1,4.30 0,2689 3 ,9 0 1,475 0,2885

3,51 1,432 0 ,2694 3,91 1,476 0 ,2889
3 ,5 2 1,433 0,2699 3 ,9 2 1,477 0,289.3
3 ,5 3 1,434 0 ,2705 3 ,9 3 1,478 0,2898
3 ,5 4 1,435 0 ,2710 .3,94 1,479 0 ,2903
3 ,5 5 1,436 0 ,2715 3 ,9 5 1,480 0 ,2906

3 ,5 6 1,437 0 ,2720 3 ,9 6 1,482 0,2911
3 ,5 7 1,438 0 ,2725 3 ,9 7 1,483 0,2916
3 ,5 8 1,439 0 ,2730 3 ,9 8 1,484 0,2920
3 ,5 9 1,441 0 ,2736 3 ,9 9 1,485 0,2925
3 ,6 0 1,442 0,2741 4 ,0 0 1,486 0 ,2929

3 , 6 1 1,443 0,2746 4 ,1 1,498 0 ,2977
3 ,6 2 1,444 0,2751 4 ,2 1,509 0 ,3012
3 ,6 3 1,445 0 ,2756 4 ,3 1,519 0,3056
3 ,6 4 1,446 0,2761 4 ,4 1,528 0 ,3095
.3,65 1,447 0,2766 4 ,5 1,537 0,3132

3 ,6 6 1,449 0,2771 4 ,6 1,547 0,3171
3 ,6 7 1,450 0,2776 4 ,7 1,557 0,3206
3 ,6 8 1,451 0,2781 4 ,8 1,566 0 ,3244
3 ,6 9 1,452 0,2786 4 ,9 1,576 0 ,3280
3 ,7 0 1,453 0,2791 5 ,0 1,585 0,3311
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П р о д о л ж е н и е

Л

* -= 1 ,4 ft- 1,33

тг

ft 1 ,4 ft- л ,  33

ft- 1  
е — п  ^ 1— —  е

f t - 1  

с — - * ! _ J Le

5 ,1 1,594 0,3347 9,1 1,881 0,4246
5 ,2 1,603 0,3378 9 ,2 1 , 8 8 6 0 ,4259
5 ,3 1,612 0,3408 9 ,3 1,893 0 ,4272
5 ,4 1,620 0,3442 9 ,4 1,899 0 ,4285
5 ,5 1,628 0 ,3469 9 ,5 1,905 0 ,4302

5 ,6 1,637 0 ,3503 9 ,6 1,911 0,4321
5 ,7 1,646 0 ,3527 9 ,7 1,916 0 ,4334
5 ,8 1,654 0 ,3557 9 ,8 1,921 0,4351
5 ,9 1,662 0 ,3587 9 ,9 1,926 0 ,4364
6 , 0 1,670 0 ,3610 1 0 , 0 1,932 0,4376

6 , 1 1,678 0 ,3635 1 0 , 1 1,937 0,4389
6 , 2 1 , 6 8 6 0 ,3667 1 0 , 2 1,943 0,4401
6 ,3 1,693 0 ,3687 10,3 1,948 0 ,4416
6 ,4 1,701 0 ,3715 10 ,4 1,954 0 ,4433
6 ,5 1,709 0 ,3734 10,5 1,961 0,4448

6 , 6 1,716 0 ,3762 1 0 , 6 1,965 0,4460
6 ,7 1,724 0 ,3784 10,7 1,970 0 ,4469
6 , 8 1,731 0 ,3805 1 0 , 8 1,975 0 ,4482
6 ,9 1,737 0,3831 10 ,9 1,980 0,4496
7 ,0 1,745 0 ,3854 1 1 , 0 1,986 0,4508

7 ,1 1,752 0 ,3872 1 1 , 1 1,991 0 ,4524
7 ,2 1,760 0,3895 1 1 , 2 1,995 0 ,4530
7 ,3 1,766 0,3918 11,3 2 , 0 0 1 0 ,4545
7 ,4 1,773 0,3936 11,4 2 ,007 0,4556
7 ,5 1,780 0,3958 11,5 2 , 0 1 1 0,4567

7 ,6 1,786 0 ,3976 1 1 , 6 2,016 0 ,4580
7 ,7 1,793 0 ,3994 11,7 2 , 0 2 1 0,4591
7 ,8 1,800 0 ,4016 1 1 , 8 2 ,027 0,4606
7 ,9 1,806 0,4038 11,9 2,031 0,4619
8 , 0 1,813 0 ,4054 1 2 , 0 2 ,035 0 ,4630

8 , 1 1,819 0,4072 1 2 , 1 2,040 0,4638
8 , 2 1,826 0 ,4087 1 2 , 2 2,044 0,4647
8 ,3 1,832 0 ,4108 12,3 2 ,050 0,4654
8 ,4 1,839 0 ,4124 12,4 2,055 0 ,4667
8 ,5 1,845 1,4141 12,5 2 ,060 0,4678

8 , 6 1,851 0 ,4163 1 2 , 6 2,063 0,4692
8 ,7 1,857 0 ,4179 12,7 2 ,0 6 9 0,4703
8 , 8 1,864 0 ,4192 1 2 , 8 2 ,072 0 ,4716
8 ,9 1,869 0 ,4210 12,9 2 ,079 0 ,4723
9 ,0 1,876 0 ,4229 13 ,0 2,082 0 ,4734
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Пр од ол ж ен и е

-

ft=- 1,4 *  -1,3,3

-

ft= 1 ,4 ft =1,33

f t - 1

е- -п к i - _ Lе
f t - l  

e= r. * i — L
e

13,1 2 ,088 0 ,4742 17,1 9 954 0,5079
13 ,2 2,091 0,4751 17,2 2 9 5 8 0,5091
13 ,3 2 ,096 0 ,4764 17,3 2 ' 061 0,5095
13,4 2 , 1 0 1 0 ,4775 17,4 2  064 0,5102
13,5 2 ,106 0,4783 17,5 2,268 0,5110

13,6 2 , 1 1 1 0,4792 17,6 2 271 0,5115
13,7 2 ,1 1 4 0,4800 17,7 2,276 0,5125
13 ,8 2 ,118 0,4811 17,8 2 ,279 0,5132
13 ,9 2 , 1 2 1 0,4824 17,9 2,28.3 0,5136
14,0 2 ,127 0 ,4832 18,0 2,287 0,5146

14,1 2,131 0 ,4838 18,1 2,290 0,5150
14,2 2 ,136 0,4848 18,2 2,29.3 0,5157
14 ,3 2 ,1 4 0 0.4859 18,3 2.298 0,5165
14,4 2,146 0,4866 18 ,4 2,300 0 .5169
14 ,5 2 ,1 5 0 0,4874 18,5 2,303 0 ,5179

14 ,6 2 ,1 5 2 0 ,4884 18,6 2,307 0,5184
14 ,7 2 ,1 5 6 0 ,4893 18,7 2,311 0,5193
14,8 2,161 0 ,4903 18,8 2 ,3 1 5 0,5197
14 ,9 2,166 0 ,4907 18,9 2,319 0,5202
15 ,0 2,170 0 ,4918 19,0 2,321 0,5208

15,1 2 ,173 0 ,4926 19,1 2 ,3 2 5 0 ,5214
15,2 2 ,177 0,4931 19,2 2 ,3 2 8 0,5222
15 ,3 2,181 0 ,4942 19 ,3 2 ,3 3 1 0,5228
15 ,4 2 ,186 0,4952 19 ,4 2, .335 0,5234
15,5 2 ,190 0 ,4959 19 ,5 2 ,3 3 9 0 ,5240

15,6 2 ,195 0,4968 19,6 2,341 0,5217
15,7 2 ,199 0 ,4977 19,7 2 ,3 4 3 0 ,5254
15,8 2 ,203 0 ,4984 19,8 2,348 0,5258
15,9 2,207 0,4991 19 ,9 2 .352 0 ,5264
16,0 2 , 2 1 0 0,5000 2 0 , 0 2,356 0 ,5269

16,1 2,214 0 ,5006 2 0 , 1 2 ,3 5 9 0 ,5274
16,2 2,218 0 ,5014 2 0 , 2 2,362 0 ,5280
16,3 2 . 2 2 1 0 ,5022 2 0 .3 2 ,365 0.5287
16,4 2,226 0 ,5027 2 0 ,4 2 ,3 6 9 0,5291
16,5 2,231 0 ,5037 2 0 ,5 2,371 0,5298

16,6 2 ,234 0,5044 2 0 , 6 2 ,3 7 4 0 ,5302
16,7 2 ,238 0.5052 2 0 ,7 2 ,380 0,5.312
1 6 , 8 2,241 0,5059 2 0 , 8 2 ,3 8 2 0 ,5319
16,9 2 ,245 0 ,5070 2 0 ,9 2 ,385 0 ,5323
17,0 2 ,249 0 ,5074 2 1  , 0 2,389 0,5327

121



Продолжение

-

* =  1 ,4 f t= l ,3 3

Tt

* = 1 ,4 * = 1 ,3 3

*-1 
е = -  *

e

*-1
e = 7 i  k i _ _ Le

2 1 , 1 2,391 0,5333 2 4 ,6 2 ,499 0 ,5509
2 1 , 2 2 ,3 9 5 0 ,5338 2 4 ,7 2,501 0 ,5512
2 1 ,3 2 ,399 0 ,5344 2 4 ,8 2,503 0 ,5516
2 1 ,4 2,401 0,5351 2 4 ,9 2,508 0 ,5524
2 1 ,5 2 ,404 0 ,5355 2 5 ,0 2,510 0 ,5528

2 1 , 6 2,408 0 ,5360 26 2 ,537 0 ,5 5 5
2 1 ,7 2,411 0 ,5366 27 2 ,5 6 4 0 ,5 5 9
2 1 , 8 2 ,4 1 4 0,5373 28 2,591 0,563
2 1 ,9 2 ,418 0 ,5377 29 2 ,6 1 7 0 ,5 6 6
2 2 , 0 2,420 0 ,5382 30 2 ,643 0 ,5 7 0

2 2 , 1 2 ,4 2 2 0 ,5387 31 2,667 0 ,5 7 3
2 2 , 2 2 ,427 0 ,5392 32 2 ,692 0 ,5 7 7
2 2 ,3 2 ,4 3 0 0,5398 33 2 ,7 1 6 0 ,5 8 0
2 2 ,4 2 ,4 3 3 0 ,5405 34 2 ,7 3 9 0 ,5 8 3
2 2 ,5 2 ,4 3 6 0 ,5409 35 2 ,762 0 ,5 8 6

2 2 , 6 2 ,4 4 0 0 ,5414 36 2 ,7 8 4 0 ,5 8 9
2 2 ,7 2 ,4 4 2 0 ,5419 37 2 ,806 0 ,5 9 2
2 2 , 8 2 ,445 0 ,5424 38 2 ,827 0 ,5 9 5
2 2 ,9 2 ,448 0,5428 39 2 ,848 0 ,5 9 7
2 3 ,0 2,451 0,5433 40 2 ,8 6 9 0 ,6 0 0

23 ,1 2 ,454 0,5438 41 2 ,8 9 0 0 ,6 0 2
2 3 ,2 2 ,458 0,5442 42 2 ,9 0 9 0 ,6 0 4
2 3 ,3 2 ,460 0,5448 43 2 ,929 0 ,6 0 7
2 3 ,4 2 ,462 0,5453 44 2 ,949 0 ,6 0 9
2 3 ,5 2 ,466 0 ,5459 45 2 ,968 0,611

2 3 ,6 2 ,469 0,5463 46 2 ,986 0 ,6 1 3
2 3 ,7 2 ,472 0 ,5467 47 3 ,0 0 4 0 ,6 1 5
2 3 ,8 2 ,475 0 ,5470 48 3 ,023 0 ,6 1 7
2 3 ,9 2 ,479 0 ,5477 49 3,041 0 ,6 1 9
2 4 ,0 2,481 0 ,5484 50 3 ,058 0,621

24,1 2 ,483 0,5488 60 3 ,2 2 5 0,641
2 4 ,2 2 ,487 0,5491 70 3,371 0 ,6 5 4
2 4 ,3 2 ,490 0 ,5496 80 3 ,5 0 2 0 , 6 6 6
2 4 ,4 2 ,492 0 ,5500 90 3,621 0 ,6 7 5
2 4 ,5 2 ,495 0 ,5505 1 0 0 3,734 0 ,6 8 4
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П р и л о ж е н и е  7
Т абли ца для расч ета  о т н о си т ел ьного  р асх о д а  топлива*

г*к С Р т к г

к Л жп Т ------к г
т* к С р Т

к г п т КТ

273,16 273 ,29 413 ,67 730 745,91 1508,74
2 8 0 280 ,15 426,86 740 756 ,76 1536,80
288 ,16 288 82 442 ,70 750 767 ,60 1565,02
290 290 ,20 446 ,29 760 778,49 1592,99
298 ,16 298 41 462,20 770 789,42 1621,12
300 300 ,25 472 ,75 780 800,35 1649,43
310 310 30 4 85 ,56 790 811,27 1677,94
320 320 35 505 ,62 800 822 ,24 1706,62
330 330 ,44 525 ,97 810 833 ,25 1735,26
340 340 53 546 ,44 820 844,22 1764,11
350 350 54 567,21 830 855 ,24 1793,17
360 360,63 588 ,23 840 866,29 1822,35
370 370 72 609 ,75 850 877 ,30 1851,74
380 380 81 631 ,10 860 888 ,44 1881,26
390 390 ,94 653 ,09 870 899,53 1910,99
400 401 ,07 675 ,07 880 910,67 1940,88
410 411 ,16 6 97 ,60 890 921 ,85 1970,95
420 4 21 ,34 720,33 900 933 ,03 2 0 0 1 , 2 2

430 431 ,55 7 43 ,07 910 944,21 2031,53
440 441 ,69 766 ,22 920 955,43 2062,05
'150 451 ,90 789,37 930 966.65 2092,75
460 462 ,12 812 ,95 940 977,91 2123,60
470 4 7 2 ,34 836 ,52 950 989 ,18 2154,63
480 482 ,64 860 ,22 960 1000,48 2185,61
490 492 89 884,08 970 1011,79 2216,76
500 503 ,19 908 ,20 980 1023,18 2248,12
510 513 ,49 932 ,40 990 1034,52 2279,61
520 523 ,79 956 ,73 1 0 0 0 1045,91 2311,31
530 534 ,14 981 ,47 1 0 1 0 1057,34 2342,80
540 544 ,52 1006,30 1 0 2 0 1068,77 2374,45
550 554,90 1031,26 1030 1080,24 2406,27
560 565,33 1056,38 1040 1091,72 2438,26
570 575,71 1081,63 1050 1103,23 2479,45
580 586 ,22 1107,13 1060 1114,75 2502,53
590 596,65 1132,58 1070 1126,30 2534,73
600 607 ,12 1158,46 1080 1137,90 2567,13
610 617 ,67 1184,29 1090 1149,50 2599,71
620 628,22 1210,38 1 1 0 0 1161,70 2632,41
630 638,81 1236,67 1 1 1 0 1172,74 2664,98
640 649 ,36 1263,22 1 1 2 0 1184,38 2697,72
650 660 ,00 1289,93 1130 1196,06 2730,60
660 670,63 1316,68 1140 1207,74 2763,63
670 681,31 1343,65 1150 1219,46 2796,83
680 692 ,03 1370,82 1160 1231,15 2830,29
690 702,75 1398,25 1170 1242,87 2863,91
700 713 ,46 1425,84 1180 1254,63 2897,66
710 724 ,27 1453,26 1190 1266,40 2931,57
720 735 ,07 1480,90 1 2 0 0 1278,16 2965,65

* печатается по [ 1 7 ] .
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Продолжение

г*к _ ^ К.Я.ЖСрТ*,----к г пТ кг 7>К _ .... кДжСрТ*,-----кг пт*:^кг

1210 1289,85 2999,73 1710 1892,40 4828,03
1220 1301,53 3033,94 1720 1904,71 4866,55
1230 1313,25 3068,36 1730 1917,02 4905,11
1240 1324,98 3102,90 1740 1929,37 4943,80
1250 1336,70 3137,61 1750 1941,72 4982,65
1260 1348,51 3172,20 1760 1954,03 5021,17
1270 1360,31 3206,91 1770 1966,38 5059,82
1280 1372,16 3241,78 1780 1979,15 5098,59
1290 1384,01 3276,83 1790 1991,08 5137,78
1300 1395,90 3312,00 1800 2003,44 5176,47
1310 1407,80 3347,05 1810 2015,83 5215,37
1320 1419,69 3382,30 1820 2028 18 5254,35
1330 1431,62 3417,64 18.30 2040,58 529.3,41
1340 1443,59 3453,14 1840 2052,96 5332,65
1350 1455,57 3488,82 1850 2065,36 5371,96
1360 1467,50 3524,41 1860 2077,80 5411,07
1370 1479,43 3560,16 1870 2090,23 5450,26
1380 1491,41 3596,05 1880 2102 67 5489,62
1390 1503,38 3632,10 1890 2115,10 5529,02
1400 1515,40 3668,27 1900 2127,58 5568,58
1410 1527,33 3704,41 1910 21.35 79 5608,28
1420 1539,31 3740,71 1920 2152,41 5648,09
1430 1551,32 3777,13 1930 2164,85 5688,04
1440 1563,30 3813,69 1940 2177,28 5728,11
1450 1576,36 3850,41 1950 2185,99 5768,26
1460 1587,25 3887,00 1960 2202,24 5808,08
1470 1599,18 3927,72 1970 2214,71 5847,98
1480 1611,11 3960,57 1980 2227 19 5888,01
1490 1623,09 3997,62 1990 2239’67 5928,12
1500 1635,06 4034,72 2000 2252'19 5968,36
1510 1647,33 4071,48 2010 2264,66 6008,39
1520 1659,60 4108,41 2020 2277 14 6048,50
1530 1671,91 4145,42 2030 2289,66 6088,69
1540 1684,22 4182,60 2040 2302 14 6129,01
1550 1696,57 4219,91 2050 2314,66 6169,46
1560 1708,76 4257,13 2060 2327 18 6209,45
1570 1720,89 4294,52 2070 2339 70 6249,60
1580 1733,12 4332,04 2080 2352,26 6289,80
1590 1745,31 4369,64 2090 2364,82 6330,12
1600 1757,53 4407,40 2100 2377,38 6370,52
1610 1769,76 4445,13 2110 2389,86 6410,67
1620 1781,99 4482,98 2120 2402,33 6450,91
1630 1794,21 4520,95 21.30 2414,81 6491,23
1640 1806,48 4559,06 2140 2427,33 6531,68
1650 1818,75 4597,28 2150 2439,85 6572,21
1660 1830,97 4635,51 2160 2452,37 6612,65
1670 1843,24 4673,91 2170 2464,97 6653,23
1680 1855,51 4712,38 2180 2477,53 6693,88
1690 1867,82 4750,99 2190 2490,13 6734,58
1700 1880,13 4789,72 2200 2502,74 6775,45
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г*к

2210
2220
2230
2240
2250
2260
2270
2280
2290
2300
2310
2320
2330
2340
2350
2360
2370
2380
2390
2100
2410
2 120
2 130
2440
2450
2-160
2170
2480
2490
2500
2510
2520
2530
2540
2550
2560
2570

2515 38 6816 94
2528 03 6858 52
2540 67 6900 22
2553 36 6942 05
2566 01 6983 92
2578 73 7023 94
2591 46 7064 01
260-1 19 7104 17
2616 92 7144 40
2629 69 7184 72
2642 46 7225 80
2655 19 7266 96
2667 96 7308 24
2680 77 7349 57
2693 54 7-390 97
2706 28 7432 22
2713 10 7473 50
2731 77 7514 87
2744 51 7556 36
2757 31 7597 90
2769 91 7639 18
2782 51 7680 55
2795 12 7721 96
2807 76 7763 49
2820 36 7805 11
2833 05 7846 40
2845 7-1 7887 76
2858 38 7929 21
2871 11 7970 75
2883 80 8012 37
2896 57 8054 07
2909 30 8095 86
2922 11 8137 73
2934 88 8179 68
2947 65 8221 72
2960 42 8263 25
2973 15 8304 91

2985.92
2998.69
3011.46
3024.27 
3037,12
3049.98
3062.83
3075.69
3088.46
3101.27
3114.08
3126.89
3139.71
3152.27
3164.83
3177.39
3189.99 
3202 59 
3215,66
3228.72
3241.83
3254.93
3268.08
3280.98 
3293,87 
3306,77
3319.70 
3332,64 
3345,50
3358.39 
3371,25 
3384,14 
3397,04
3409.98 
3422,91
3435.89
3448.83 
3461,81

Г* к

2580
2590
2600
2610
2620
2630
2640
2650
2660
2670
2680
2690
2700
2710
2720
2730
2740
2750
2760
2770
2780
2790
2800
2810
2820
2830
2810
2850
2860
2870
2880
2890
2900
2910
2920
2930
2910
2950



П р и л о ж е н и е  8

Т а б л и ц а  д л я  о п р е д е л е н и я  в ел и ч и н ы  н и dkc _  пТз* _j_Ko |кД ж  

п р и  р а с ч е т е  о т н о с и т е л ь н о г о  р а с х о д а  то п л и в а

Гз*к

К о эф ф и ц и ен т

0,94 0 ,9 6 0 ,98 0 ,99

273 ,16 40370,80 41229,14 42087,47 42516,64
280 40357,57 41215,91 42074,24 42503,41
288 ,16 40341,75 41200,10 42058,42 42487,58
290 40338,14 41196,48 42054,81 42483,98
298 ,16 40322,23 41180,57 42038,90 42468,07
300 40311,68 41170,02 42028,35 42457,52
310 40298,91 41157,21 42015,54 42444,71
320 40278,81 41137,15 41995,48 42424,65
330 40258,47 41116,80 41975,14 42404,30
340 40237,99 41096,33 41954,66 42383,83
350 40217,22 41075,56 41933,89 42363,06
360 40196,20 41054,54 41912,87 42342,04
370 40174,68 41032,60 41891,35 42320,52
380 40153,33 41011,67 41870,00 42299,17
390 40131,35 40989,68 41848,02 42277,19
400 40109,37 40967,70 41826,04 42255,20
410 40086,84 40945,18 41803,51 42232,68
420 40064,11 40922,44 41780,78 42209,94
430 40041,37 40899,70 41758,04 42187,21
440 40018,22 40876 ,55 41734,89 42164,05
450 39995,06 40853,40 41711,73 42140,90
460 39971,49 40829,87 41688,15 42117,33
470 39947,96 40806,29 41664,63 42097,98
480 39924,22 40782,55 41640,89 42070,05
490 39900,35 40758,73 41617,06 42046,19
500 39876,49 40734,61 41592,94 42022,11
510 39852,03 40710,45 41568,70 41997,85
520 39826,87 40686,04 41544,50 41973,54
530 39802,96 40661,30 41519,63 41948,80
540 39778,13 40636,47 41494,80 41923,97
550 39753,22 40611,56 41469,89 41899,06
560 39728,10 40587,27 41444 ,77 41873,94
570 39702,81 40561,14 41419,48 41848,65
580 39677,31 40535,64 41393,98 41823,15
590 39651,85 40510,19 41368,52 41797,69
600 39625,98 40484,31 41342,65 41771,81
610 39600,14 40458,48 41316,81 41745,98
620 39574,06 40432,39 41290,73 41719.90
630 39547,76 40406,10 41264,43 41693 ,60
640 39521,26 40379,60 41237,93 41667,10
650 39494,51 40352,84 41211,18 41640,34
660 39467,75 40326,09 41184,42 41613,59
670 39440,79 40299,12 41157,46 41586,62
680 39413,61 40271,95 41130,28 41559,45
690 39386,23 40244,56 41102,90 41532,07
700 39358,60 40216,93 41075,27 41504,43
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,*к

710
720
730
740
750
760
770
780
790
800
810
820
830
840
850
860
870
880
890
900
910
920
930
940
950
960
970
980
990

1000
1010
1020
1030
1040
1050
1060
1070
1080
1090
1100
1110
1120
ИЗО
1140
1150
1160
1170
1180
1190
1200

Продолжение
Коэффициент т,

0, 94 0,96

К С

0,99
0 ,9 8

39331
39303
39275

17
54
69

40189
40161
40134

51
87
03

41047,84
41020,21
40992,36
40964,31
40936,09

41477,01
41449,37
41421,53

39247 64 40105 98 41393,48
39219 42 40073 99 41365,53
39205 13 40049 83 40908’16 41337,33
39163 36 40021 69 40880,03 41309,19
39135 0 1 .39993 34 40851,68 41280,85
39106 50 .39964 87 40823,21 41252,38
39077 81 399.36 15 40794 49 41223,65
39049 18 39907 51 40765’,85 41195,01
39020 37 39878 6 6 40737,00 41166,17
38991 31 39849 65 40707,98 411-37,15
.'58962 09 39820 42 40678,76 41107,92
38932 69 39791 03 40649,36 41078,53
38903 18 39761 51 40619,85 41049,01
38873 45 397.31 78 40590,16 41019,29
38843 55 39701 89 40560,22 40989,39
38813 49 39671 83 40530,16 40959,33
38783 2 2 39641 6 8 40499,89 40929,06
38752 90 39611 24 40469,57 40898,74
38722 38 39580 72 40439,05 40868,22
38691 69 39550 03 40408,36 40837,53
38660 83 39519 17 40377,50 40806,67
.38629 81 39488 14 40346,48 40775,64
38598 82 39457 16 40315,49 40744,66
38567 67 39426 0 1 40284,34 40713,51
38536 35 39.394 69 40253,02 40682,19
38504 82 39.363 16 40221,49 40650,66
.3847.3 17 39331 51 40198,84 40618,97
38441 64 39299 98 40158,31 40587,48
38409 98 39268 24 40126,66 40555,83
■38378 17 39236 50 40094,84 40524,01
38,346 18 .39204 51 40062,85 40492,02
38314 0 2 39172 36 40030,69 40459,86
3828 1 95 39140 29 39998,62 40427,79 '
382 19 71 39108 05 39966,38 40,395,55
38217 30 .39075 64 .39933,97 40363,14
,38184 77 39043 06 39901,40 40330,57
38152 03 39010 36 39868,70 40297,87
38119 45 38997 79 39836,12 40265,29
38086 71 38945 05 39803,38 40232,55
38053 84 .38912 18 .39770,51 40199,68
38020 81 38879 14 39737,48 40166,64
37987 60 38845 94 39704,27 40133,44
37954 15 38812 49 39670,82 40099,99
37920 53 38779 91 39637,24 40066,41
37886 78 38745 1 2 39603,45 40032,62
37852 87 .38711 2 0 39569,54 39998,70
37818 83 38677 16 39535,50 39964,66
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П родолжение

7V K

Коэффициент я

0 ,94 0 ,96 0,98 0 ,99

1210 37784,74 38643,08 39501,67 39930,58
1220 37750,49 38608,83 39467,16 39896,33
1230 37716,08 38574,41 39432,75 39861,91
1240 37681,53 38539,87 39395,69 39827,37
1250 37646,82 38505,16 39363,49 39792,66
1260 37612,28 38470,57 39328,91 39758,08
1270 37577,53 38433,77 39294,20 39723,37
1280 37542,65 38400,99 39259,32 39688,49
1290 37507,61 38365,94 39224,28 39653,44
1300 37472,44 38330,77 39189,11 39618,27
1310 37437,39 38304,10 39154,06 39583,23
1320 37402,18 38260,51 39118,85 39548,02
1330 37366,80 38225,13 39083,47 39512,64
1340 37331,29 38189,6.3 39047,96 39477,13
1350 37295,66 38154,00 39012,29 39441,33
1360 37260,03 38118,36 38976,70 39418,43
1370 37224,27 38082,61 38940,94 39395,23
1380 37188,39 38046,72 38905,06 39334,23
1390 37152,34 38010,67 38869,01 39298,18
1400 37116,16 37974,50 38832,83 39262,00
1410 37080,03 37938,37 38796,70 39227,96
1420 37043,73 37902,06 38760,40 39189,57
1430 36998,93 37865,64 38723,97 39153.39
1440 36970,75 37829,08 38687,42 39116,59
1450 36934,03 37792,36 38650,70 39079,87
1460 36897,44 37755,77 38614,11 39043,27
1470 36860,72 37719,05 38577,39 39006,55
1480 36823,87 37682,20 38540,54 38969,71
1490 36786,86 37645,19 38503,53 38932,69
1500 36749,76 37608,09 38466,43 38895,60
1510 36712,96 37571,29 38429,63 38858,79
1520 36676,07 37534,40 38392,74 38821,91
1530 36639,01 37497,35 38355,68 38784,85
1540 36601,83 37460,17 38318,50 38747,67
1550 36564,53 37422,86 38281,20 38710,36
1560 36544,05 37385,64 38243,97 38673,14
1570 36489,91 37348,25 38206,58 38635,75
1580 36452,40 37310,73 38169,07 38598,24
1590 36414,80 37273,13 38131,47 38560,64
1600 36377,03 37235,37 38093,70 38522,87
1610 36339,31 37197,64 38055,98 38485,15
1620 36301,46 37159,79 38018,13 38447,29
1630 36263,48 37121,82 37980,15 38409,32
1640 36225,38 37083,71 37942,05 38371,22
1650 36187,15 37045,49 37903,82 38332,99
1660 36148,93 37007,26 37865,60 38294,76
1670 36110,57 36968,91 37848,24 38256,41
1680 36072,05 36932,48 37788,72 38256, 11
1690 36033,45 36883,41 37750,12 38179,29
1700 35994,72 36853,05 37711,39 38140,56
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П родолж ение

К иэф ф ици ент г,

Г 3К
0.91 0,9fi

0 ,98
0,99

171(1
1720
1730

35956
35917
35879

36
93
32

36814
36776
36737

70
26
66

37673,03 
37634,60 
37596,00 
37557,31 
37518,49 
37479,93

38102,20
38063,77
38025,16

1740 35840 64 36698 97 37986,47
1750 35801 82 36660 16 37947,66
1760 35763 26 36621 60 37909,10
1770 35724 61 36595 64 37441’28 37870,45
1780 35685 84 36544 18 37402,51 37831,68
1790 35616 95 36505 28 37363,62 37792,78
1800 3561 >7 96 36466 30 37324,63 37753,80
1810 35569 11 36427 44 37285,78 37714,95
1820 35530 09 36388 42 37246,76 37675,95
1830 35491 02 36649 66 37207,68 37636,86
1840 35451 79 36310 12 37168,46 37597,63
1850 35412 47 36270 81 37129,14 37558,31
I860 35373 37 36231 70 37090,04 37519,20
1870 3533 1 18 36192 51 37050,85 37480,01
1880 35294 86 36153 20 37011,53 37440,70
1890 35255 42 36113 7 5 36972,09 37401,26
1900 35215 89 36071 23 36932,56 37361,73
1910 35176 16 36034 49 36892,83 37322,00
1920 35136 34 35994 68 36853,01 37282,18
1930 35096 04 35951 73 36813,07 37242,23
1940 35056 33 35914 73 36773,00 37202,16
1950 35016 17 35874 51 36732,84 37162,01
I960 34976 40 35834 73 36693,07 37122,24
1970 34936 45 35791 79 36653,12 37082,29
1980 34896 43 35754 76 36613,10 37042,26
1990 34856 31 35711 65 36572,98 37002,15
2000 34816 08 35674 41 36532,75 36961,91
2010 34776 05 3563 I 38 36492,72 36921,88
2020 34735 94 35594 27 36452,61 36881,77
2030 34695 75 3555 1 08 36412,42 36841,58
2040 34655 43 35513 76 36372,Ю 36801,26
2050 34614 98 35473 31 36331,65 36760,81
2060 34574 99 35433 32 36291,66 36720,82
2070 34534 84 35393 17 36251,51 36680,67
2080 34494 64 35352 97 36211,31 36640,47
2090 34454 32 35312 65 36170,99 36600,15
2100 344 13 92 35272 25 36130,59 36559,75
2110 34373 77 35232 10 36090,44 36519,60
2120 34333 53 35191 86 36050,20 36479,36
2130 34293 21 35151 54 36009,88 36439,04
2140 34252 76 35111 09 35969 43 36398,59
2150 34212 23 35070 56 35928,90 36358,06
2160 34171 79 35030 12 35888,46 36317,62
2170 34131 21 34989 54 35847,88 36277,04
2180 34090 56 34948 89 35807,23 36236,39
2190 31049 86 34908 19 35766,53 36195,69
2200 34008 99 34867 32 35725,66 36154,82
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Продолжение
Коэффициент 1)

*
7-3К

0,94 0 ,96 0 ,9 8 0 ,99

2210 33967,50 34825,83 35684,17 36113,33
2220 33925,92 34784,25 35642,59 36071,75
2230 33884,22 34742,55 35800,89 36030,05
2240 33842,39 34700,72 35559,06 35988,22
2250 33800,52 34658,85 35517,19 35946,35
2260 33760,50 34618,83 35477,17 35906,33
2270 33720,43 34578,76 35437,10 35866,26
2280 33680,27 34538,60 35396,94 35826,10
2290 33640,04 34498,37 35356,71 35785,87
2300 33599,72 34458,05 35316,39 35745,55
2310 33558,64 34416,67 35275,31 35704,47
23:20 33517,48 34375,81 35234,15 35663,31
2330 33476,20 34334,59 35192,87 35622,03
2340 33434,87 34293,20 35151,54 35580,70
2350 33393,47 34251,80 35110,14 35539,30
2360 33352,22 34210,55 35068,89 35498,05
2370 33310,94 34169,27 35027,61 35456,77
2380 33269,57 34127,90 34986,24 35415,40
2390 33228,08 34086,41 34944,75 35373,91
2400 33186,54 34044,87 34903,21 35332,37
2410 33145,26 34003,59 34861,93 35291,09
2420 33103,89 33962,22 34820,56 35249,72
2430 33062,48 33920,81 34779,15 35208,31
2440 33020,95 33879,28 34737,62 35166,78
2450 32979,33 33837,66 34696,00 35125,16
2460 32938,04 33796,37 34654,71 35083,87
2470 32896,68 33755,01 34613,35 35042,51
2480 32855,23 33713,56 34571,90 35001,06
2490 32813,69 33672,02 34530,36 34959,52
2500 32772,07 33630,40 34488,74 34917,90
2510 32730,37 33588,70 34447,04 34876,20
2520 32688,58 33546,91 34405,25 34834,41
2530 32646,71 33505,04 34363,38 34792,54
2540 32604,76 33463,09 34321,43 34750,59
2550 32562,72 33421,05 34279,39 34708,55
2560. 32521,19 33379,52 34237,86 34667,02
2570 32479,53 33337,86 34196,20 34625,36
2580 32437,86 33296,19 34154,53 34583; 69
2590 32396,08 33254,41 34112,75 34541,91
2600 32354,25 33212,58 34070,92 34500,08
2610 32312,97 33171,30 34029,64 34458,80
2620 32271,64 33129,97 33988,31 34417,47
2630 32230,23 33088,56 33946,90 34376,06
2640 32188,74 33047,07 33905,41 34334,57
2650 32147,20 33005,53 33863,87 34293,03
2660 32105,88 32964,21 33822,55 34251,71
2670 32064,51 32922,84 33781,18 34210,34
2680 32023,06 32881,39 33739,73 34168,89
2690 31981,57 32839,90 33698,24 34127,40
2700
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31939,99 32798,32 33656,66 34085,82



П р о д о л ж е н и е

Коэффициент ц ~— ~----------- ----- --------------- '

Т,;« К
Оки- 0,96 0,98 0,99

2710 3 1 8 9 8 ,58 32756,91 33615,25 34044.41 
34002,96
33961.42 
33919,85 
33878,19 
33836,36

2720 31857,13 32715,46 33573,80
2730 31815,59 32673,92 33532,26
2740 31744,02 32623,35 33490,69
2750 31732,36 32590,69 33449,03
2760 31690,53 32548,86 33407,20
2770 31648,62 32506,95 33365,29 33794’45
2780 31606,66 32464,99 33323,33 33752,49
2790 31564,62 32422,95 33281,29 33710,45
2800 31522,50 32380,83 33239,17 33668,33
2810 31480,51 32338,84 33197,18 33626,34
2820 31438,43 32296,76 33155,10 33584,26
2830 31396,27 32254,60 33112,94 33542,10
2840 31354,06 32212,39 33070,73 33499,89
2850 31311,81 32170,14 33028,48 33457,64
2860 31269,65 32127,98 32986,32 3-3415,48
2870 31227,45 32085,78 32944,12 33373,28
2880 31185,16 32043,49 32901,83 33330,99
2890 31142,83 32001,16 32895,50 33288,66
2900 31100,45 31958,78 32817,12 33246,28
2910 31014,46 31916,79 32775,13 33204,29
2920 31016,38 31874,71 32733,05 33162,21
2930 30974,26 31832,59 32690,93 33120,09
2940 30932,09 31790,42 32648,76 33077,92
2950 30889,85 31748,18 32606,52 33035,68



П р и л о ж е н и е  9

Т а б л и ц а  п е р е в о д а  н е к о то р ы х  е д и н и ц  и зм е р е н и я  ф и з и ч е с к и х  в ел и ч и н  из 
р а зл и ч н ы х  си стем  в м е ж д у н а р о д н у ю  с и ст е м у  (С И )

Наименование и обозначе
ние величин Система единиц Размерность Значение 

в единицах СИ

Т яга , R М КГСС
Внесистем.

кгс 
к Н

9,807Н  
1 0  3Я

Давление, р М КГСС 
Внесистем.

кгс
~М2"
к Па

9,807 Па 

103Па

Удельный расход топлива,
Суд

Внесистем. 

Внесистем.

кг 
кгс • ч

г
Т Г ч

2 8 , 3 2 - 1 0 - 6 ^

0 .2 7 7 8 - 1 0 - 6 ^ -

М ощ ность, N Внесистем. 

Внесистем.

л .  с . 

кВт

735,5 Вт 

10 3Вт

У дельная работа компрессора 
или турбины L T.
Н изш ая теплотворная способ
ность топлива Ни- Удельное 
количество теплоты, Q 
У дельная энтальпия, 1

Внесистем. 

Внесистем.

Внесистем.

к к а л  
к г  

к Д ж  
к г  

к г  с ■ м  
к г

Д ж
4 ,1 8 7 -103 ------к г

10 3Д ж  
кг

Д ж
9.807—

У дельная теплоемкость, ср

У дельная газовая постоян
ная , R
У дельная энтропия, S

Внесистем. 

Внесистем.

к к а л  
к г  - “С 
к г  с ■ м  
кг -  °С

4,187. Юз ^  к г  • К
Д ж  

9, 807— —г г  к г - К

Массовый расход воздуха G B, 
газа  G r , топлива Gx

М КГСС

Внесистем.

(весо-
---------вой ра-

с сход)
кг
ч

кг
с

0 ,2 7 7 8 -103— - с

П лотность, р М КГСС

М КГСС

кгс  (уд. 
м з вес) 

к г с • с2 

М4

к г
М?’

к  г
9 ,8 0 7 — гм3
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О т в е т ы  к  р еш ен и ю  за д а ч

Г л а в а 1

П р и л о ж е н и е  10

1. Величина с вх уменьшится от 0 ,84 до 0,81 .

2. Величина Пв увеличится от 33,8 до 35,2 —
с

Величина у увеличится от 0,558 до 0,583.
3. 'ко — 0 ,2 0 . 4 . а)  / ч = 0 , 5 7 ,  6)  гск =  11 .
5. - т == 5,45. 8. г.к =  16.

Г л а и а 2

2 . - к =  9 ,1 , q ( а , )  =  0 ,8 8 .

1 . а) п =  10400 о б / м и н , Пт =  1 ,38 — , G„ =  7 3 ,7  —  ,
С с

Т*4 =  538Л*, =  2 ,82-105  Па;

б) /? =  8950 о б / м и н . ,  Пт =  1 ,26 — , П в  =  91 —  ,
с с

Т \  =  400/7, =  3-105 Па.

Г л а в а 3

1 - Пт =  р* • 10“ 8 f 355 — 0 ,274  / .) —  ,
г

2 . П т  =  1,51 — . 3. Т*  =  1280АТ.
С

4. тск =  1 4 ,7 , 7 ^  =  680/Г, p l  =  1 4 ,7 - 105 Па.

5. Пв =  8 6  — . 6 . П„ =  8.3 —  . 7. П„ =  6 6  —  .
с с с

8 . Пт =  2 ,1 7  — . 9. П т  =  2 ,9 4 — . 10. R  =  8 ,9 2  /с/7.
С с

И .  С у ,1 =  9 9 , 4 —  .
Н - ч

12. a)  R  =  8 2 ,7  к /7 , Г*, =  1215/7, pi, =  10 ,3-105  Па, Пт =  2 ,0 5  —  ,
С

Пв =  109 —  ; б)  R  =  61,1 к Н ,  Т* =  1260/7, р*. =  7 , 9 - 105 Па. 
с

Пт =  1 ,58 i l l ,  С в =  83,1 —  ■
С с

13. а)  /7 =  6 7 ,5  k I I .  C v = 7 4 , 6 —  , 7* =  1-355К;
>д И  ■ ч

р *2 =  11,1 • Ю5 П а, П„ =  79 о ) 7? =  8 8 ,3  к  И , С уд =  74 —  ■

у:; =  1170/7, pi =  13,5 .10» Г1а, П'в= 9 4 ,1  —  .
С
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