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ПРЕДИСЛОВИЕ

Разработка проекта авиационного ГТД - это относительно небольшой 
по продолжительности, чрезвычайно важный по принимаемым решениям 
период жизненного цикла двигателя. В результате проектирования форми
руется необходимая информация как по двигателю в целом, так и по всем 
его элементам. Это, в конечном счете, предопределяет облик двигателя, 
особенности его конструктивного воплощения, характер технологических 
процессов при производстве и условия его эксплуатации. Такие решения, 
учитывая назначение авиационных двигателей, должны приниматься на 
основе создания наиболее эффективной системы ГТД-ЛА.

Особую роль в процессе создания двигателя играет этап термогазоди
намического проектирования двигателя, на котором выбираются тип и схе
ма двигателя, важнейшие параметры его рабочего процесса. От обоснован
ного выбора наиболее рациональных решений на этом этапе во многом 
зависит судьба проекта.

Данное учебное пособие предназначено для того, чтобы обучить сту
дентов современным подходам и методам проектирования оптимального 
рабочего процесса ГТД. Оно является дальнейшим развитием работы [5], 
которая в течение многих лет успешно использовалась при курсовом и ди
пломном проектировании ГТД в СГАУ.

Основными особенностями данного пособия являются: подход к выбо
ру параметров ГТД, основанный на оценке эффективности силовой уста
новки по критериям летательного аппарата, рассмотрение методик расчета 
многовальных ГТД с высокими параметрами рабочего процесса, использо
вание при термогазодинамических расчетах любого типа ГТД современных 
автоматизированных систем. Для снижения трудоемкости расчетов по вы
бору параметров двигателя в пособии даются ориентировочные области 
оптимальных для JIA параметров рабочего процесса различных типов ГТД, 
полученные на основе результатов оптимизационных расчетов при типо
вых значениях скорости, высоты и дальности полета, КПД узлов и коэффи
циентов потерь в проточной части современных авиационных двигателей.

Большая заслуга в подготовке основ данного учебного пособия при
надлежит профессору В.Г. Маслову, работы которого существенно развили 
методологию проектирования авиационных ГТД.

В главе 1 изложены методические основы выбора параметров и про
ектного расчета авиационных ГТД. Описаны возможные постановки задач
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различной степени сложности при дипломном и курсовом проектировании 
авиационных двигателей, рассмотрены современные критерии выбора их 
параметров, а также характерные ограничения. Формулируются возможные 
варианты заданий на их проектирование. Изложены также методики пред
варительного распределения работ между каскадами турбокомпрессора 
многовальных ГТД и сравнительной оценки эффективности вариантов про
ектируемого двигателя в системе ЛА.

В главе 2 рассмотрены математические модели рабочих процессов в 
основных элементах ГТД и даны рекомендации по выбору исходных дан
ных для проектного расчета и расчета характеристик двигателя.

В 3 ,4 , 5, 6 и 7 главах рассмотрены подробные числовые примеры вы
бора параметров рабочего процесса, исходных проектных данных, термога
зодинамического расчета и расчета технико-экономических показателей 
эффективности двигателя в системе ЛА для ТРДД, ТРДДФ, ТВД (ТВВД), 
турбовального ГТД и ТРД, иллюстрирующие необходимую последователь
ность расчетов и характерное изменение параметров рабочего процесса.

Полученные в результате расчетов по данному пособию параметры яв
ляются исходными для проектирования турбокомпрессора (формирования 
его конструктивно-геометрического облика и последующего газодинами
ческого проектирования компрессора и турбины).

Главы 1 ,2 ,3  и 4 написаны B.C. Кузьмичевым, раздел 1.5.4 главы 1 -  
А.В. Ждановским с участием Г.Г. Иджикяна, Т.С. Ерченковой и Р .3. Ягуди- 
ной, главы 5 и 6 -  В.А. Григорьевым, глава 7 -  В.А. Григорьевым, 
И.В. Осиповым, Б.А. Пономаревым.

Авторы считают своим долгом выразить глубокую благодарность со
трудникам кафедры теории двигателей летательных аппаратов СГАУ 
И.Морозову и В.Н. Кургановой за помощь в подготовке электронного ва
рианта данного пособия, а также рецензентам -  д-ру техн. наук, проф. 
И.А. Кривошееву и кафедре конструкции и проектирования двигателей 
летательных аппаратов СГАУ.
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Основные условные обозначения

4 - пропускная способность турбины ГТД м2;
а - скорость звука, м/с;
С - скорость потока в элементах ГТД м/с;

^уд - удельный расход топлива ТРД и ТРДЦ, кг/кН-ч;

с . - удельный расход топлива турбовальных ГТД кг/кВт ч;

с э - удельный эквивалентный расход топлива ТВД, кг/кВт-ч;
г ткм - удельные затраты топлива JIA на 1 т-км, кг/т-км;

СР - изобарная теплоемкость, кДж/кг-град;
D - диаметр, м;
F - площадь сечения, м2;
G - массовый расход газа (воздуха), кг/с;

<JTq - среднечасовой расход топлива;

Н - высота полета, км;
- низшая теплотворная способность топлива, кДж/кг;

i - энтальпия, кДж/кг;

L* - работа компрессора, турбины, кДж/кг;
т - степень двухконтурности;

У дв - удельная масса ГТД, кг/кН, кг/кВт;
м - масса, кг;

ГСУ+Я! - масса СУ и топлива на ЛА, кг;

Щ\в - сухая масса двигателя, кг;
М - число Маха;
N - мощность, кВт;
п - частота вращения, 1/мин;

п
1 дв - реактивная тяга ГТД, кН;

Р - давление, кПа;

» ’ п (X) т(А) -  газодинамические функции;

Чп - отношение расхода топлива к расходу воздуха;

R - газовая постоянная, кДж/кгтрад;
S - энтропия, кДж/кг; стоимость, р.;
Т температура, К; период времени, год; ч; межремонтный 

ресурс, ч;
t - время, ч;

V - скорость полета, м/с; км/ч;
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■* -  оптимизируемый параметр ГТД; 
Y  -  критерий эффективности;

„ * _ ^ i c p V “T
i T — ———— — -  параметр нагруженности турбины;

с<-т s
z  -  число ступеней;
а  -  коэффициент избытка воздуха;

Ду  -  отклонение от экстремума критерия оптимальности, %;

Т|т > т1к ~ коэффициент полезного действия турбины, компрессора;
г|г -  коэффициент полноты сгорания;

к -  показатель изоэнтропы;
X -  приведенная скорость;
Д -  коэффициент расхода, тяговооруженность J1A;

v -  коэффициент изменения массового расхода;
7СК , 7ГТ -  степень повышения (понижения) полного давления в компрес

соре (турбине); 
о  _  о

я ( 7 Л = еХр 0 -  энтропийная термодинамическая функция ("от-
if носительное давление");

С — коэффициент восстановления полного давления;
т -  ресурс;

т -  назначенный ресурс JIA, ч;
HJ1A

Тндз -  назначенный ресурс АД, ч;
фс -  коэффициент скорости реактивного сопла (выходного устрой

ства);
*

Рспс = ------ -----  -  располагаемая степень понижения давления в выход
ны х Ри---------- ном устройстве ГТД;
Z — количество двигателей,

Индексы

В -  воздух, вентилятор, винт, вал;
вх -  вход, сечение перед компрессором;

взл -  взлетный;
ВПП -  взлетно-посадочная полоса;
вых -  выход;

г -  газ, горловина;
г г -  газогенератор;
дв -  двигатель;

ж  дв -  жизненный цикл ГТД;
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ж J1A - жизненный цикл JIA;
к - компрессор, сечение за компрессором;

KII, вц сечение за компрессором наружного контура (вентилято
ром);

кн(бн) - коммерческая (боевая) нагрузка;
КС - камера сгорания;
кр “ крейсерская, критическая;

шах ~ максимальный;
min “ минимальный;

н высотный, начальный, назначенный, сечение перед дви
гателем;

нз - навигационный запас;
нач - на начальном участке полета;
окр — опытно-конструкторские работы;
об - оборудование;

охл - охлаждение;
п ~ полет;

пл - планер;
ип - подготовка производства;
пр - приведенный к САУ; производство;
ПС - подпорные ступени;
S - мзоэнтропнческий;
р - расчетный;

рев - реверс тяги;
рем - ремонт;
рес - ресурс;
рс - реактивная струя;
с

~

сопло, сечение на выходе из сопла (выходного устройст
ва);

сл - служебная нагрузка;
ст - ступени;
ср - средний;
СУ - силовая установка;

т - турбина,- сечение за турбиной;
т.св - свободная турбина;

то - техническое обслуживание;
т - топливо, механический;
т с - топливная система;
УД - удельный;
ут - утечки;

ф, фк - форсажный, форсажная камера;
ч - часовой;
э - эквивалентный;
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opt -  оптимальный;
эксп -  эксплуатационный;

эф -  эффективный;
2 -  суммарный;
* -  параметры заторможенного потока;

G -  отнесенный к расходу;
М  -  отнесенный к массе;
F  -  отнесенный к площади;
Р -  отнесенный к тяге;
N  -  отнесенный к мощности.

Сокращенные наименования

ВСХ -  высотно-скоростная характеристика;
ДПС (ДТС) -  дозвуковой пассажирский (транспортный) самолет;
СТС (СПС) -  сверхзвуковой транспортный (пассажирский) самолет;

ОКР -  опытно-конструкторские работы;
САПР -  система автоматизированного проектирования;

ТЗ (ТУ) -  техническое задание (технические условия);
ТТ (ТТТ) -  технические требования (тактико-технические требова

ния);
СУ -  силовая установка;
JIA -  летательный аппарат;
ВД -  высокое давление;
НД -  низкое давление;
СД -  среднее давление;

ГДФ -  газодинамические функции;
ТДФ -  термодинамические функции;
САУ -  стандартные атмосферные условия;

IВВД (ТВД) -  турбовинтовентиляторный (турбовинтовой) двигатель;
ГТД -  газотурбинный двигатель;

ГТД СТ -  турбовальный двигатель со свободной турбиной;
ТРД -  турбореактивный одноконтурный двигатель;

IРДД (ТРДДФ) -  двухконтурный турбореактивный двигатель (ТРДД с фор
сажной камерой).

ТЭО -  технико-экономическое обоснование;
АД -  авиационный двигатель;

ЖЦ -  жизненный цикл;
JIA -  летательный аппарат;
ТЗ -  техническое задание;

S — стоимость:
ОКР -  опытно-конструкторские работы;

ТО -  техническое обслуживание;
13



НИР -  научно-исследовательские работы;
НГЗ -  научно-технический задел;

ао ,а \,аг ,---,ак -  статистические коэффициенты;
Jtjpc2>-- ■> хк ~ независимые переменные;

УВТ -  управляемый вектор тяги;
К, А: -  коэффициент;

Ц -  цена;
ГСМ -  горюче-смазочные материалы;

Т -  средняя наработка АД на съем в ремонт по всем причинам;
/дед -  средняя наработка на отказ.
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Глава 1. МЕТОДИЧЕСКИЕ ОСНОВЫ ВЫБОРА РАЦИОНАЛЬНЫХ 
ЗНАЧЕНИЙ ПАРАМЕТРОВ РАБОЧЕГО ПРОЦЕССА 

И ТЕРМОДИНАМИЧЕСКОГО РАСЧЕТА АВИАЦИОННЫХ ГТД

1.1. О сно вны е  п ринципы  вы бо ра  значений  параметров

АВИАЦИОННЫХ ГТД

Наиболее ответственные и сложные задачи, возникающие при проекти
ровании авиационного ГТД -  это выбор значений параметров рабочего 
процесса и его расчет. Величины параметров рабочего процесса ГТД во 
многом определяют технико-экономические показатели ЛА. Поэтому эти 
величины необходимо выбирать такими, чтобы они обеспечивали макси
мум эффективности ЛА. В связи с этим согласование с ЛА является необ
ходимым этапом при выборе оптимальных значений параметров рабочего 
процесса ГТД. При этом возможны два основных случая. В одном из них 
параметры двигателя оптимизируют для Л А, основные параметры которого 
известны. В этом случае ТУ на проектирование двигателя определяются 
обычно разработчиками ЛА. В комплекс задаваемых исходных данных при 

этом входят: Н п , , а также необходимые величины основных техниче

ских данных двигателя, определяющих эффективность ЛА -  Р № кр, 

/'лввзл, Суд кр, М дВ и В д в . В другом случае для нового ЛА создается

новый двигатель. В этом случае оптимизацию параметров двигателя и ЛА 
целесообразно производить одновременно. При этом критериями при оп
тимизации параметров ГТД, естественно, служат показатели эффективно
сти ЛА, а техническое задание на проектирование фактически является 
общим как для ГТД, так и для ЛА. Так, например, могут быть заданы Н п ,

М п , Ln , М кн , Ьът и критерии оценки ЛА -  Y , . Выбранные значения 

параметров СУ должны обеспечивать при прочих равных условиях задан
ные или минимальные (максимальные) значения величин этих критериев. В 
данном случае, с одной стороны, методика оптимизации параметров СУ 
усложняется, с другой стороны-проектант ГТД не связан жестко заданны
ми ТУ на основные проектные данные двигателя и имеет возможность по
добрать такое их сочетание, которое будет оптимально для ЛА и рацио
нально конструктивно и технологически.

Благодаря развитию системного подхода разработчики ТТТ на ЛА и в 
первом случае находят иногда целесообразным вместо жесткого задания 
величин Суд, М ДЕ и Одв для СУ оговаривать или диапазоны необходи
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мых значений этих величин, или указывать вместо этого допускаемые ве
личины критериев эффективности Л А и некоторых ограничений. Напри
мер, задаются Н п , М п , Ьп , Рдв и ограничения D m S  а  , Y  <Ъ  и т.п.

В практике проектирования современных ЛА их основные качества 
оценивают по комплексу экономических и летно-технических критериев. 
Так, например, совершенство дозвуковых пассажирских самолетов при 
расчетных величинах дальности Ln и производительности П ч принято 
оценивать комплексом следующих критериев [11]: величиной затрат топ
лива на 1 т-км ( Ст.км )> относительной величиной коммерческой нагрузки 

( М к н = М к н /М о  )> себестоимостью перевозок ( а ,  р/т-км) и величиной 

прибыли на самолето-час - а )  Г1 ч j  , р/'ч ( D  -  доходная ставка).

При оценке эффективности боевых сверхзвуковых самолетов с ТРДФ и 
ТРДДФ большое внимание уделяется их летно-техническим характеристи
кам, таким как взлетная масса ЛА, маневренность, максимальная дальность 
полета, относительная величина боевой нагрузки и другие. Вместе с тем о 
совершенстве как ДПС, так и боевого самолета, также судят и по экономи
ческим показателям, например, по стоимости жизненного цикла А ж  л а  

[10], учитывающей суммарные затраты на его проектирование, производ
ство и эксплуатацию.

При оценке эффективности вертолетов, для которых типично многоце
левое применение, в комплексную оценку, кроме указанных критериев, 
могут входить [10]: себестоимость вертолето-часа (санитарные, учебные, 
административные и т.п. полеты), максимальная дальность полета (аэро
фотосъемка, облет ЛЭП и т.п.), особые виды производительности ( П  с/х _

при сельскохозяйственных работах, П Кран ~ ПРИ крановых работах и дру

гие).
Многокритериальная оценка эффективности ЛА приводит к сущест

венному усложнению выбора параметров ГТД, так как в общем случае ка
ждому критерию Y j  соответствует свой комплекс оптимальных парамет

ров двигателя. С другой стороны, окрестности целевых функций в районе 
оптимумов весьма пологи, что позволяет в качестве рациональных («опти
мальных») параметров рассматривать целые подмножества их вариантов, 
обеспечивающие в пределах некоторого отклонения от максимального зна

чения критерия эффективности Ау = * 1Пач— —  практически максималь-
Y  щах
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пую эффективность JIA. Учитывая эту особенность, среди множества ра
циональных значений параметров ГТД могут быть найдены такие, которые 
являются компромиссными для нескольких критериев эффективности ЛА. 
Для типовых учебных задач такие области оптимальных параметров рабо
чего процесса могут быть заранее рассчитаны для каждого типа ГТД и изо- 
бражены в виде графических зависимостей, позволяющих выбрать для 
проработки один или несколько вариантов параметров для проектируемого 
двигателя (см. разд. 3.2, 4.2, 5.2, 6.2, 7.2).

Рассмотренные выше принципы выбора значений параметров авиаци
онных ГТД положены в основу методик настоящего учебного пособия. С 
учетом большой трудоемкости задач оптимизации силовых установок ЛА и 
учебного характера курсового и дипломного проектирования постановка 
задачи выбора параметров в пособии упрощена и ориентирована на типо
вые задания для курсовых и дипломных проектов ГТД. Рекомендуемая 
схема необходимой последовательности (этапов) расчетов для определения 
оптимального варианта параметров проектируемого авиационного ГТД 
приводится на рис. 1.1. В разделах 1.2... 1.5 рассматриваются методические 
особенности тех из представленных на рис. 1.1 этапов, которые являются 
общими для всех типов ГТД.

1.2. Варианты  по становки  задач  при диплом но м

И КУРСОВОМ ПРОЕКТИРОВАНИИ АВИАЦИОННЫХ ГТД

1.2.1. Вариант общего задания на проектирование ГТД и ЛА

В этом случае может, например, требоваться, чтобы заданная величина 
полезного груза М кн была перевезена со скоростью М п на высоте Н п на 

расстояние Н а . При этом совокупная эффективность летательного аппара

та Y  должна быть по некоторым критериям максимальной, а по другим -  

ниже заданной величины. Оговаривается также ряд других ограничений, 

например, Ь вт < { ь  ВПП )Ту > Г с ^ ( Г с )  и т.д. (см. I вариант задания на

рис. 1.1). В такой постановке задачи поиск оптимальных параметров задан
ного типа ГТД максимально приближен к реальному проектированию в 
САПР и обычно решается в дипломных работах или в специальной части 
дипломного проекта. В этом случае в качестве дополнительных пособий 
следует использовать работы [7, 10,16].
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Рис. 1.1. Алгоритм определения оптимального варианта параметров 
для проектируемого авиационного ГТД
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1.2.2. Варианты постановки задач, характерные для большей части 
дипломных и курсовых проектов ГТД

В ряде случаев при дипломном проектировании ГТД задаются потреб
ите величины тяги на важнейших режимах полета ( Р.(в юл и Pm i  при 

Л'/,,,-, / 7 п i > L п/ )  и указываются прототипы ДА И ГТД. При этом вы
бранные значения параметров двигателя должны обеспечивать максималь
но возможное значение эффективности ЛА Y  i , а также его эффективность

У 2 не ниже заданного значения, и удовлетворять заданным ограничениям 
(см. И вариант задания на рис. 1.1). При выполнении этих требований вы- 
()ранным значениям параметров рабочего процесса ГТД будет соответство
вать оптимальное для ЛА сочетание таких основных проектных данных 
двигателя, как Рдв, С уд , М № и £>д в .

В другом случае, когда необходимое для Л А сочетание основных про
ектных данных двигателя уже известно, выдается упрощенный вариант 
задания. В этом случае вместо величин критериев эффективности ЛА Y i и 

/, п задаются требуемые величины Суд на рассматриваемых режимах по-

н ста ( M n i ,  Н п i , РДВ1- ), а также допускаемые значения М № и £ )дв .П р и  

курсовом проектировании часто ограничиваются заданием основных пара
метров ГТД только для взлетного режима ( Р№ , Суд и т.п.).

При дипломном проектировании, когда выбор параметров ГТД не яв
ляется специальной темой проекта, количество заданных рабочих режимов 
двигателя обычно не превышает 2 .3 . Чаще всего для ГТД ДПС задают: 
взлетный режим -  Н п = 0, М п  = О, Р дв Взл и режим полета при дозвуко

вой скорости, например # п ~ 11 км; М п ~  0,8; Р дв к р |.

При этом для ДПС обычно Рдвкр i/Рдввзл ~ 0,17..0,23*. В случае само
летных ТВД (ТВВД) часто вместо тяги Р дв Кр 1 задают величину эквива-

♦
По статистическим данным ДПС, в связи с установившимся уровнем величин 

внешнего сопротивления СУ Схиг , аэродинамического качества планера Кдд  и

лр. параметров ЛА, весьма стабильной является величина Рлв кр нач/^дввзл = 

0,22...0,24 [11]. В этом случае среднее за полет значение крейсерской тяги
\

1 - 0 , 0 2  - ^ L .  =  (о , 17 ...0 ,23) Рхдввзл •
V
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лентной мощности N 3 кр!. соответствующую Н п  = 6 ...1 км, М п = 

= 0,45...0,8. При этом для ДПС обычно Ы э кр \ / N 3 взл ~  0,55...0,6.

Для сверхзвуковых многорежимных ЛА задается, кроме Р № кр j , 

тяга для режима полета на сверхзвуковой скорости, например:

Для вертолетных ГТД может быть задан взлетный режим -  
Н п ~  0 ... 1,5 км, N евчл и режим крейсерского полета, например, N е кр 

при V n = 250 м/ч, Н п = 0,5 км. В зависимости от назначения вертолета 
N e кр »  (0,6.. .0,8) Н ею л  - Примеры вариантов конкретных заданий на про

ектирование ГТД описываются в разд. 3.1...7.1.

Выбор значений параметров и исходный проектный термогазодинами
ческий расчет ГТД целесообразно производить для того характерного ре
жима по траектории полета ЛА, который требует максимального размера 
двигателя. С методической точки зрения все термогазодинамические рас
четы ГТД можно разделить на две группы. К первой группе относится ис
ходный проектный расчет двигателя, в котором закладываются расчетные 
величины параметров рабочего процесса и определяются все характерные 
геометрические сечения ГТД. Система расчетных уравнений здесь опреде
ляется только характером рабочего процесса и условием наивыгоднейшего 
использования свободной энергии ГТД. К другой группе относится расчет 
характеристик двигателя, который основывается на данных, полученных в 
исходном проектном расчете. Для этой группы расчетов характерно при
влечение дополнительных уравнений, вытекающих из закона регулирова
ния ГТД и характеристик основных элементов двигателя. При этом не за
висимо от того, будет ли использоваться в двигателе регулирование каких- 
либо сечений его проточной части, каковы будут закон регулирования, 
диапазоны рабочих режимов и условий полета, исходный проектный рас
чет ГТД является единственной «расчетной точкой» двигателя, опреде
ляющей общий облик его компоновки и рабочего процесса.

и

1.3. П р е д в а р и те л ь н ы й  вы б о р  о п ти м а л ь н ы х  п арам етро в

РАБОЧЕГО ПРОЦЕССА АВИАЦИОННОГО ГТД

1 .3 .1 .0  выборе расчетного режима авиационного ГТД
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В общем случае определение того рабочего режима СУ, который сле
дует принять в качестве расчетного, является весьма трудоемкой задачей. 
Определение такого режима производится путем итерационных расчетов 
при согласовании располагаемых характеристик СУ и потребных характе
ристик планера для заданной программы полета (расчетного полетного 
цикла). В процессе этих расчетов находится тот режим полета ЛА ( Н п , 
М п , Р дв), на котором получают при А,вх = const максимальный потреб

ный размер двигателя ( F  ш тах )• Получаемый результат зависит от типа 

ЛА, траектории и чисел М полета, аэродинамических характеристик пла
нера и СУ, протекания ВСХ двигателя, заданной длины ВПП и ряда других 
факторов [16]. При дипломном проектировании, исходя из имеющегося 
опыта проектирования ГТД, выбор расчетного режима двигателя обычно 
упрощают, полагая в качестве такового режим работы, на котором при 
F вх =  const достигается наибольшая величина Хвх • Исходя из этой пред
посылки, в случае ГТД дозвуковых ЛА в качестве расчетного обычно при
нимают режим крейсерского полета, в случае сверхзвуковых ЛА и верто
летных ГТД -  взлетный режим. При курсовом проектировании часто 
ограничиваются во всех случаях проектным расчетом ГТД на взлетном ре
жиме.

1.3.2. Метод предварительной оценки оптимальных 
диапазонов параметров авиационного ГТД

Рабочий процесс двигателя в целом определяется большим числом па
раметров. Однако выбор величин значительной части из них ( а вх, а кс >

*
П к > л  к > Ф с и т.п.) для расчетного режима осуществляется в столь узких

пределах [10,11], что оценка их наиболее вероятных значений обычно не 
представляет особых затруднений (см. гл. 2). Поэтому оптимизация обычно 
требуется лишь для тех параметров рабочего процесса, которые определя
ют рабочий цикл ГТД, т.е. замкнутую систему уравнений проектного тер
могазодинамического расчета двигателя. Число последних зависит прежде

*
всего от типа двигателя, так как помимо I ,  и Г г рабочий процесс ГТД

зависит также и от параметров, определяющих распределение свободной
*

энергии между движителями. Величина применяемой температуры 7Y в 
настоящее время чаще всего ограничивается достигнутым технологическим 
уровнем, и ее оптимизация требуется только в особых случаях. Поэтому
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*
при выбранной величине температуры Т г замкнутую систему уравнений 
термогазодинамического расчета ГТД обычно определяют следующие па
раметры:

у ТРД и Г Т Д С Т -  л к ;

у ТВД (ТВВД) -  ж к , п с ; 

у ТРДД -  л  к , л в , w  ; 

у ТРДДФ -  71 к , л в , »?; Г ф ( а г )-
Путем оптимизации именно этих независимых переменных можно 

обеспечить максимизацию эффективности JIA при прочих равных услови
ях.

Предварительную оценку оптимальных диапазонов для выбора пара
метров авиационного ГТД можно осуществить расчетным путем на основе 
таких критериев, как суммарная масса СУ и топлива на J1A -  М су+ш [11] 
или взлетная масса ЛА -  М о [7,10]. Как показано в [10], параметры ТРДД, 
выбранные в пределах области минимума взлетной массы Л А ~ М о , явля
ются оптимальными по критерию М су+ш и компромиссными для других 
важнейших технико-экономических критериев оценки эффективности ЛА 
( S ж  ла  , С т км ), в то время как параметры, выбранные из условия Суд min 

или Суд эф min > не являются оптимальными для ЛА.
На рис. 1.2 в качестве примера показано характерное расположение

областей рациональных (оптимальных) значений параметров ТРДД для
*

ДПС при выбранных значениях температуры 77  и дальности полета L n 
по критерию М су+т и ряду типичных критериев оценки ЛА [10]: 5 Ж лл -  
стоимости жизненного цикла ЛА с ГТД, С т-км -  удельным затратам топ
лива ЛА на 1 т-км и М о  -  взлетной массе ЛА при отклонениях от их ми

нимумов на А у =  ( Г  -  Ггшп ) /F mm = 0,5%. На этом же рисунке для сопос

тавления показаны области оптимальных параметров ТРДД по 
внесистемным критериям -  удельным расходам топлив ГТД С уд и С удэф •

Видно, что предварительную оценку оптимальных для ЛА диапазонов па
раметров рабочего процесса ТРДД целесообразно производить на основе 
критерия М  о ■

В связи с указанными особенностями критерия М о предварительный
выбор параметров рабочего процесса ГТД ( X ) может быть осуществлен 
на основе заранее рассчитанных для этого критерия типовых зависимостей
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Рис. 1.2. Характерное расположение областей оптимальных параметров ра
бочего процесса ТРДД при различных критериях оценки ЛА -  Y j:

Н  = 11 км, М  =  0,8, Ln =  3500 км, Ау =  0,5%, тсв =  тсв opt,

77 ко =1240 К, С* мг =0,06
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Xopt = f \ T  г max? i^n) (см., например, разд. 3.2). По таким зависимостям,
  * *

рассчитанным при типовых значениях КПД Д т и Т)к , величин а  , Фс , 

коэффициента аэродинамического сопротивления мотогондолы С  хмг и др.

для каждого типа ГТД, можно для заданной дальности полета и принятой
*

температуры Т г выбирать в пределах конкретного отклонения А у (отно

сительно величины М о min ) существенно разные варианты сочетаний па

раметров рабочего процесса, обеспечивающие в первом приближении ми
нимальные значения массы Л А (см. точки I, II, III на рис. 1.2).

При дипломном проектировании ГТД для выбранных указанным обра
зом в пределах оптимальных диапазонов 2...3 вариантов параметров рабо
чего процесса производят прогнозную оценку вероятных значений КПД и 
коэффициентов потерь в элементах двигателя, основываясь на рекоменда
циях, данных в главе 2. Так как в общем случае выбранные значения КПД 
не совпадут с типовыми, заложенными в расчет зависимостей

X o Vt = f ( T  гтах>Дп), то оптимальность выбранных сочетаний парамет

ров проверяется расчетом. Анализируя полученные величины заданных 
технико-экономических показателей ЛА ( М  о, С тк м или 5 Ж лл и др.), 
ориентируются на тот из рассмотренных вариантов двигателя, который 
обеспечивает наилучшие показатели (см. разд. 1.5).

1 .4 . М ЕТОДИКА ПРЕДВАРИТЕЛЬНОГО РАСПРЕДЕЛЕНИЯ РАБОТ 
МЕЖДУ КАСКАДАМИ ТУРБОКОМПРЕССОРА ГТД

Выбор схемы турбокомпрессора двигателя при курсовом и дипломном 
проектировании обычно осуществляется либо по рекомендации консуль
танта, либо на основе прототипа.

В случае выбора многовальной схемы ГТД требуется предварительно 
распределить выбранную величину п Ку по каскадам компрессора и оце

нить величины основных параметров рабочего процесса и КПД в каскадах 
компрессора и турбины. Необходимость такого предварительного распре
деления до расчета основных проектных данных ГТД диктуется тем, что у 
современных двигателей результаты проектного термогазодинамического 
расчета существенно зависят от распределения теплоперепада и охлаж
дающего воздуха между турбинами.

Задача предварительного распределения работ между каскадами турбо
компрессора состоит в определении таких значений п к , по каскадам ком
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прессора, которые обеспечили бы при выбранных значениях суммарной 
степени повышения давления тсК£ , степени повышения давления в венти

ляторе я в , степени двухконтурности т  и температуры газа перед турби- 
♦

ной Т г оптимальную нагруженность каскадов турбин при соблюдении 
основных газодинамических и прочностных ограничений. При разделении 
компрессора на каскады стремятся обеспечить необходимые запасы газо
динамической устойчивости и прочности при сохранении высоких значе
ний КПД компрессора и турбины. В простейшем случае, когда конечной 
целью термогазодинамических расчетов ГТД не является проектирование 
турбины или компрессора двигателя, определение величин л к / в каскадах 
турбокомпрессора можно осуществить, основываясь на обобщенных стати
стических данных, следующим образом:

* /  * * \
Д к пд S ~  %S (Дк S Г ’ !>> Дв s ) ~ m  Д в

где по статистическим данным x s = 0,35...0,5;

(  k-A л

Дк л  ~ С р Т -1
K v

Д в  s  С р Т  н

(  ы
к

( 1.1)

откуда я к нд :
Дк нд +1

к - 1
Лквд :

Лк z 

ЯкндС р Т п

При этом в случае трехвальных ТРДД

Дксд$ — х  s (Д кяz — Дкнд^)» где х 5 -  0,35...0,45.

Основываясь на полученных величинах я к / ,  оценивают величины
* * *

Д к i , Д к ; > Д т ( и ДРУ™е параметры, необходимые для расчета рабочего

процесса и ВСХ ГТД (см. главу 2).
Если же по результатам термогазодинамического расчета ГТД необхо

димо проектировать турбокомпрессор двигателя, то рекомендуется исхо
дить из более точных предпосылок. Например, можно задаться величинами

* *
иагруженности каскадов турбин F -,, ~ F t opt - В этом случае проработку 

рационального распределения работы в каскадах турбокомпрессора целе-
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сообразно вести более детализированными методами, применяя ЭВМ [13]. 
Так, например, расчет величин л  к i может быть осуществлен на основе 
совместного решения уравнений балансов мощности и балансов давлений 
по каскадам турбокомпрессора с привлечением отдельных статистических 
закономерностей.

Например, систему балансных уравнений для двухвальных ГТД можно 
записать следующим образом:

- 'Т Н Д  S Г)|тнд Лмнд ^ гнд -  Ср Т*н (^квд6 ~  l )  “ Т  +  АД в ;

7 — — гп
L r ВД5 'П твд  & гвд  “  Ср Т и

1+ ( л 0,286_Л. 
V кнд /  .

где £ т , Дтнд и ТНД и ,

2 Y*2л ТН Д

Ат
■2 ТВД U-Т В Д

2 7 *2

‘кнд

С.2)

Ст . = J  2L*
V t s

m СР Г* J’286 - l )  Л  -  для ТРДЦ;
л в

О - для ТРД и ГТД СТ;

N e/ G B~  Для ТВД.

В данном случае в трех уравнениях системы (1.2) имеются 8 неизвест
ных величин: Якнд, Яквд, окружные скорости на среднем диаметре турбин 

(С /т нд, U твд), число ступеней турбин ( 2ТНд , Дтвд) и нагруженность кас-

кадов турбин (У тн д , Т твд). Поэтому данная система уравнений может

иметь несколько вариантов возможных решений в зависимости от того, 
какие из перечисленных неизвестных величин будут априорно определены
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или заданы. Однако при типичной постановке проектировочных задач па- 
* * * 

раметры Гтнд , 7 ТВД выбирают в окрестностях Y т opt в диапазоне

(

7 т  =
U  т

Ст s
= 0,45...0,65 , (1.3)

а число ступеней турбины ВД и турбины НД в первом приближении 
может быть принято по прототипу, т.е. 2ТВд = п { , Z-гнд =  « 2  •
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Рис. 1.3. Статистическая зависимость соотношения окружных скоростей
на средних диаметрах турбин ВД и НД:------------- Ur но уравнению (1.4):
—    границы относительного среднеквадратичного отклонения

сг = 11%

Тогда для того, чтобы система уравнений (1.2), (1.3) при выбранных 
величинах г ТВд и г ТНд была замкнута, достаточно ввести в нее только 
одно уравнение. Например, ввести, основываясь на статистических данных 
ГТД (рис. 1.3), уравнение конструктивного согласования частот вращения 
каскадов:

27



в д

которое вытекает из условия  и co n s t, т.е. сохранения примерно по-
£тнд

стоянным среднестатистического соотношения максимально допускаемых 

напряжений в лопатках турбин ВД и НД Ет =  ( I f ]  h j , / D cp)  =  ( а  р/ 2 р Ц )  

[9].
В результате решения системы (1.2) совместно с уравнениями (1.3) и 

(1.4) могут быть определены в качестве первого приближения величины 
Якнд, те к вд , U  тнд, U r  вд, соответствующие выбранным величинам:

Zt нд , 2-твд и нагруженности каскадов турбин: Г*гвд, 7 * нд . Ниже кратко 
описывается методика такого расчета с помощью ЭВМ [13].

1.4.1. Подготовка исходных данных для расчета

1. Выбирается число ступеней турбины ВД 2твд >  1 и турбины НД

2т нд > 1 (принимается либо по прототипу, либо задается кон
сультантом).

2. По величине выбранной степени двухконтурности т  определя

ется значение £ /т (по уравнению (1.4) или по рис. 1.3).

3. Н а основе рекомендаций главы 2, выбирая тип ступеней, задают

ся для компрессора величинами КПД ступеней Пет к вд *
* *

Дет. к нд > Пств и тестер > Для турбины -  величинами ДСТТВд 3
Ф

Дет. тнд > а также величинами Дм нд, Т|м вд, Тохл нд , Гохл вд, Ят ■ 

Для вентиляторов ТРДД задаются соотношениями тс =  ттВ! / п Щ1
_  *  I Ф

и ^  =  п В! /  Л вп на основе обобщенных статистических зависи

мостей, приведенных на рис. 1.4.

* Для ТВД ГТД СТ и ТРД принимается т = 0.



Рис. 1.4. Статистические зависимости соотношений степеней повыше
ния давления и КПД во внутреннем и наружном контурах ступеней вен

тиляторов ТРДД: rj = Ti* j /д *  ,i ; Л = я в j /тсв п

1.4.2. Решение системы балансных уравнений

В качестве начальных данных оцениваются в первом приближении ве
личины изоэнтропических КПД в каскадах компрессора и турбины:

^ к н д  =  Л ст кнд > 'П квд ~  ^ с т  квд _  0 ,0 2  ,
*1 *  *

^ТВД =  'Пег ТВД ’ Пвг, — ^IcTBII ’

"Птнд — ^ с т  тнд +  0 ,01 •

Из решения системы уравнений (1.2), (1.4) имеем:

(1 .5 )
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тогда

U твд

Ср Т  Е 1+ ( « - ! ) -
П„ НД

( 0,286 Л 1 
( Л к в д  *■) *

У2 Пт вд П мвд G r I

тогда

U т н д ' G T вд / U  Т

В выражениях (1.5..,1,6):

У 2  П т ВД И МВД Пк ВД U r  в д
А  =  1 +  -

^1 П т нд П м нд П к нд U r  нд

у. У2 П т  вд Пмвд Пк вд U r  I

У1ПТндПМНд G n

1 AZ.B 
Ср Т в;

-г.
П к *

С ' 2Iks

где у 1

V Пк вд J

2т нд

2  { и т 7 т  н д )

G r вд *  (1 ■+ ? * )  [1 -  (1 ■- увд) -  (1 -  v-д)];

У 2 =

Чш ~  0 ,015...0 ,025;

2 т  вд

2 ( 7 ; вд) :
;  Gr н д  ю  у в д  +  4m [ l  ~  ( l  -  у в д )  -  ( 1  ~  Р н д ) ]  .

(1.6)

(1.7)

В случае трехвального ТРДД для определения величин п к сд и 7СК вд
=4:

вместо температуры Т н вычисляют по формуле (2.11) температуру на вы

ходе из вентилятора по внутреннему контуру (при этом 7СВ1 =  теВц 'тг и
* *   .

Пв, = Пвп 'П ) , а вместо Якх используется величина п'к = П къ/кщ  (при
этом принимают m  = 0).
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Окружная скорость на среднем диаметре турбины низкого давления 
определяется в этом случае на основе уравнения баланса мощности (1.2) 
для каскада низкого давления:

ч « » »

ZT нд * —
У  v *2 нд Лм нд G гид 

1 т нд

Для двухвальных ТВД и турбовальных ГТД со свободной турбиной 

расчет я к нд и я к вд ведут так же, как и для ТРД (т.е. при т  = 0).

1.4.3. Определение величин КПД каскадов 
компрессора и турбины

Основываясь на полученных величинах Дквд и я  к нд , последователь-
*  * *  * 

ными приближениями уточняются значения Т|к нд , Лк вд, Лт Вд , Лт нд •

*При этом значения КПД одноступенчатых вентиляторов и турбин ( Лк о и
*

Т|т о ) выбирают в зависимости от типа ступени непосредственно по дан

ным табл. 2.1 и 2.2. В общем случае значения КПД компрессоров и венти
ляторов на расчетном режиме ГТД оценивают по формуле

к-1 
к  1♦ йс   ★ 'ГГ.» ” I _ $

г1кр = Д к о -2 :А п кг =  -п?=г - 1 А д к/. , (1.8)
* 4  .

Як - 1

*
где величину X  Аг|к ( определяют по рекомендациям к формуле (2.6), а 

величину Г| (в случае многоступенчатых компрессоров) -  следующим об
разом:



При этом средние значения п Ст и г)ст оценивают по данным табл. 2.1,

основываясь на выбранном типе ступеней компрессора. Оценить величину
$ * 

КПД многоступенчатого компрессора г |к по выбранным величинам Лст

и Пк можно также с помощью рис. 2.2.
Для многоступенчатого вентилятора ТРДД (с числом ступеней -  zB ) 

его КПД определяется следующим образом:

[  Ус-1 1 Л
^ г В 1

71в — 1

V /

ZB

- 1

КПД турбин ВД и НД и соответствующие величины к т определяются 
по следующим уравнениям:

^ тв д р  Дто X  А л 1

1- I  _ U  твд  

V*Г ТВД С р т  Т т

■2твд U  г

V ^ТВД

1

С р т  Т т

'Пт нд р — Дто — S Д Д т  нд ~

1 1
Z  т нд \ U  ТНД 1

■ 1 А Лт

ТНД У С р т  Т т

- 1 А л тн д ,
2 т  нд С^тид

ч Т т  нд , Срт Тт

(1.9)
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ГДе Тт вд “  Т  г
* 2т вд

2 *
и твд

^ Yтвд ) -р  г
, а величины ^ А г |т/

определяются на основе рекомендаций к формуле (2.21).

Ят ВД -

Ят нд

2т вд
(  \  

U 1 вд
2

1
Jl
кт

2 v Y ТВД , С р г Т  г

2Т нд U т нд
2

1
-

2 v Y тнл
*

Срг Т т вд

_Аи_
кт- 1

( 1.10)

где величины (7Т вд и £ /т нд оцениваются по (1.6) и (1.7).

1.4.4. Проверка прочностных ограничений

Проверяется выполнение прочностных ограничений по окружным ско
ростям турбины ВД и вентилятора (или компрессора НД у ТРД). Так, на
пример,

U t вд < 520...550 м/с;

£ /в  =  £-/ т н Д 1 ) в < 4 7 0 . . .5 2 0  м / с ,

где величина Z)B оценивается по формуле (1.13).
Если требуемая величина [/„  на наружном диаметре вентилятора 

(компрессора НД) превышает заданное ограничение, увеличивают число 
ступеней турбины НД. Если требуемая окружная скорость на среднем диа
метре турбины ВД превышает заданное ограничение, увеличивают число 
ступеней турбины ВД.

1.4.5. Согласование полученных результатов 
с обобщенными статистическими закономерностями

Вначале проверяется соответствие полученного распределения работ 
сжатия в каскадах компрессора обобщенным статистическим данным по
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компрессорам: полученные величины п в , п к сд, л к вд должны соответст

вовать диапазонам x s , указанным в рекомендациях к уравнению (1.1). 

При несоответствии изменяют величины Y* в пределах, указанных в (1.3).
Для проверки соответствия проведенного распределения работ между 

каскадами турбин статистическим данным созданных ГТД вычисляются 
величины параметров согласования турбокомпрессоров НД и ВД [9]:

к тв =  г *т н д   2 2»Х вЦ — —  ; ( 1 1 1 )
]j 2В ср Лт нд^мнд (ггнд

К тк = а  Ух Вд (1.12)

U в ( l +  d  1вт) _
где U в с р = ^ > t /в - С /т н д  D B ’

*  * 
тт _  LkBR  _____ L K_в д _____  — _  D К вд

2 1 (   'У \  ’ к  ВД
2к U  к ср ( /т в д (2 к ^ к в д )  -Отвд

Здесь согласно статистическим данным [3] можно принять

_ в =  Д а  пер ~ о,3213 (m  + 1)0,776 + 0,8 ; (1.13)
■Отнд ср

dies: ~  0 ,3 ..Д 5  , а  «  1,05-1,1 . (1.14)

На основе рекомендаций работы [9] можно принять

_ 2 Гз,9...4,2 при Д тв д  =  1;
2 к А свд- | 7)7___8д  при 2твд==2_

Согласно обобщенным статистическим данным величины параметров 
согласования являются достаточно стабильными характеристиками турбо
компрессоров и обычно находятся в следующих диапазонах:

К п  = 0 ,4 5 ...0,6; К тк = 0,38...0,52.

Поэтому, если полученные значения параметров согласования К  та и 

К т к  выходят за пределы указанных выше диапазонов, следует произвести 

коррекцию полученных результатов путем подбора величин />в (для 

К т в ) или U t  (дая К т к )  в пределах диапазона ±10... 12% от соответст

вующих среднестатистических значений.
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1.5. М е то д и ка  сра внительно й  о ценки  эф ф ективности

ВАРИАНТОВ ПРОЕКТИРУЕМОГО ГТД В СИСТЕМЕ ЛА

1.5.1. Определение основных проектных данных ГТД

Для сравнительной оценки выбранных вариантов параметров ГТД не
обходимо, прежде всего, рассчитать для каждого из них величины основ

ных проектных данных двигателя Рдв ( N-1 , N  е ), Суд ( С э , С е), М  дв И 

D aB, так как сочетание величин именно этих параметров определяет при 

прочих равных условиях эффективность JTA. Методики расчета указанных 
параметров зависят от типа ГТД и излагаются ниже в главах 3...7. При 
этом для оценки величин Суд и С>дв требуется знание параметров двига

теля в характерных условиях полета, а для оценки массы ГТД ( М дв) на 

основе используемых математических моделей [10] -  знание параметров 
двигателя на взлетном режиме. Применяемые для сравнительных оценок 
ори проектных расчетах параметрические модели массы имеют невысокую 
точность ( а  =±10.. 15%). Ценность их заключается в том, что они дают опо
средованную априорную информацию на базе опыта множества конструк
тивных решений для тех стадий проектирования, когда конструктивный 
облик проточной части ГТД еще не установлен.

При дипломном проектировании ГТД исходный проектный расчет дви
гателя производят для одного или нескольких выбранных вариантов пара
метров рабочего процесса в расчетных условиях полета. При этом в общем 
случае проектный расчет рабочего процесса ГТД рекомендуется произво
дить при G B = 1 кг/с на основе формул, приведенных в главе 2, описы
вающих рабочие процессы в основных элементах двигателя. 

В отдельных случаях бывает целесообразно принимать величину G r по 
прототипу. Методика проектного расчета составляется студентом само
стоятельно для каждой схемы ГТД на основе балансных уравнений, реко
мендаций главы 2 и примеров, приводимых в главах 3 ...7 .

В результате исходного проектного расчета ГТД определяются значе
ния С у д , Р у д , а по ним, исходя из заданного значения тяги, -  величины

расхода G B, площадей F BX и F с , пропускных способностей турбин А т ; 
и других. Расчет параметров ГТД на других режимах полета, в отличие от 
исходного проектного расчета, ведется при расходах воздуха, соответст-
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вующих полученному конкретному размеру проектируемого варианта ГТД. 
Параметры ГТД на этих режимах полета определяют в начальном прибли
жении на основе результатов исходного расчета с помощью зависимостей, 
приводимых в разд. 3.3, 4.3, 5.3, 6.3, 7.3, характеризующих взаимосвязь 
между параметрами ГТД в разных условиях полета. Эти зависимости отра
жают результаты расчета типовых ВСХ ГТД на основе обобщенных харак
теристик компрессора и турбины. При пользовании ими возникают неко
торые погрешности. При этом в расчетах могут образовываться невязки по 
пропускным способностям турбин, площади сопла и т.п. Эти невязки уст
раняют путем точного расчета характеристик ГТД с помощью ЭВМ. В слу
чае, если при этом для получения требуемой величины максимальной тяги

оказывается необходимым превысить 7 7 max или <7 (^вх)тах ~  0 ,9 ...0,92,

то увеличивают величину расхода воздуха G B расч или снижают

Ч (^вх)расч в условиях полета, принятых в качестве расчетных. Результаты

проведенных проектных расчетов ГТД для выбранных вариантов парамет
ров рабочего процесса позволяют определить значения основных проект
ных данных двигателя для каждого типа ГТД (см. разд. 3.5...7.5). По их 
величинам могут быть рассчитаны критерии эффективности JIA, основыва
ясь на величинах которых, производят выбор наилучшего варианта пара
метров рабочего процесса ГТД.

В качестве критериев выбора параметров ГТД наиболее широко ис
пользуются следующие технико-экономические показатели эффективности 
JIA: взлетная масса JIA, удельные затраты топлива летательным аппаратом 
и стоимость жизненного цикла. Сопоставляя получаемые величины этих 
критериев с данными, указанными в задании, выбирают тот вариант пара
метров рабочего процесса для проектируемого ГТД, который обеспечивает 
JIA наибольшую эффективность и рационален конструктивно и технологи
чески. Рассмотрим методики расчета указанных выше критериев.

1.5.2. Расчет взлетной массы Л А

Взлетная масса JIA М о является одним из важнейших технико
экономических показателей эффективности проектируемого ЛА, так как 
для заданных значений расчетной дальности L n , высоты Н п и скорости 

полета М п , массы коммерческой нагрузки М ки , удельной стоимости
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массы ЛА S м лл и назначенного ресурса т наз она косвенно характеризует 
затраты материальных ресурсов на создание всей проектируемой системы 
ЛА.

Величину М 0 можно оценить, пользуясь уравнением весового 
баланса [7]:

М о =  М пл + М ое +  М КН + М ел + М т + М  тс +  М су > (1.15)

или в относительном виде:

1 =  М  пл+ОБ ~1~ М  кн+сл М  т+тс ^  М  СУ '

Откуда следует, что для перевозки груза (М кн+М Сл ) необходимая 
взлетная масса ЛА:

М 0 = ------ . (1.16)
1 — М  пл+об — М т+тс ~  М су

В случае, когда при дипломном проектировании двигателя абсолютные 
величины коммерческой М кн  и служебной М ел  нагрузок неизвестны, 

целесообразно выразить величину М о следующим образом:

М 0 = ---------------------------------------------------------(1-17)
1 — М  пл М  КН

где относительную массу планера с оборудованием и служебной на- 
— * — * /

грузкой М щ 1 =  М п л /М о  и относительную массу коммерческой нагрузки

М Кн =  М кн /М о  выбирают в диапазонах [7], указанных в табл. 1.1.
Таблица 1.1

Вид ЛА
— * 

М  пл М к н (М Бн)

ДПС 0,35...0,5 0,14...0,25
ДТС 0,35...0,4 0,2... 0,3
стс 0,3...0,35 0,07...0,1

Истребители 0,45... 0,5 0,04...0,06
Бомбардировщики 0,25... 0,4 0,08...0,18

Вертолеты 0,4...0,55 0,2...0,35
ДПЛА 0,3...0,35 0,15...0,25
БЛА 0,3 ...0,35 0,15...0,25
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При этом суммарную массу силовой установки и топлива определяют 
по следующему выражению:

где М Су -  Ндв М дВ &су “  масса силовой установки, п т  -  число дви

гателей на ЛА, a к  су -  коэффициент увеличения массы СУ за счет элемен
тов крепления и конструкции мотогондолы [16]: 

key  = 1,4... 1,6 -  для ТРД и ТРДЦ; 

к гу = 1,7...2 -  для ТРДФ, ТРДДФ и вертолетных ГТД; 

ксу = 1,65...1,95 -  для вертолетных ГТД;

к с у = 1,35...1,45 -  для ТВД и ТВВД [см. для М с у формулу (5.23)]; 

к.су = 1,3...1,35 -  для ДПЛА и БЛА.

Величину М hy, рассчитывают по формулам, приводимым в главах
3 ...7 . Коэффициент М тс в формуле (1.18), учитывающий массу топлив
ной системы ЛА, можно принимать равным 1,02... 1,05 -  для самолетов и
1.04... 1,07 -  для вертолетов. Потребная масса топлива для многорежимного 
ЛА в общем случае определяется по уравнению

где г  -  число режимов полета, С уд, Р дв ,• =  Суд эф , , Рдв эф i = G m ,

основным режимом полета является крейсерский высотный режим, можно 
определить по более простой формуле:

режимов полета, принимается по рис. 1.5; величина технической скорости 
полета V т , характеризующая среднюю скорость с учетом затрат времени 
на всех этапах полета (взлет, набор высоты, крейсерский полет, снижение, 
посадка), определяется по величине У кр:

м  СУ+т ~  М  СУ + М  тс м  т ПА’ (1.18)

МтЛ А~ Пд в  S Суд(^) Рдв (?) d t  + м т нз ~
0

г
(1-19)

М таз Пт  Судкр -Рдвкр Iкз. Массу топлива на ДПС (ДТС), для которых

(1.20)

где величина G mon -  /  ( / ,„ ) ,  характеризующая влияние нерасчетных

Г т -  Г Кр F t ■
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Рис. 1.5. Среднестатистические зависимости величины Гт и Gmon 
от дальности полета самолетов и вертолетов:

—-----------магистральные самолеты:
----------------вертолеты (региональные самолеты)

Величина поправки у т находится в зависимости от дальности по

лета по рис. 1.5. На этапе выбора параметров ГТД величину t m следует 
принимать не менее чем t wi = 0,5 ч -  для вертолетов и
t нз = 1 ч - д л я  самолетов.

После оценки по формуле (1.17) величины взлетной массы JIA М о не
обходимо проверить, насколько согласуется эта величина с заданной тягой 
проектируемого двигателя. Для этого оценивают стартовую тяговооружен- 
ность (энерговооруженность) JIA:

_  и — -Рдв «дв
для самолетов Д83л-  М о . 9>8Ы ()-3 -

(1.21)
N  е Ндв

для вертолетов “  Р-взл_  Г, •
М  о
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Величина Цвзл у современных JIA находится в следующих пределах 

[7] (табл. 1.2).

Таблица 1.2

Вид ЛА
1^взл

Вид ЛА ( Г1мл ф )

ДПС
дтс
Вертолеты

0,25... 0,4 
0,25...0,4 
0,2...0,35 кВт/кг

Истребители
Бомбардировщики
СТС
ДПЛА
БЛА

0,35...0,7 (0,5...1,2) 
0,25...0,45 (0,3...0,75) 
0,25...0,4 (0,4...0,5) 
0,35...0,45 
0,35.„0,45

Если расчетное значение тяговооруженности получается меньшим 
(или большим), чем указано выше, то необходимо изменить либо величину

— * _
М о (уточняя М и л ,  М ш  и ТЛ1)> либо число двигателей на JIA п дв, либо 
скорректировать в задании на проект величину тяги (размер) ГТД.

1.5.3. Расчет удельных затрат топлива ЛА на 1 ткм

Этот критерий является важнейшей характеристикой топливной 
экономичности ЛА:

М т  да _  ^ топ С  уд Р т  КР п вв „  -,-у,

М кн in - 1 0  M khF t - 1 0 3

где Сткм данов кг/т-км.
Коммерческая нагрузка определяется в этом случае по формуле

М  КН =  М о  М  кн •

В лучших перспективных проектах ДПС значения С т.км достигают 

0 ,18.-.0,25 кг/т-км, у эксплуатируемых ДПС -  С т км“ 0,35 ...0 ,50 кг/т-км. 
У вертолетов этот показатель в 2 ...3  раза больше.

Если необходимая величина С т.км указана в задании на проект 
ГТД, то ее обеспечивают соответствующим удельным расходом топлива и 
подбором величины М кн -
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1,5.4. Расчет стоимости жизненного цикла ГТД в системе ЛА

Стоимость жизненного цикла Бж является важнейшим показателем 
экономического совершенства больших технических систем, к которым, 
естественно, относятся парки JIA различного назначения. Силовая установ
ка, наряду с бортовым оборудованием, в значительной степени определяет 
технико-экономическую эффективность JIA. Поэтому, при прочих равных 
условиях, чем меньше стоимость жизненного цикла двигателя <5'ж дв, тем

меньше будет и 5 ЖЛД . В связи с этим при дипломном проектировании до
пустимо сравнительную эффективность вариантов ГТД оценивать по изме
нению величины 5 ЖДВ в системе J1A.

Следует отметить, что двигатели, являясь подсистемой JIA, наравне с 
ними уже давно стали самостоятельным товаром на мировом рынке сбыта 
авиационной техники. Один и тот же двигатель (с незначительными изме
нениями или настройкой) может устанавливаться на различные JIA. Дли
тельность создания двигателя превышает соответствующий показатель для 
планера, затраты на создание современных большеразмерных двигателей 
исчисляются миллиардами долларов, а их цены достигают 10 млн. дол. 
Конструктивно-технологические решения, освоенные при создании авиа
ционных двигателей, позволяют создавать высокосовершенные газотур
бинные установки различного назначения. Все это говорит о важности 
авиационного двигателестроения и необходимости снижения затрат на раз
работку, производство и эксплуатацию, т.е. стоимости жизненного цикла 
двигателей.

Под стоимостью жизненного цикла двигателя £ жда здесь понимается 

сумма затрат на его разработку S 0№, на подготовку производства 5ПП и 

собственно производство требуемого количества двигателей (для 

обеспечения бесперебойной работы известного парка ЛА) 2ДВ, а также на 

их эксплуатацию Бжсп:

^ Ж  ДВ ~  ‘-’оКР +  "*■ ‘-’up ■*" Э̂КСП • (1-23)

В выражении (1.23) Джсп представляет собой сумму затрат на ремонт
Арем, техническое обслуживание Бт0, а также на топливо и масла (ГСМ)
с°гсм •

Дэксп. =  5 р ем  +  Б т0  +  Б г с м  . ( 1 - 2 4 )

41



Отметим, что в 5 ЖДВ (1.23) в данной работе не рассматриваются затра

ты на научно-исследовательские работы (НИР) и научно-технический задел 
(НТЗ). Финансирование по указанным работам, как правило, осуществляет
ся в рамках отдельных специальных программ. Отнесение этих затрат на 
конкретную программу создаваемого АД некорректно, т.к. эти программы 
поднимают технологический (в широком смысле) уровень двигателестрое- 
ния в целом. В S M№ также не учитываются затраты на его утилизацию,

т.к. АД могут утилизироваться вместе с J1A, использоваться для наземных 
ГТУ, для одноразовых БПЛА (например, в качестве мишеней) и в других 
целях. (Не исключается и разборка отработавшего ресурс двигателя с по
следующей сортировкой металла и переплавкой его.)

Приведенное выражение £ ж дв представляет собой стоимость жизнен

ного цикла парка двигателей ддв , поэтому для оценки удельной величины

затрат необходимо суммарные затраты разделить на количество двига
телей в парке:

$ ? „  =  —  • (1.25)
гдв

Величина ддв -  планируемое потребное количество двигателей задается 
консультантом проекта:

ддв = Ю 00...5000 для самолетов местных воздушных линий; 

ддв = 1000...3000 для самолетов средней дальности; 

ддв = 800... 1000 для дальних самолетов; 

ддв = 500... 1000 для бомбардировщиков; 

z m = ! 000... 5000 для истребителей,

истребителей-бомбардировщиков, штурмовиков; 

ддв = 1000... 10000 для вертолетов;

гдв =  1000.. .3000 для пассажирских JIA с ТВД; 

ддв = 1000...5000 для ДПЛА; 

ддв = 1000...5000 для БЛА.
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Необходимо отметить, что число двигателей гда , необходимое для

обеспечения бесперебойной работы парка JIA, учитывает не только число 
двигателей в СУ ЛА, но также отличие (если таковое имеется) в ресурсе 
планера и двигателя, а также необходимый оборотный фонд двигателей. 
В настоящее время требования по назначенному (суммарному) ресурсу

"̂ наз двигателя и планера ^назлл практически одинаковы. Но съем двига
теля с ЛА из-за отказа по какой-либо причине для проведения капитально
го (или восстановительного) ремонта не должен прерывать эксплуатацию 
самолета. Поэтому в суммарном числе выпускаемых двигателей гдв в за

висимости от их надежности и межремонтного ресурса учтены от 10 до 
20% запасных двигателей.

Приведенные ниже формулы для определения составляющих 5 Ж дв

представляют собой статистические зависимости затрат (экономико
математические модели -  ЭММ) от ряда параметров двигателя и других 
факторов, влияющих на величину затрат. Поскольку статистические зави
симости имеют определенную погрешность (иногда довольно значитель
ную), то все расчеты следует проводить с округлением:

до 1 тыс. руб. для двигателей массой до 100кг;

до 0,1 млн. руб. для двигателей массой 101-500кг;

до 1 млн. руб. для двигателей массой более 500кг.

Расчет S.K дв и соответственно 5 ЖдВ ведется в следующей последова

тельности.

З атр аты  50КР н а  разработку двигателя -  это материальные и трудо
вые ресурсы в стоимостном выражении, которые обеспечивают:

термогазодинамические расчеты и выпуск эскизного и рабочего проек
тов;

технологическую проработку и подготовку производства деталей дви
гателя;

изготовление, испытание и доводку опытных узлов;

изготовление, испытание и доводку опытных образцов двигателя до 
требуемых в техническом задании уровней эксплуатационно
технических характеристик;

проведение стендовых и/или летных высотных испытаний;
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проведение сертификационных (для двигателей гражданского назначе
ния) или государственных испытаний (для двигателей военного назна
чения).

В отечественной практике и за рубежом для оценки (прогнозирования) 
затрат на ОКР ГТД 5 ОКР обычно используются укрупненные статистиче
ские модели вида

S o w  =  а о ' Х \ 1 • х г 2 ••• Х к к  > (1 .2 6 )

где х ь  Х2 ,. • ■, хк -  независимые переменные, характеризующие параметры 
ГТД и условия его разработки;

ао, а \, й 2 , . . . ,  а к -  статистические коэффициенты, отражающие усред
ненное влияние входящих в модель факторов на затраты ОКР.

Среди параметров ГТД выбирают те, которые отражают его размер

ность (тяга -  Р  или расход воздуха - GB) и совершенство (степень повыше

ния давления -  л к , температура газа -  '/’* X а также ряд факторов, характе
ризующих условия разработки двигателя (конструктивно-технологическую 
преемственность двигателя, время разработки, кооперацию и т.д.).

С учетом этого оценка S 0kp яля  двигателей ТРД, ТРДЦ, ТВВД и 
ТРДДФ  проводится по следующей модели:

с  _  “2
О  ОКР а 0 'Т в 1  ВЗЛ Е

Гг
Ч1000У

аъ
р

“5
у “6 V  К 
I V k t  i v v b t  1 v p r b  >(^взл + 1)

млн.руб., (1-27)

где G B[ взл - расход воздуха через внутренний (I) контур двигателя, 
кг/с;

я к -  суммарная степень повышения давления;

Г* ~ максимальная температура газа перед турбиной, К;

т в зл  ~ степень двухконтурности;
Р Ф

B3J -  степень форсирования двигателя;
Р  взл
Ккт ~ коэффициент конструктивно-технологической 

преемственности разработки;
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К увт -  коэффициент, учитывающий наличие управляемого 
вектора тяги (УВТ);

К РЕВ -  коэффициент, учитывающий наличие реверса тяги.

Для бесфорсажных ТРД, ТРДД и ТВВД 

Для одноконтурных ТРД и ТРДФ т = 0.

рФ
Л взл .

Оценка 5 0И> Для двигателей ТВД и ГТД СТ проводится по следующей 

модели:
/  *  \ а 2 

Гг
JOOO,

где GBB3Jl -  расход воздуха, кг/с.

ГО К Р @0 &ВВЗЛ к 2  ,млн. ру б ., (1.28)

В табл. 1.3 приведены статистические коэффициенты для этих моделей 
оценки затрат на ОКР.

Таблица 1.3

а0 а\ йг а3 Й4 а5 а6 К УВТ
!/•

РЕВ

■S'ОКР
(1-27) 160 0,68 0,25 1,25 0,6 0,3 -0,65

Д а - 1,2 
Нет -  1

Д а - 1,1 
Н ет- 1

S  ОКР 
(1.28) 230 0,6 0,72 -0,65

Величина коэффициента преемственности (Ккт) выбирается и обосно
вывается исходя из конструкторских проработок по двигателю (см. табл. 
1.4).

Таблица 1.4

Характеристика преемственности Ккт
Несущественные изменения в конструкции деталей двигателя 85
Несущественные изменения в конструкции узлов двигателя 70
Существенные изменения в конструкции двигателя 50
Принципиально новая конструкция двигателя для данного ОКБ 35
Принципиально новая конструкция двигателя для отечествен
ной практики

20

Принципиально новая конструкция двигателя для мировой 
практики

5,0
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Затраты Лип на подготовку серийного производства

Имеется определенная взаимосвязь между подготовкой серийного про
изводства и соответственно затратами на нее и себестоимостью изготов
ления двигателя. Если к началу серийного производства известен суммар
ный объем заказа (для внутреннего заказчика и возможного экспорта), то 
проводится технико-экономическое обоснование объемов подготовки про
изводства. При этом сопоставляются экономия от снижения себестоимости 
производства изделия с величиной необходимых затрат на изготовление 
комплектов специальной оснастки и приспособлений, закупку более произ
водительного оборудования, проведение орггехмероприятий в производст
ве. В случае, когда масштабы производства определены с невысокой досто
верностью, проводится минимально необходимая подготовка производства, 
обеспечивающая технологический цикл изготовления двигателя. По мере 
возникновения дополнительной потребности в изделии и необходимости 
увеличения темпов его выпуска, для сокращения цикла изготовления и 
снижения трудоемкости производства вкладывают дополнительные сред
ства в оснащение производства. При прогнозе затрат, когда нет точных 
сведений о производителе двигателя и возможной кооперации при его из
готовлении, затраты на подготовку производства приближенно оценивают
ся в размере 20% от стоимости разработки, т.е.

,<Чш = 0,2 • ^окр, млн. руб. (1.29)

Затраты 5 Пр на серийное производство

Уровень (величина) себестоимости серийного производства и, следова
тельно, цены двигателя зависит, в основном, от его размерности, приме
няемых материалов, технологии изготовления и организации производства.

Модель цены при серийно освоенном производстве ТРД, ТРДД, ТВВД 
и ТРДДФ имеет вид:

/  1= Лйз

У

рф
£ _  ВЗЛ ТУ" ТУ"

УВТ РЕВ 5
V1 взл у

млн.руб. (1.30)

Модель цены при серийно освоенном производстве ТВД и ГТДСТ

Ц д в -я о  (^?ввзл) ^КВЗЛ ’ МЛН.руб. (1.31)
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В табл. 1.5 приведены статистические коэффициенты для моделей цены 
двигателей.

Таблица 1.5

До а\ « 2 а3 а 4 а5 ]/■
Л У В Т К  РЕ В

Цдв <1-30) 0,122 0,85 0,43 1,25 0,4 0,28
Д а -  1,2
Нет -  1

Д а -  1,1
Нет -  1

Цдв (1-31) 0,52 0,79 0,44 - - - -

Для получения суммарных затрат на производство .5Пр партии двигате
лей 2да необходимо полученное соответствующее значение цены двигателя 
(Цдв) умножить на предполагаемый суммарный выпуск двигателей, скор
ректированный в соответствии с "кривой освоения (обучения)". "Кривая 
освоения" показывает темп снижения себестоимости производства в зави
симости от масштабов выпуска. Модель для определения Л'Пр имеет вид:

О 82
5 rff = 3,29 Ц дв Z na , млн. руб. (1.32)

При этом Ц да определяется по формуле (1.30) или (1.31) в зависимости 
от типа двигателя.

Затраты 5эксп на эксплуатацию

С учетом того, что средняя цена ремонта двигателя составляет ~ 35% от 
его цены в  производстве, затраты на ремонт парка двигателей 5Рш  м о ж н о  

определить следующим образом:

*̂рем — 0,35 S
( 1 + К о б )  Т а

/

■, млн.руб.

дед 1 - е

(1.33)

(1.34)

где тм и тНАЗ -  соответственно межремонтный и назначенный (суммар
ный) ресурс двигателя, ч;

Коб -  коэффициент оборотного фонда;
Тсм-  средняя наработка на съем двигателя по всем (конструктивно

производственным и эксплуатационным) причинам (с учетом плановых 
съемов по выработке межремонтного ресурса тм), ч;

7дсд -  средняя наработка на досрочный съем двигателя (по причине 
случайных отказов), ч.
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Величины тм, тНАЗ и К 0 б  задаются консультантом проекта из следую
щих диапазонов рекомендуемых значений:

ГТД для гражданских дальних и средних магистральных ЛА (включая 
грузовые ЛА этого класса)

тм = 8000 — 15000 ч; Тназ = 4 т^;

ГТД для ближних магистральных ЛА

тм = 6000 -  9000 ч; тНдз = 3 тм;

ГТД для вертолетов гражданского назначения и самолетов местных 
воздушных линий

Т м  — 3000 — 4000 ч; Твдз = 3 Ту:

ГТД для вертолетов военного назначения

Тм = 1500 — 2000 ч; ТнАЗ = 3 Тм;

ГТД для истребителей, истребителей-бомбардировщиков, штурмовиков 

тм = 1000-2 0 0 0  ч; тдАЗ = Зтм ; 

малоразмерные ГТД для дистанционно пилотируемых и беспилотных
ЛА

Л за з  = 50..Л00 ч.

Необходимо иметь в виду, что для малоресурсных и одноразовых ГТД 
обычно не закладываются расходы на ремонт (5'Рем= 0).

Для всех типов ЛА

Тдсд = 1)5 Тм ; Коб -  0,1 -  0,2.

Затраты на техническое обслуживание Sm  Для всех типов двигателей 
определяются из следующего соотношения:

Sjo = 0,01 Spem , млн.руб. (1.34а)

Затраты на обслуживание малоресурсных и одноразовых ГТД можно 
принимать:

5'то = 0)05 Ц да , млн.руб. (1.346)

Затраты на топливо и ГСМ (5ГСМ) могут быть укрупненно рассчитаны 
следующим образом:
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где G "  - среднечасовой расход топлива, кг/ч;

Цт  - цена топлива, руб./кг.

Рекомендуемое значение Цт  = 14...30 руб./кг.

Кроме величины с т о и м о с т и  жизненного цикла S  ж д в  определенный ин
терес представляет распределение затрат по его отдельным стадиям:

к  _ 100%
1 С

(1.36)
ж дв

к, =-5ш_ юо%, 
2 v ттждв

(1.37)

К ,  = ^ - 1 0 0 % ,  
3 V ттждв

(1.38)

К  З к с п  100о/
4

С JTRждв
(1.39)

а также стоимость (удельная) жизненного цикла одного двигателя дВ, 

определяемая по формуле (1.25).
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Глава 2. МЕТОДИКА ПРОЕКТНОГО РАСЧЕТА 
РАБОЧИХ ПРОЦЕССОВ 

В ОСНОВНЫХ ЭЛЕМЕНТАХ АВИАЦИОННЫХ ГТД

2.1 , Н ео б х о д и м ы е  терм о га зо д и н а м ич е с ки е  м атериалы

Расчет рабочих процессов в элементах ГТД основывается на зна
нии термогазодинамических свойств рабочего тела.

Ш ирокое распространение в расчетах ГТД получили газодинамические

таблично или графически для к в = 1,4 и к г ~ 1,33. При пользовании ими

поэтому в необходимых случаях следует прибегать к интерполяции.
Современные термодинамические материалы для расчета процессов в 

ГТД обычно представляют собой зависимости термодинамических свойств 
рабочего тела от температуры и состава смеси. Эти зависимости даются 
или таблично, или в виде номограмм, или в виде полиномов (для с р и

к ~ —  или энтальпии, энтропии и т.п. термодинамических функций для

воздуха и продуктов сгорания).
Когда используются зависимости для с р и к  , расчет процессов ведут 

последовательными приближениями по уравнениям, соответствующим 
случаю с р =  const и к  =  co n s t, используя традиционное уравнение изоэн- 
тропы, полученное приближенным интегрированием ее дифференциально
го выражения

В этом выражении индекс "1" соответствует началу процесса, индекс 
"2" -  окончанию.

Когда применяются термодинамические функции (ТДФ), последова
тельных приближений не требуется. При этом уравнение изоэнтропы, по
лученное точным интегрированием, имеет следующий вид:

функции * (ГДФ): А, , г/(А.), л  (А .), / (А .)  и др., которые обычно даются

следует помнить, что ГДФ сильно зависят от величины к,

* См.: Абрамович Г.Н. Прикладная газовая динамики. -  М.: Наука, 1969. -  824с. 
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Р2  _  2s)

Pi * ( r i )  ’

s —s
где ТДФ 7t ( r )  =  e x p    характеризует уравнение изобары

в i-S  -  координатах и часто именуется поэтому относительным давлением. 
Это уравнение широко используется в расчетах ГТД.

Для приближенных расчетов пользуются постоянными значениями 
Срср и к ср, уточняя их при необходимости итерационным путем в процес

се расчета. Для этого последовательными приближениями при к ср = c o n s t , 

с Pop -- const уточняют среднюю температуру в процессе расширения 
(сжатия):

уточненные значения кор и СдСр •
При учебном проектировании, в зависимости от постановки зада

чи, располагаемых термодинамических материалов и вычислительных 
средств, можно использовать любой из указанных выше методов расчета 
рабочих процессов в ГТД. Излагаемые ниже методики позволяют студенту, 
исходя из задания на проектирование ГТД и выбранных им величин пара
метров рабочего процесса, составить рабочие уравнения как с применением 
ТДФ, так и без них.

Проектируемое входное устройство двигателя на расчетном режи
ме должно обеспечивать подвод воздуха к компрессору с минимальными 
потерями давления и с возможно более равномерным полем скоростей. При 
расчете ГТД параметры потока на входе в компрессор определяются сле
дующим образом:

По ее величине, используя зависимости к , с р = f  (Т ,  а ) , находят

2.2. Расчет  рабочего  п ро ц есс а  во  входном  устро йстве

(2.1)

или же вычисляют величину Т*п по величине энтальпии

* V iin =  in + --------> гДе скорость полета в м/с определяется по формуле
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V п ~  М ~ М п ‘ 2 0 ,0 5  V  Г н (2.2)

Здесь 20,05 =  > &в= 1,4; Л в =0,287 кДж/кг-град,

*
Д вх Д н ствх ’ (2.3)

(2.4)

а ТДФ л ( у ’н) и ^ ( Т и )  определяются по величинам соответствую

щих температур или энтальпий для воздуха.
Значения Т ц  и р н принимаются по таблицам стандартной атмосферы, 

а при использовании ЭВМ -  по следующим уравнениям (ГОСТ 4401-73):

У ГТД, предназначенных для дозвукового полета, величина 
0 Вх =  0,97... 1,0 , причем обычно большие значения соответствуют ТРД и 
ТРДД, а меньшие значения -  ГТД СТ ТВД, у которых входные каналы 
длиннее и имеют более сложную конфигурацию.

Величину а вх у ГТД, рассчитанных на сверхзвуковой полет, ре
комендуется принимать по стандартным зависимостям, например [9]:

При этом на взлетном режиме принимают 0 Вхо = 1,0 (или в от

дельных случаях Свхо = 0,9), где стВхо = 1,0 соответствует случаю стен
дового испытания этого ГТД с лемнискатным входным насадком, 
Свх о = 0,9 -  случаю стендового испытания с самолетным сверхзвуковым 
воздухозаборником. При 0,25 < М „  < 1 ,0  принимается Свх =0,97.

Т н = 288,16 - 6 ,5  Н п (ПРИ Я 11  км)

и Т н = 216,65 К (при 11 < Н п — 20 км);

s 5,256

0 ВХ =  О,97-О,11 ( М п —1 ) 3 /2  для 1 ,0 < М П < 4,0 . (2.5)
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2.3. Рас че т  рабочего  п ро ц есс а  в компрессоре

Проектируемый компрессор должен обеспечивать на расчетном режи
ме заданную степень повышения давления при максимально возможных 
значениях КПД, производительности и наименьшей массе.

Большинство современных ГТД имеет многоступенчатые осевые ком
прессоры. В малоразмерных компрессорах находят также применение цен
тробежные ступени. У лучших осевых компрессоров к настоящему време
ни достигнут высокий уровень аэродинамического совершенства, который 
характеризуется следующими максимальными значениями КПД ступени:

Псттах — 0,90...0,92.

В зависимости от выбора расчетного режима и исходной кинематики 
компрессора, тщательности его изготовления, возможности обеспечить 
минимальный радиальный зазор, мероприятий по минимизации его массы 
и т.п., значения КПД ступени у осевых компрессоров могут быть несколь
ко меньше указанных выше максимальных значений.

В табл. 2.1 даны приведенные к САУ значения средних КПД ступени 
и других параметров, характерные для различных типов компрессоров 
полноразмерных авиационных ГТД на их расчетном режиме [4,11, 9, 14].

Основываясь на этих данных, можно оценить для компрессора проек

тируемого ГТД величины т]*г ср и <у(?.Вх) з соответствующие расчетной 

приведенной частоте вращения компрессора л Пр = 1 и %к = 1 ,0

(рис. 2 .1), т.е. тому режиму работы компрессора, при котором максималь
ная производительность одновременно имеет место как в первой, так и в 
последней ступени. При выборе КПД вентилятора ТРДД (т.е. входных

*
ступеней компрессора) значения г|ст , указанные в табл. 2 .1 , следует пони

жать на 1,5..2 ,5%.

Таблица 2.1

Тип ступени 7Гст
*

Лстср

Дозвуковая 1,15...1,35 0,88... 0,92 0,73.-0,83
Трансзвуковая 1,4...1,75 0,87... 0,90 0 ,7 8 -0 ,8 9
Сверхзвуковая >1,75 0,83...0,86 0 ,7 8 -0 ,8 9
Центробежная 2,5...8,0 0,76...0,80 0,70.-0,85

53



Рис. 2.1. Обобщенные по статистическим данным зависимости изменения 

параметров осевых компрессоров с различными значениями я  к р 

при оптимальном расположении рабочей линии:

G s n p  = < ? ( А в х У < ? ( ^ в х ) р  ’ Лк = т 1 к / Г1кр
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При выборе типа ступеней компрессора исходят из следующих сооб
ражений.

Применение дозвуковых ступеней с высокими значениями КПД пред
почтительнее для тех ГТД, к которым предъявляются повышенные требо
вания по удельному расходу топлива. Трансзвуковые ступени в компрессо
рах наиболее часто применяют в качестве входных ступеней. 
Сверхзвуковые ступени применяют при создании особо компактных и лег
ких компрессоров. Наиболее типичный пример применения трансзвуковых 
и сверхзвуковых ступеней -  вентиляторные ступени ТРДД.

При расчете ГТД пользуются величиной КПД компрессора, которая 
связана с КПД ступени следующим образом:

г* г** _  Ь к  s _  Ь к  s

~  г *  ~  z т* ■ ’
 ̂К  ^  - Ь с т  SI

*
'■=> Дет;

где 2  -  число ступеней в каскаде компрессора; L*KS~ изоэнтро- 

пическая работа компрессора. Если исходят из среднего КПД ступени, то 
это выражение приобретает следующий вид:

л * = *
»К «СТ 2

I  L СТ SI

Таким образом, в многоступенчатом компрессоре величина Д к < т |ст , 

так как в связи с подводом тепла в процессе политропического сжатия 

сумма изоэнтропических работ ступеней превышает величину [*к s . Вели

чину Г|к многоступенчатого компрессора в зависимости от выбранных 

♦
значений Г]ст и д к можно оценить по формулам ( 1.8 ) или по рис. 2 .2 .

На величину КПД компрессора оказывает влияние понижение числа 

Re при высотных полетах ( Я п > 15... 18 км -  для полноразмерных двига
телей), а также уменьшение абсолютных размеров компрессора (влияние 
радиальных зазоров, пограничного слоя и т.п.). Так, например, у малораз
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мерных компрессоров ( G Bnp S  5 ... 10 кг/с) значения КПД компрессора 

обычно на 2 ...5%  меньше, чем у полноразмерных с одинаковой величиной 

Як . В конечном итоге величина КПД компрессора на расчетном режиме 
ГТД в общем случае оценивается следующим образом:

Т1 к р  =  Т1 к 0 - Д11 к К с - А Л * к < 5 в п р - Д Л к ^  > ( 2 - 6 )

*  * 

где Г к о определяется по величинам д  и 71 к

{рис. 2.2), а в случае компрессора НД ТРДД 
также и с учетом величины степени двух- 
контурности (см. рис. 1.4);

*Лг]к Rc = 0 . . Д 0 2  -  эта поправка выбирается (по рекомендации
консультанта) обычно только для компрес
сора НД ТРД и ТВД в зависимости от рас
четной высоты и скорости полета ( Н п > 18 

км, М п < 1 ,0 );

. *
Дт1к G Bnp = 0 . .Д 0 5  -  поправка на малоразмерность компрессора;

выбирается (по рекомендации консультанта) 
в случае малоразмерных ГТД в зависимости 
от величины (7Впр или Свпрвых [9];

А д -  -  принимаемое на расчетном режиме двигателя
понижение КПД компрессора вследствие 
выбора приведенной частоты вращения ком

прессора n a v > 1 ; принимается для улучше

ния характеристик ГТД на режимах с пони

женными значениями йкндпр.

Обычно для ГТД дозвуковых JIA принимают на расчетном режиме 
* *

Ат1кй = Д-Г1Я ГТД сверхзвуковых JIA выбирают А дк -  = 0,02...0,05

(только для вентилятора ТРДД и компрессора НД ТРД) в зависимости от
*

расчетного числа М п ■ при больших М  п -  большие значения А д к -  .

56



1 2 ........ 3 4 6 8 10 2 0  ' О  10 60  «0  гск

Рис. 2.2. Зависимости К П Д  многоступенчатого компрессора 
от величины п к и среднего К П Д  ступеней [4]

И сходны м и парамет рами при проект ном расчете рабочего процес
са в ка ж д о м  каскаде компрессора являют ся величины :

P\i ~~ Р  Bxi ’ Т\ i — Т v i , Жк i ■>
*
к г ’ G s l ~  G bbx ’

где i  -  индекс (наименование) соответствующего каскада компрессо
ра.

Искомыми являются выходные параметры данного каскада компрессо

ра p*2i = p*K i; T*2 i = T*Ki ,  N K г ■ При этом в случае ТРДЦ или ТРД

G b i г =  G b i (j+1) ~  G b в х  7 > (2-7)
m + 1

где m  -  степень двухконтурности.
Если за i  -каскадом производится отбор воздуха на охлаждение турби

ны, ТО Ств! (/+1) ~  G в! Гохл / .
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Определяется давление за соответствующими каскадами компрессора:

P 2i P \i  ^ к  i (2 .8)

При этом полагаем р 21, т.е. потери давления между каска

дами считаем включенными в КПД следующего каскада компрессора.

Для определения величин /у к ,• и T*i вычисляют работу каждого кас

када компрессора:

к  К I
к в

к  в — 1

f  1 л л кв- \

R b Т п 1
1 I2si i\i 

*
Лк;

(2 .9 )

для чего определяют энтальпию i 2s по величине ТДФ

7t ( 3r,2 s /)  =  7C(7 ,ii)  или принимают (в качестве первого приближения)

к в = 1,4 при R B = 0 ,2 8 7 0  кДж/кг-град. По величине £*,• определяют 

мощность, потребляемую каскадом компрессора:

*
kfKi~~ G B i L k i

и температуру воздуха за каскадом компрессора по формуле

■Ти +
к к  i

и

или определяют Т~п  по величине энтальпии
* * * 

h i ~ U i  + L k 'i ■

(2.10)

(2 .1 1  а)

(2 .1 1  б)

Для определения параметров ГТД на нерасчетных режимах использу
ются характеристики компрессора (см. рис. 2 .1 ) .  Методика их применения 
описывается в главах 3 . . .7 .

2.4. Расчет рабочего процесса в камере сгорания

Проектируемая камера сгорания должна обеспечивать нагрев продук- 

тов сгорания до заданного значения температуры Т г с допустимой нерав- 
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иомерностью температурного поля и минимальными потерями давления и 
гепла. Полное давление в основных камерах сгорания снижается незначи

тельно - величина <ткс -  Р г / Р к  У современных ГТД обычно составляет 

0,935...0,96. Большие значения а кс обычно относятся к кольцевым каме
рам сгорания, меньшие -  к трубчато-кольцевым и к индивидуальным. У 
высокотемпературных ГТД для обеспечения надежного пленочного охлаж

дения первого СА турбины рекомендуется принимать Скс < 0,95.
Качество горения в камере характеризуется коэффициентом полноты 

сгорания т|г . В основных камерах сгорания современных ГТД полнота сго

рания обычно весьма высокая: Дг = 0,98...0,995.

Исходными параметрами при проектном расчет е рабочего процес
са в основных камерах сгорания двигателя являю т ся параметры возду

ха на входе в камеру: Т*к , Р*к , G B , а такж е величины Т* , Лг > ° к с  .

Величина относительного расхода топлива в камере сгорания опреде
ляется следующим образом:

Величину Н ио для стандартного углеводородного топлива типа керо

синов рекомендуется принимать: Н и0 = 42900 кДж/кг (~ 10250 ккал/кг) 

при Lo = 14,78.

Величину q m , соответствующую уравнению (2.12), можно определить 

по номограмме (рис. 2.3).

По величине q m определяют секундный и часовой расходы топлива

, (2 .12)

Gmc ~ Чщ Gb кс > (2.13)

Gm4 — 3600G mc . (2.14)
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Здесь G b k c - G b i  S ( l  — Voxsi 'Zi ) ’ (2 .15 )
7 = 1

где П -  число каскадов турбоком прессора ;

- г'охл СА / )  +Уохл I  i  — 1 — j^ l  — v0xn пл са г )  +  ̂ 1 - 

+  ( l  — ^охлрк; )  +  ( l - V y T i ) j  >

где Vqxл пл са г , v ox ji са г , v 0x ji рк i , v yT /  -  коэф ф ициенты  изменения 

м ассового  расхода вследствие отбора воздуха на охлаждаемые* СА и РК и 

у те ч е к  С?вохл в / - т о м  каскаде тур б и н ы  (см . разд. 2.5).

Т а к , наприм ер, в случае д в ухка ска д н о й  охлаж даем ой тур б и н ы  в общ ем 

случае ( Т \  =  Т к с ) имеем:

УоХЛ 2 = 1— [ ( l  — уОХЛШ1САВд)+(1— Уохл САВд) + (1~У0ХЛРКВд) +

+  ( l  -  Уутвд) +  ( l  — Voxл пл са нд) +  ( l  — Voxn са нд) +  ( l  -  Voxji рк нд) +

+ ( l -  Vyina) ).

У  соврем енны х Г Т Д  в качестве расчетной тем пературы  газа Т*  в слу

чае располож ения за кам ерой  сгорания вы сокотем пературной  тур б и н ы  с 

пл ен о чн ы м  охлаж дением  С А часто п р и н и м а ю т  тем пературу газа в горло 

вине ее первого  СА. В  этом  случае тем пература  7’* следую щ им  образом

&
связана с тем пературой  на вы ходе из кам еры  сгорания  Т кс ’■

или  Т*к с =

* *
* G r /г /охл '(l — Уохл ПЛ СА вд)lG B1

1кс - Gr- G BI ( l  — РоХЛПЛСА ВД)

Г  г * _ с Рв * , 
UT 7 Г 7 ОХЛ \ 1 — Vox л пл СА вд) G B,

С р г

G r - G B1( l - - Voxji пл са вд)

*
В случае отсутствия охлаждения СА или Р К  какого-либо каскада в формулу 

г охлХ/ подставляют соответственио Уохлг =1 ,0 .
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Рис. 2.3. Номограмма для определения величины 
относительного расхода топлива ГТД
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Из >тих уравнений следует, что при отсутствии пленочного охлажде
ния СЛ, а также у неохлаждаемых турбин, температура газа в горловине

СА совпадает с температурой перед СА турбины (т.е. Т г  =  Ткс  )> а ПРИ на"

личии пленочного охлаждения Т *  < Ткс ■ В  данном пособии в качестве 

расчетной рассматривается температура газа в горловине первого сопло

вого аппарата турбины  7 '* , поэтому при определении величины G m в

уравнении (2.15) следует принимать ^охл пл с a i =1, т.е. рассматривать 
эт у часть охлаждающего воздуха как вторичный воздух камеры сгорания.

В отдельных случаях в качестве расчетной принимают также темпера

туру газа перед первым рабочим колесом турбины Тел  > которая следую

щим образом связана с температурой в горловине первого СА Т *  ■

1('Л :

* .* i
С г 2г +  2охл 1[ l — Voxa са вд)1 G bi

G r  +  I( 1 - У охл  СА вд)1 G jsi

* С р в * / \
G r  Тт Т ОХЛ ( l  — уохл СА вд) G B1

С Р  Г
ИЛИ Т СА ~ -----------------

G r  +  ( l  — УОХЛ СА вд) G B

Таким образом, при отсугствии охлаждения С А Т СА =  77 , а в случае 
# $

охлаждаемого СА Т Са <  Т г •
Расход газа, состав смеси и давление на выходе из камеры сгора

ния определяются следующим образом:

G r =  G B кс + Gmc ’ (2-16)

«■КС=  “Г” » (2-17)
Чщ L q

Рт~ Р к ^ к с -  (2-18)
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2.5. Рас ч е т  рабочего  п ро ц есс а  в тур би н е

Проектируемая турбина должна обеспечивать заданную мощность и 
пропускную способность при максимально возможном значении КПД и 
наименьшей массе. Большинство современных ГТД имеют осевые турби
ны. На малоразмерных ГТД находят также применение радиально-осевые 
гурбины.

В лучших осевых турбинах достигнут высокий уровень аэродинамиче
ского совершенства, который характеризуется следующими максимальны
ми значениями КПД ступени:

п* = 0 93 0 94
Ч с т т а х  ’  ’

Что касается радиально-осевых турбин, то здесь максимальные значе
ния КПД в одной ступени обычно составляют 0,87...0,9.

В зависимости от выбора расчетного режима и нагруженности ступе
ней, возможности обеспечить минимальный радиальный зазор, тщательно
сти изготовления, мероприятий по минимизации массы и т.п. значения 
КПД ступени у турбин могут получаться несколько меньше указанных вы
ше максимальных значений. Характерные значения КПД у различных ти
пов неохлаждаемых ступеней осевых турбин на их расчетном режиме, дос
тигнутые в настоящее время на полноразмерных авиационных ГТД, 
приводятся в табл. 2.2 [4, 9,11, 14].

Таблица 2.2

Тип ступени турбины *
Лет

Неохлаждаемые ступени при оптимальной нагруженности

( У т  =0 ,5 ...0 ,6 )
♦

Сильно нагруженные ( У  т  <  0,5) неохлаждаемые ступени

0,91... 0,93 

0,89...0,91

Основываясь на предварительной оценке величин у т (см. разд. 1.4) и
*

данных табл. 2.2, выбирают значения д . При этом исходят из того, что

сильно нагруженные ступени чаще всего применяются или в турбинах НД 
ТРДД с целью снижения массы двигателя, или в высокотемпературных 
турбинах ВД в качестве первых ступеней с целью максимально возможного 
снижения температуры газа перед последующими ступенями турбины.

При расчете ГТД пользуются величиной КПД турбины, которая свя
зана с КПД ступени следующим образом:
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где z  -  число ступеней турбины; L*TS -  изоэнтропическая работа тур
бины. Если исходят из среднего КПД ступени, то это выражение приобре
тает следующий вид:

T L*-> ^ С Т  SI  
* *  1=1 

Лт ~~ ^ст *
L i s

& #
Таким образом, в многоступенчатой турбине величина д т >  т)ст , так

как в связи с «возвратом» тепла в процессе политронического расширения

сумма изоэнтропических работ ступеней превышает величину Д* v . Вели- 
*

чину' г|т многоступенчатой турбины в зависимости от выбранных величин
*

г|ст и z т можно оценить по рис. 2.4. Для этого по (1-10) предварительно

оценивают величину д т . Величины т) можно также определить по 

формулам (1.9).
Для охлаждения турбины чаще всего используют воздух, отбираемый 

за компрессором или из вторичной зоны камеры сгорания. Система охлаж
дения оказывает существенное воздействие на величину КПД турбины. В 
этом случае для термодинамического расчета ГТД пользуются величиной 
так называемого первичного КПД охлаждаемой турбины

Т|тп -  т| Т0 -  Дг|т охл -  —— , который представляет собой отношение 
G  г L t s

мощности на валу турбины к располагаемой изоэнтропической энергии
газа, рассчитанной по расходу и температуре смеси i аза и охлаждающего

*
воздуха в горловине первого СА. Для определения величины Г|тп сначала

по табл. 2.2 и рис. 2.4 оценивают величину КПД аналогичной неохлаждае- 
*

мой турбины Г| , а по величине необходимых затрат воздуха на охлажде

ние рабочих колес турбины G B 0хл р к  оценивают по статистическим дан-
. *

ным ожидаемое понижение КПД турбины д ЛТОхл вследствие влияния 
системы охлаждения (рис. 2.5). Значения относительных величин



V0XЛ СЛ :

Gb охл ис =  0  “  уохл 1'к) + ( l  -  v yT) и Уохл2 ! [см. уравнение (2.15)] зависят 
от максимальной температуры газа перед турбиной. Их оценивают с помо
щью статистических зависимостей, приведенных на рис. 2.6, где

Voxji пл са =  1 -  охл— СА -  коэффициент изменения массового
G B 1 расхода вследствие отбора воздуха для

создания пленочного охлаждения СА;

_ 1_<£в_охлса _  КОэффИциент изменения массового
G B 1 расхода вследствие отбора воздуха на

охлаждение соплового аппарата тур
бины (без учета затрат воздуха на пле
ночное охлаждение СА);

. =  ! _  С в охл рк _  коэффициент изменения массового
G B 1 расхода вследствие отбора воздуха на

охлаждение рабочих лопаток и дисков 
рабочих колес турбины;

v . =  1 — G b охл I _  коэффициент изменения массового
G B 1 расхода вследствие утечек охлаждаю

щего воздуха в г-том каскаде турби
ны.

Для выбора по рис. 2.6 необходимых величин Уохл и v yT для турбин 

С Д и Н Д  оценивают температуру Г* г; щах по приближенным формулам:

V o x j i  р к  :

Ггн д  max — У гв д  max/(ftT в д ' Л-гсд) к

* _  * /  к ''ст
2гсд  max — лгвд max/ ^твд ■

(2.19)

В тех случаях, когда величины д т ,• неизвестны, температуру газа на

входе в турбину СД или НД можно приближенно оценить по регрессион
ным зависимостям, основанным на обобщении статистических данных 
ГТД:

Ггнд =  350+ 0,52 Г г

Г гсД =  280 + 0,63 Г*
(2 .20)
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Рис. 2.4. Зависимости соотношения К П Д  многоступенчатой турбины 

и среднего К П Д  ступеней от величин тст и zT

66



Рис. 2.5. Понижение К П Д  турбины в зависимости от затрат 
воздуха на охлаждение лопаток СА и РК:

С т в о х л  =  ( l  "  v o ? u i c a )  +  ^ 1 - у 0 х л р к )  +  ( 1 - V y r )

v охл Рк и Vyr j  от температуры у *  тах  охлаждаемых турбин ВД, СД и НД
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На величину КПД турбины оказывает влияние понижение числа Re 
при высотных полетах ( Я п ^  14...15 км у ТРДД, Я п й  8 . ..9 км у ТВД и 
Я п — 3...5  км у ТВаД), а также уменьшение абсолкш ш х размеров турби-

G r V i? r ‘103 Т г  ,
ны ( А т = ----------------     < (0,005...0,015) м ) (рис. 2.7). В этих случаях

Д г - 1°
при предварительных расчетах необходимо снижать КПД турбины относи
тельно рекомендованных значений.

Ат|‘гх

- 0,02

-0,04

-0,06 

-0,08
О 0,005 0,01 0,015 0,02 0,025 Ау, и2

Рис. 2.7. Статистические зависимости влияния абсолютных размеров 
осевых турбин на их КП Д : 1 - лопатки без бандажных нолок;

2 -  лопатки с бандажными полками

В конечном итоге величина КПД турбины на расчетном режиме ГТД в 
общем случае оценивается следующим образом:

^ т р ^ ^ т о  А т 1тохл A i "!t Re A tV  а ’ (2-21)

*
-  определяется по выбранным величинам Г|ст и z T и

расчетной величине 7ГТ (см. рис. 2.4). Для этого я т
*

оценивается по ( 1 .1 0 ) или определяют Г)т 0  непосред

ственно по формулам (1.9);

-  оценивается по рис. 2.5 в зависимости от величины 

С вохлРК !
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Дг|* = 0...0 ,02 “  эта поправка выбирается (по рекомендации кон
сультанта) обычно только для турбины НД в зависи
мости от величины Н п , заданной в качестве расчет

ной ( А"ПТ Re «  0,01-0,02 при Н п = 9 . ..И  км у Т В Д и  

ТВВД и при # п *  17...18 уТРДД);

-  поправка на малоразмерность турбины. Выбирает
ся в зависимости от расчетной пропускной спо
собности турбины Ат [см. формулу (2 .2 2 ) и 
рис. 2.7]. При определении необходимой величи
ны этой поправки для проектируемого ГТД допус
тимо оценивать величину А г по упрощенной 
формуле

Д дт

Ат —
GB V i M O 3  Тг

Т — * 'У
р г -ю

* * *
где значения Т г и р г = р ш  п к а кс берут из ис

ходных данных к проектному расчету ГТД, а величи
ну G B определяют приближенно по уравнению

Ga = Рдв зад/ / 3 уд (или N дв зад / N  уд), где величи-

ны Руд  =  /  (ттк> m , Т г) ИЛИ Д7уд =  /  ( л к> Т *) для

расчетных условий полета оценивают по соответст
вующим типовым зависимостям для удельных пара
метров ГТД.

Турбина ГТД приводит во вращение, помимо компрессора, агрегаты 
двигателя (регуляторы, коробки приводов и т.д.). Кроме того, часть мощно
сти турбины затрачивается на преодоление трения в подшипниках и т.п. 
Эти дополнительные затраты мощности обычно учитывают величиной ме
ханического КПД.

_ N t ~ N u
'м лг ’N t

где N  и -  затраты мощности турбины на привод агрегатов и трение в 
подшипниках. У многовальных ГТД без свободной турбины величину jVM 
обычно относят только к АГТВД. Величина механического КПД у них
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обычно составляет Г|МВд = 0,98...0,995. При этом меньшие величины Чм 

обычно соответствуют малоразмерным IT  Д. При применении свободной 
турбины ее механические потери обычно учитываются отдельно: Лмст ~ 

ж 0,99...0,995. В случае ГТД СТ с редуктором в механический КПД сво
бодной турбины иногда включают и потери в редукторе ( Т)ред ~

ж 0,97...0,99). В этих случаях Дм ст= Дм Дред = 0,98...0,96 [1].

Порядок расчета рабочего процесса турбины зависит от конструктив
ной схемы двигателя и назначения данного каскада турбины.

2.5.1. Расчет рабочего процесса турбин ВД и СД 
у всех типов ГТД, а также турбин НД 

у двухвальных ТРД, ТРДД и ТВаД

Исходными параметрами расчета являются параметры газа перед

турбиной* T*i = T*ri, G a  =  G v i (в данной методике T * i  и G T г -  в гор-
* *

ловине СА), Д ,/  - pvi - а также величины N K, г 0хлса и г 0хлрк, VyT и

Г охл =  Т к > гДе 1 — индекс (или наименование) соответствующего каскада 
турбокомпрессора. Искомыми являются параметры на выходе из данного 

каскада турбины p*4j =  p*T l , T * i  =  T ? i ,  G 4 i и др.

Вычисляют необходимую пропускную способность турбины (в м2):

где величина Д 'т  ,• находится из баланса мощности для данного кас

када [см., например, формулу (3.2)], a Q 3 г- для турбин ВД -  по формуле 

(2.16), для турбин СД и НД -  по формуле (2.26).

(2 .22)

Определяют потребную работу турбины:

г* - E l l (2.23)

Чтобы исключить ошибки при составлении методики расчета ГТД,вход и выход 
из каскадов турбины, в отличие от каскадов компрессора, обозначим цифрами 3 и 4. 
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Определяют степень расширения газа в турбине:

7lT i  —

. * 
Ат  т I
* * 

Г 3 ,Т 1

Аг_1
(2.24)

It i /

где величину тг 4 s / j  определяют по значению изоэнтропической 

энтальпии газа на выходе из турбины:
*

* ^  _* £ т j
l4 s i~ l3 i  *

Лт i
*

или вычисляют величину A T * i =  —-— , принимая (в первом приближении)
Ср г

к г = 1,33; R T = 0,2872 кДж/кг-град;

к т
С р г

к г ~ 1

~ 1,15 кДж/кг-град.

(2.26)

Рассчитываются искомые параметры газа на выходе из турбины:

p Ai — P ^ i j 7tT / . (2-25)

Gm ~ G?,i + GB i [ ( l  — Voxn ca i) +  ( l  — Voxa pk /)  +  ( l  — Vyr i) +

+  ( l  — Voxn ПЛ CA I - l ) ]  J

где величина v0xn пл ca i- 1 относится к каскаду турбины, расположен
ному за i  -ты м  каскадом. При этом на выходе из последнего охлаждаемого 
каскада турбины получим:

(2.26 а) 

(2.27)

<J4 -  Gb 1 (1 +  q m Voxn l ) ,

T  * * =  {т * i  -  А Т  *г) + 1 + (?з

(? 4  V G 4J  С р г
ОХЛ >

где с ря  =  # в , £в = 1,4; Д в = 0,287 кДж/кг-град
£ в - 1

или определяют температуру т \, по величине энтальпии газа
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* (h i ~  f 'T i) С?з / "+■ г'охл Gs i j^(l — Vox.fi ca i ) +  ( l  — V0xa pk i ) +  ( l  — Vyr i j  - 
Hi ~ ' ----- ---------------------------------------------

Gti
+ ( l  — у охл Ш1CA j - i ) l

G.4/

где энтальпия f0XJ1 берется по температуре воздуха за компрессором

Г Т Д :  т'с— -  т

2.5.2. Расчет рабочего процесса турбин одновальных ТВД, 
турбин НД двухвальных ТВД и свободной турбины ГТД СТ

Исходными данными расчета служат параметры газа на входе в
* ^ * * *

Гг i , Съ = G г i ,  р ъ — р т { , а также величины п с и Т охл .

Величину ттс определяют по рекомендациям, изложенным в главах 6  и 7. 

Необходимая пропускная способность турбины А т вычисляется по фор
муле (2 .2 2 ).

Определяют величину давления за турбиной и 7ГТ :

Р 4  “  Л С  5

* Т = Р з / Р 4  • 

Рассчитывают работу турбины

* / * * \ * кт- ~ ^г — I .■ . ; J . , ~    9 7’
■ \^ 3  Us J Mr — £  j  ‘Т  1 i А,. - 1

(сг  J

(2.28)

(2.29)

(2.30)

где энтальпию газа i*s определяют по ТДФ тт ̂  T ^s)  = тс ̂  T*s) j

или вычисляют 1 *х, принимая (в первом приближении) к г  = 1 ,3 3  и

R r = 0,2872 кДж/кг-град.
Определяют мощность, развиваемую турбиной:

N T =  G3 1* . (2.31)
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По формулам (2.26 а), (2.27) вычисляют искомые параметры на выходе 

из турбины: G4 и у * .
Для определения параметров ГТД на нерасчетных режимах использу

ются характеристики турбины. Методика их применения описывается в 
главах 3...7.

2.6. Рас че т  рабо чего  процесса  в камере  см еш ения

Смешение выхлопных потоков широко применяется на современных 
ТРДД. Благодаря смешению потоков уменьшаются потери кинетической 
энергии с выходной струей и соответственно удельный расход топлива и 
шум ГТД, упрощаются задачи конструирования сопла, реверсивного уст
ройства, форсажной камеры.

Наибольший эффект от смешения (выравнивания поля температур) на
блюдается в тех случаях, когда т  = 2...3, при этом теоретически выигрыш 
в Руд и Суд в условиях полета может достигать 4...5% . Однако во мно

гих случаях целесообразно смешивать потоки и при больших степенях 
двухконтурности. При этом также получают уменьшение С у д , снижение

шума струи и ее инфракрасного излучения. В реальных конструкциях име
ет место неполное смешение, а также дополнительные гидравлические по
тери, что снижает расчетную величину прироста тяги на 20. ..40%.

Для обеспечения максимального эффекта от смешения величины 71в и

т  у ТРДДсм выбираются такими, чтобы обеспечить близкое к оптималь
ному соотношение давлений заторможенных смешиваемых потоков:

p j p *  =  0,95... 1,05 [9, 11] (см. формулу ш ор{см в разд. 4.2).

Проектный расчет процесса в камере смешения ТРДД выполняется
* *

следующим образом. Исходные параметры: р } = р ,{ а ,  (величина О) вы

бирается в пределах 0,99... 1 ,0 ), Т* = Т*т , G, =  GrT (по уравнению 2.26 а), 
* *

Р п = Р в  н а и (величину <7ц у ТРДДсм выбирают в пределах 0 ,96...0,97 

при m  < 2 ...2 ,5  и 0,985...0,995 у ТРДД с большой двухконтурностью),

Т п  -  Т в п » G h =  <?ви •
Определяют расход смеси

G cM ^G n +  G j .  (2-32)
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* _  Т\ + Срв Gu Ти

температуру смеси

( l  + G u) с  р е м
(2.33)

где Gu Gh/Gj, Срв Сръ/срг’ с рем ~ Срсп/срг '■>
С  -\~YfTC

срв  = 1,005 кДж/кг-град; срт = 1,150 кДж/кг-град; с„см= = ^ -------— ,
1 +  пг

*
или определяют 7*см непосредственно по величине энтальпии:

Ь  = й & ± й 1 < Ь ,  (2.34)
Г̂СМ

Вычисляют статическое давление на входе в камеру смешения:

Р 1 = Р и = р \ п { \ ) >  (2.35)

где ГДФ л  (А.,) определяют, задаваясь величиной 1 , =  0,35...0,5 -  

у ТРДД, А,, = = 0,2.. .0,4 -  у ТРДДФ*, откуда

k ( K )  = P u/ p I -  (2.36)
Определяют площади проходных сечений на входе в камеру смешения

* ! = — х » (2-37)
39 ,7  р х q  (А,,)

где 3 9 ,7  =
кг -1 0 3

А ^ Л -Д&г +1

Л г

2

^  к Т + 1  у

k r - i  г = т .

F« = —  " ,  (2.38)
40 ,4  (А,и )

Л
П ри выборе величин > 0,2 перед форсажной камерой требуется ставить диф

фузор, т.е. принимать F [|)K >  FCM, поэтому для современных ТРДДФ характерна 

тенденция к  применению меньших значений А ,.



где 4 0 ,4  = ,

..... .
V i o 3 Г 2  1

&в + 1  

ка ~ 1

К къ + \  j
= m t

Здесь ГДФ q ( \ )  и q ( X n ) находятся по величине X , и 7i ( X „ ) .  Ре

шая уравнение импульсов, определяют приведенную скорость потока после 
смешения при условии ^см ~  ^ 1  +  F n :

■(^■см) - (2.39)
т +  1 \ Т  СМ

где ГДФ z ( A [ )  и  г(Я,п ) находят по величинам и д (Х (|) .

Определяют давление заторможенного потока смеси на выходе из ка
меры смешения:

Т см см (2.40)
^  40,4-д(Я.см)Д см ’ 

где ГДФ q ( X  см) определяется по z  (Х ш ) , принимая в первом при

ближении к см « 1 ,4 .

В формуле (2.40) принимают величину гидравлических потерь в камере 
смешения сгксм = 0,99...0,995. Давление заторможенного потока смеси 
может быть определено также графически с помощью рис. 2 .8 .

2.7. РАСЧЕТ РАБОЧЕГО ПРОЦЕССА В ФОРСАЖНОЙ КАМЕРЕ

Диаметр форсажной камеры сгорания обычно определяет максималь
ный диаметр двигателя. Поэтому в форсажных камерах применяют более 
высокие скорости потока, чем в основных камерах сгорания. Скорость во 

входном сечении таких камер обычно соответствует ^ Вхфк = 0,18-0,22.

Коэффициент восстановления давления заторможенного потока в форсаж
ной камере

^фк ~  ° г  ° т  >
где о г = 0 ,9 5 . . .0 , 9 7  ~ коэффициент, учитывающий гидравли

ческие потери в диффузоре, фронтовом уст
ройстве и т.п. Большие его значения полу
чают при отсутствии диффузора;
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СТТ -  коэффициент, учитывающий потери давления затор
моженного потока, возникающие при подводе тепла 
к движущемуся газу. Величину ст,,, оценивают в за

висимости от степени подогрева (Г ф /Г в х ф к Х  ск0‘ 

роста Хвх фк и формы проточной части форсажной

камеры. При дипломном проектировании ГТД обыч
но принимают цилиндрическую форму форсажной 
камеры (рис. 2.9).

Ка

0,99

0,98

Л/Л'~Л,\
0,9 1,0
1,0 7 0,9

/ /
/ ,1
/

0,3 0,4 0,5 0

Рис. 2.8. Зависимость давления заторможенного ш то ка  смеси 
от соотношения полных давлений потоков, смешиваемых в камере

постоянного сечения: р* = р*(р* / р*) к \к &  стксм ; ®  = T * J Т*
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1 2 3 4 5 6  7 Гф/Гвх з«

Рис. 2.9. Зависимость коэффициента о т при постоянной площади 

сечения форсажной камеры от величины скорости Хвх фк и  степени

подогрева Т% / Т*1Х фк I 12]

Полнота сгорания в форсажных камерах обычно меньше, чем в основ
ных (рис. 2.10). В типовом случае у ГТД многорежимных ЛА:

Г|рф = 0,92...0,95 при a z  = 1 ,4 ...2 ,0 ( Г ф и  1400... 1700К -части чн ы е 

(крейсерские) форсированные режимы);

Г |рф = 0 ,8 2 . . .0 ,9 0  при l , l < a z < l ,3  ( Г ф «  1 8 5 0 . . .2 0 0 0 К  -  полный 

(максимальный) форсированный режим).

Однако в специальных форсажных камерах для СПС на крейсерских 
режимах получают и более высокие значения Д  гф щах ~  0 ,9 6 .. .0 ,9 9 .
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Рис. 2.10. Типичная характеристика полноты сгорания 
в форсажной камере по составу смеси [4]

Рабочий процесс в форсажной камере ТРДД и ТРД рассчитывается 
следующим образом.

Исходными параметрами, помимо выбранной величины а  у (Т ф ) , ско-

Л *  *
роста л.в х фк и величины стг , являются 6 СМ, р ш  и 7’см -  для

ТРДДФсм; Gr [ , р * ., Г*  -  для ТРДДФ,; <?вЦ , р*в п , Г*,, -ДЛяТРДЦ Ф п. 

Определяют расчетную площадь сечения форсажной камеры:

I i
^фк = ----------- f  т - д л я  ТРДДФсм; (2.41)

40,4 - р см <jr q  (А.вх фк j

Схгт v T r
F  = —   Г "  -  для т р Дф > (2-42)

39,7 • р*  а г ?  ( ^ вх фк )

где ГДФ qCA\tx фк) соответствует выбранной величине \ вх < \ см , 

при этом в первом приближении принимают к см = 1 , 4 - 8  случае ТРДДФ 

и кт =  1,33 -  в случае ТРДФ.
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Относительный расход топлива в форсажной камере вычисляется сле
дующим образом:

_  G m§  _  1 G mкс _
Qm ф '

(твфк ОС^До б в ф к

(.* * )
\*ф 1см)la=co

Я м Л ^ - ( 1  +  Х0) (
' * * \ 
*ф — 1см ) a= l + Lq |

( * * \
1 a=oo

(2.43)

где расход воздуха в форсажной камере

G b z ~  ДляТРДДФсм; 

G B1 “  для ТРДФ, ТРДДФ,;G b фк —"

G b п ~Д ля ТРДДФ,,.

При заданной величине а  г соответствующая температура Гф может

быть определена по номограмме рис. 2.3 или итерационно по формуле 
(2.43), где величина Ни определяется по уравнению (2 .1 2 ), a Lo -  14,78. 

Секундный расход форсажного топлива

Сщф =  <7,иф (7вфк ■ (2-44)

В случае задания температуры Гф величина вычисляется по фор

муле

(?вфк
a z - - (2.45)

(G otkc4" (?тф ) Lo 

Если получается < 1,1  , то следует выбрать меньшее значение тем

пературы Гф -

Часовой расход форсажного топлива и для двигателя в целом:

<У*фч =  3600< ?ж ф ; (2-46)

G m z  ч =  360 ()| G mKC + 6 готф| • (2.47)

Параметры газа на выходе из форсажной камеры:

р \ = p i  ° Ф к ; (2 -48)

С г фк =  (?в +G mKC + G m$  • (2.49)
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2.8. Ра с ч е т  ра б о ч е го  п ро ц ес с а  в вы хо дно м  устро йстве

Проектируемое выходное устройство ВРД (реактивное сопло) должно 
обеспечивать минимальные потери тяги, а диффузорные выходные устрой
ства ГТД СТ -  максимальное понижение давления за турбиной. Потери в 
выходных устройствах ГТД принято оценивать или коэффициентом тяги 
сопла Р с = Р  /Р с т  , где так называемая «тяга сопла» Рс = Pjm + GB Vn ,

или коэффициентом импульса сопла / с =1С /1 с т , где импульс сопла 

/ с =  &гс Сс +Рс Fc , или коэффициентом скорости фс :

Ф =  - f z -  = , откуда X J =  Я /ф  ; стс =  • ' )  . (2.50)
С Ссвд К *  «(А.с )

Величины / с и Фс у выходных устройств ГТД сохраняются постоян

ными в достаточно широком диапазоне изменения Хс . В связи с этим про

ектные расчеты обычно производят при / с = const или фс =  c o n s t .

2.8.1. Проектный расчет рабочего процесса 
в выходных устройствах ГТД для дозвуковых самолетов

У ТРД и ТРДД для дозвуковых скоростей полета, имеющих нере
гулируемые суживающиеся реактивные сопла ( л с > 1,5...2,5), величины 

фс составляют:

Ф спр =0,99 ...0 ,995; Фс , р = 0,98...0,995.

Нижний предел значений ФС[ обычно соответствует соплам внутрен

него контура ТРД и ТРДД, имеющим стойки и т.п. элементы задней, опоры 
турбин.

Для ТВД характерен значительно меньший располагаемый перепад 

давлений в выходном устройстве ( \  = 1,1... 1,5). Поэтому форма проточ
ной части выходных устройств ТВД получается зачастую не конфузорной, 
а несколько диффузорной или близкой к случаю F  = co n st. Все это приво
дит к тому что относительные потери в выходных устройствах ТВД полу

чаются большими, чем у ТРД. Поэтому значения Фс у ТВД обычно со

ставляют Фствд = 0,90..0,96.
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В качестве исходных данных к расчету принимаются следующие пара-

метры на входе в выходное устройство: 7V, =  Тс , G r 6 =  G r с и р 6 , где в
# *

зависимости от типа ГТД: р 6 = р ш , G r c = Gcm -  по уравнению (2.32)

(ТРДДсм), или р*6 = р*та  1 , G r c = G rT -  п 0  уравнению (2.26 а) (ТРДД,

ТРД, ТВД), или р*  = р*ви  а „  (в случае сопла наружного контура ТРДД с

раздельным истечением потоков, где принимают 0 ц = 0,99...0,995 -  при 
коротком канале наружного контура).

Для расчета рабочего процесса в выходном устройстве вычисляется (в 
случае ТРД и ТРДД) или задается (в случае ТВД) величина располагаемой 
степени понижения давления:

пс =Р*6/ р н - (2 -51)

В случае, когда лс <  д с Кр ( 7Сс кр = 1,8 при кг = 1,25; п с кр =  1,85 

при к г =1,33; ТСС кр ~ 1,89 при к в = 1 ,4 ) в суживающемся сопле имеет

место полное расширение. При этом скорость на выходе из двигателя опре
деляется следующим образом:

, 2  к  я
« т‘

\

1- 1

Я
к- 1 
к

с У

Ю3 ---Фс ^ 2  ( г: - / с )1 0 3 , (2.52)

П ( Т « )где энтальпию г'с определяют по величине ТДФ тт(7с ) = — — L или
п с

задаются в качестве первого приближения величинами к  -  1,4; R  = 0,287

кДж/кг-град (в случае Т* = Т и ,  Т* = Тсм  или ^  = ЬЗЗ; R  = 0,2872

кДж/кг-град (в случае Т* = Г* )•
Рассчитывают эффективную площадь выходного сечения сопла:

( 2 ‘ 5 3 >m T р 6 с с с)

где значение о с определяется по выбранной величине Фс [см. форму

лу (2.50)], a q (X c )  по величине Ас =Сс/ащ> ■ При вычислении А  ̂ при

нимают:
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акр =  18,3 J t *6акр —18,3 Т 6 -  для сопел наружного контура ТРДД и ТРДД со

смешением потоков, где Т*6 =  Т*п и =  Тем > 
при этом в формуле (2.53) в соответствии с 
(2.38) принимают т г =40,4;

а , ф -  18,1 л/7’б -  для сопел ТРД, сопла внутреннего контура
ТРДД без смешения потоков, а таюке выходных

устройств ТВД, где Т*6 = Т * ', при этом в форму
ле (2.53) в соответствии с (2.37) принимают 
/иг =39,7.

При 7Гс > д сКр в суживающихся соплах ГТД для дозвуковых скоро

стей полета будет иметь место неполное расширение.
В этом случае

У ГТД для сверхзвуковых скоростей полета применяются регулируе

мые сопла Лаваля. В этих случаях в начальном приближении величину Фс 
на форсированных режимах в условиях сверхзвукового полета и взлета и на 
нефорсированных режимах в условиях дозвукового полета можно прини
мать равной 0,97..0,98. В дальнейшем потери тяги в таких соплах на рас
четных и нерасчетных режимах уточняют по экспериментальным значени

ям коэффициента тяги сопла Рс [4].

Д ^ с  ~  I1 ^кр * ’
m  г Р 6 ° с к р

где величина стс кр определяется по формуле (2.50). 

При этом в выходном сечении сопла

Сс ~ а кр ’

(2.54)

(2.55)

(2.56)

1 (2.57)где %

2.8.2. Проектный расчет рабочего процесса 
в выходных устройствах ГТД для сверхзвуковых самолетов
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В качестве исходных данных к проектному расчету принимают вы
бранную величину фс , а также следующие параметры на входе в сопло:

Гб =  Т*с =  Г ф , G *в =  G гс -  О гфк (по уравнению 2.49) р*6 = р*ф -  на фор-
* * * # 

сированных режимах; р 6 =  />см (ТРДДФсм) или =  о,г (ТРДФ) -  на

нефорсированных режимах. Определяют по формуле (2.51) величину л с

и рассчитывают по (2.52) скорость С с.

Если величину С с в сверхзвуковом сопле рассчитывают при 
к т = c o n s t , то в первом приближении следует принимать:

ПРИ Г ф тах  -  k f =  1,25 и ] $  = 0,2878 кДж/кг-град;

ПРИ Гфкр =  1,3 и p f  = 0,2874 кДж/кг-град;

на нефорсированных режимах кг =  1,33 

и R r = 0,2872 кДж/кг-град.

Следует иметь в виду, что в данном случае необходимо уточнять зна
чения к г итерационным путем (см. разд. 2 .1), так как это существенно от
ражается на рассчитываемой величине тяги двигателя.

Вычисляют необходимые площади основных сечений сверхзвуко
вого сопла:

а) эффективная площадь критического сечения сопла 

п Г  GrC^д г кр -   i  — —  , (2 .5 8 )

ТИг Рь ° с  кр

где величину <зс кр определяют по формуле (2.49), а коэффициент 

/и г в случаях нефорсированных режимов принимается по рекомендациям 

к формуле (2.52). В случае ТРДФ и ТРДДФ принимают для полного (мак

симального) форсированного режима а кр =  17,9  д^Гф шт г -  38,8 , а при

частичном (крейсерском) форсированном режиме -  а кр = 1 8 ,0 5 ^ 7 ^  и 

т г = 39,3. Величина | i  FKp по конструктивным соображениям должна 

быть меньше (0 ,9 ...0 ,95 )/'ф к . При невыполнении этого условия требуется 

либо снизить Г ф т ах  > либо увеличить Гфк ;
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б) площадь выходного сечения сопла

F c = ~ ---- j — 7 -------- , (2.59)
т г р 6 ? (А С) сгс

где ГДФ q(Xc) определяют по величине Ас - С с / а кр, величину т г 

принимают, как в формуле (2.58), а СТС определяют по формуле (2.51). При

этом должно быть Fc < ( l, 15... 1,2) Афк .

При невыполнении этого условия подбирают меньшую величину 
Ас = Afc , которая ему удовлетворяет, для чего, основываясь на формуле

(2.58), определяют потребную величину ГДФ q('A,'c ) и соответствующие 

ей значения А'с и ц ' :

< . 7  V  (2.60)
Ф с /< Р С)

В этом случае будет иметь место неполное расширение газа в сопле:

Рс = р Л > Р « ’ (2 -61>П с
где п с определяется по формуле (2.51), а п 'с -  по формуле (2.60).
В случае нефорсированных режимов принимают в формулах (2.57) и

(2.58) для ТРДДФсм: р* = р*ш  стг ; Т*6 = Т*см ; «кр = 1 8 ,3  л]т*6 ; щ т= 40,4.

2.8.3. Проектный расчет рабочего процесса 
в выходных устройствах ГТД СТ для вертолетов

Выходные устройства турбовальных ГТД зачастую весьма сложны по 
ко н ф и гу р а ц и и  и для максимально возможного снижения давления за тур
биной всегда имеют значительную диффузорность. Эти устройства позво
ляют на сегодня снизить на расчетном режиме ГТД СТ величину

7Сс =  P-VCTj Р н Д° значений 1,04...1,06. При этом коэффициент восстанов-

* /  *
ления полного давления в выходном устройстве <тВЫх р = Р  /  Ртст = 
= 0,98..0,99. В качестве исходных данных в проектных расчетах выходных 

устройств ГТД СТ принимают величины: Т* -Т * Тст > G r6 ~  Сфс >

р 6 =  р 1: ст , а  также задаются значениями а Вых р . Дср и М тр.
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На нерасчетных режимах величина п с зависит от характеристики вы

ходного устройства, которая в начальном приближении может быть пред
ставлена следующим уравнением:

Y> (  * М
Р  6

V

р  6 

G r e J r i
: ( п с р  ] )

J G rey lT e

Для нерасчетных режимов можно принять

- b  JV{2,°вых

где b
1 °вых р

М 2 ’lviT р
М тр =

свободной турбиной, а 1

1!*54

( ,  \ P r p G r  

1 ТР/ * „
Р  Т бггр

Ж -

(2.62)

(2.63)

М тр =  0 ,35 ...0,4 -  расчетное число Маха за

. Скорость на выходе из двигателя опреде

ляется следующим образом:

С
2 к г

к г  - 1
Rr Т 6 1 -

1

i z i  
(,71с ° В Ы Х  )  к

Ю3 = л /2 ( г- : - / с) ю 3 > (2-64)

где ствых находится по (2.62), а энтальпию гс определяют по величине 

ТДФ:

71

7tc  °В Ы Х

или задаются в первом приближении величинами /сГ =  1,33, R r = 0,2872 

кДж/кг-град.
Во избежание попадания выхлопных газов на вход в двигатель величи

ну С  на расчетном режиме рекомендуется иметь не менее 1 0 0  м/с.
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Глава 3. ВЫБОР ПАРАМЕТРОВ И ПРОЕКТНЫЙ 
ТЕРМОГАЗОДИНАМИЧЕСКИЙ РАСЧЕТ 

ТРДД ДЛЯ ДОЗВУКОВЫХ ЛА

3.1 . За д а н и е  на  п ро екти р о в а н ие  д в ухко н турн о го

ТУРБОРЕАКТИВНОГО ДВИГАТЕЛЯ

Рассмотрим в качестве примера следующий вариант задания на проек
тирование ТРДЦ, типичный для дипломного проектирования.

Заданные реж имы работы двигателя:

•Рдв взл = 9 9 к Н (3 0092 кгс) при # п = 0, Мп = 0, САУ;

•Рдв кр = 20,4 кН в условиях полета //„  = 11 км, Мп = 0,8, САУ. 
Заданный прототип двигателя —  ТРДД TF-34-GE-2 [3].
Заданный прототип ЛА —  Боинг 737-300 [2].

Расчетная дапьность полета Л А  — L n = 3500 км.
Ограничения:

*
максимальная температура газа перед турбиной ТГ тах <1560 К; 

удельные затраты топлива JIА С т км <  0,30 кг/т-км при Л'ж ла -> min; 

назначенный ресурс ТРДД Тиаз = 40000 ч.
При упрощении задачи в случае, когда для проектируемого ТРДД из

вестна необходимая величина С уд в условиях крейсерского полета, в дан

ном варианте вместо технико-экономических показателей ЛА (Ст км 

и т.п.) может быть, например, задано: С уд кр <  62,5 кг/кН-ч (0,613 кг/кгс-ч);

А/дв <  1700 кг; £>дв <  1590 мм.
При наиболее упрощенной постановке задачи (типичной при курсовом 

проектировании) вариант этого задания может быть сформулирован таким 
образом.

Заданный реж им работы двигателя -  Р щ  = 99 кН при Н и = О,

М П = 0, САУ.
Заданный прототип двигателя -  TF-34-GE-2.
Ограничения:

максимальная температура газа перед турбиной Tr т а х  < 1560  К;

удельный расход топлива на взлетном режиме С уд <  37 кг/кН-ч 
(0,363 кг/кгс-ч);

назначенный ресурс £наз = 40000 ч.
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3.2. П редва ри тель н ы й  вы б о р  ос н о в н ы х  парам етро в

РАБОЧЕГО ПРОЦЕССА ТРДД

Конструктивную схему проектируемого ТРДД принимаем по прототи
пу -  без смешения потоков, с коротким каналом наружного контура (рис. 
3.1). В соответствии с рекомендациями разд. 1.3 в качестве расчетного ре
жима для ТРДД дозвуковых ЛА принимается крейсерский режим в усло
виях полета.

В ц С ||
I I

Рис. 3.1. Схема проточной части ТРДЦ - прототипа [3]

Предварительный выбор величин оптимальных параметров рабочего 
процесса ТРДД производится на основе типовых зависимостей, приведен
ных на рис. 3.2. Учет влияния расчетной дальности полета осуществляется 
с помощью зависимостей, приведенных на рис. 3.3. В качестве максималь
но допустимой температуры газа перед турбиной двигателя принимается

температура Тг взлетного режима*. Для рассматриваемого примера зада

ния по величине температуры Дг*взл = 1560 К и требуемой дальности поле

та L n = 3500км с помощью зависимостей рис. 3.2, 3.3 можно выбрать в 
качестве расчетных следующие варианты оптимальных сочетаний пара

метров рабочего процесса в условиях крейсерского полета при М п = 0,8; 

Н п = 1 1 км.

* В тех случаях, когда заданная температура Д.тах соответствует t„ > 15°С, расчет 
взлетного режима производят либо непосредственно для заданных значений гн и

т* * *ГГ1ЩК, либо расчет производится в САУ при Тг в,л < Тт тах (примерно на 30...50° 
меньше на каждые 10°Д/„ САУ).
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I вариант II вариант III вариант
7сК£ =  2 3 ,0 ;  

т = 6,1 (т =  5 .,.6 ,8 ); 

7ГВ= 1,68;

tikj.=  19; 

яг = 6 ,0 ; 

7ГВ = 1,6.

7ГВ = (1,6...1,82).

Следует обратить внимание на специфичность оптимальных сочетаний 

величин тгк , т и 7ГВ для ТРДД в крайних точках —  вариантах II и III, что 
определяется протеканием границ области оптимальных параметров при 
Ду = const (см. рис. 1.2 и 3.2).

Основываясь на схеме проточной части прототипа (рис. 3.1), выбран
ных значениях основных параметров рабочего процесса проектируемого

ТРДД (7’г*шах. n Ki: > жв) и на рекомендациях главы 2, выбираем, на

пример, для I варианта параметров ( я К1р = 23) следующие величины КПД 

ступеней компрессоров и турбин и коэффициентов потерь:

Выбранные значения КПД соответствуют дозвуковому типу ступеней 
компрессора и оптимально нагруженным (неохлаждаемым) ступеням тур
бины (см. табл. 2.1 и 2.2). Вентилятор выбираем одноступенчатым с транс

звуковым типом ступени: 7ГВ = 1,68 при J)*B= t?*CT= 0,875. Поскольку сту

пень вентилятора является входной, значение т/*ст в снижено относительно 
рекомендованных значений на 2% (см. разд. 2.3). Принимая при т = 6,1 

по рис. 1.4 I  =  0,895 и г) = 0,975, получим: = 1,68-0,895 = 1,504;

фс I = 0,99; 

фс П = 0,995;

10 п =0,99;

V *ст тнд =  0,91; 

v oxji пл са нд = ДО; 

уохл са нд = 0,98; 

у охл пл рк нд = 1 ,0 ;

у охл рк вд =  0 ,9 7 5 ;  

Уут вд =  0 ,9 9 5 ;

уут нд = 1 ,0 .

V *ст твд 0,91;

у охл пл са вд 0,96;

у охл са вд 0 ,9 8 ;

Ч *стквд  0 ,8 9 5 ;

Ч*кнд = 0,875-0,975 = 0,853.
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1200 1400 1600 К В ЗЛ , К

Рис. 3.2. Типовая зависимость от температуры Т*г взл оптимальных 
по критерию М0 значений 7ГК m, irB для условий крейсерского полета ТРДД ДПС 

(# „  = 11км, М п = 0,75...0,85, САУ, Ьп = 3500км) 
при А у=1% :---------------- ТРДД см;----------------- ТРДД
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Рис. 3.3. Влияние расчетной дальности полета на величины 

оптимальных параметров ТРДД:
  О ~

x i  o p t ~  х  i  o p t ' х  i  о р Ь  Я к  opt? “  ~  w o p tj — * — * — 7TB o p t

3.3. ПРЕДВАРИТЕЛЬНАЯ ОЦЕНКА ИСХОДНЫХ ДАННЫХ 
К ПРОЕКТНОМУ ТЕРМОГАЗОДИНАМИЧЕСКОМУ РАСЧЕТУ ДВИГАТЕЛЯ

Для расчета заданных режимов работы ТРДД принятой конструктив
ной схемы необходимо предварительно оценить для этих режимов величи
ны параметров рабочего процесса и КПД в каскадах компрессора и турби
ны.

Предварительное распределение работ между каскадами НД и ВД на 
расчетном режиме осуществляется по методике, изложенной в разд. 1.4.

При этом в расчетной точке (Н п =11 км; М п = 0,8; Р дв р = 20,4 кН), напри
мер, для I варианта параметров рабочего процесса ( 71КЕ = 23) при принятых

в разделе 3.2 КПД ступеней, выбирая 7*хвд= 0,55 и У*ТНд = 0,5, получим

следующие результаты: 7ГВ = 1,6 8 ; д*в = 0,875; тг^щ = 1,504; 7]*щ  = 0,853;

Ч*тнд = 0,92; С/хнд = 183 м/с; 2 тид = 5 ; тГквд = 15,30; 1?*квд = 0,848;

7* ih;j ~  0,90/; ( J if;д  — 371 м/с; -£х в д  ~  2.
Для этих вычислений было принято по рекомендациям к формуле (2.6)

А??*к а  = 0  (для вентилятора), а к формуле (2.21) Д?)*х охл = 0,01;

ДЧ*тА = 0, г?*т /  г?*ст = 1,008 (для турбины ВД) и Д7?*х охл = 0, Д??*та =  0,

/ т?*сх = 1,01 (для турбины НД). Для турбины ВД величина Аг|*х охл

оценивалась с помощью рис. 2.5 по величине G  в охл рк = (1  -  /'охл рк) +

+ (1 -  V y t )  = 0,025 + 0,005 = 0,03. Величина Лт?*тд = 0 определена с помо
щью рис. 2.7 путем оценки для расчетного режима величины пропускной 
способности турбины ВД:
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g B[ ^ - 1 0 3 - К  _  18,5 -л/о ,2872-S, 5-л/0,2872-103 -1400 

34 ,61-23-0 ,945-103
= 0,0156м2 ,

Р*в\ ^ и ^ к с ' 1 0 3  34,61-23-0,

где величина GBl = - — — <aJ -  , а значение Р/д =0,155 кН/кг оценива-

Для оценки необходимости в охлаждении турбины НД была определе
на по формуле (2 .2 0 ) величина температуры на входе в эту турбину

*
пд S 1160K . Это позволило, основываясь на рис. 2.6, принять турбину

НД неохлаждаемой. Соотношения 77*х / ?/*ст определялись с помощью рис. 
2.4 по величинам гТвд = 2, гтнд = 5, щ*ст = 0,91 и тхвд = 3,7, 7Г-Г нд = 3,6 —  
найденным по уравнению (1.10). В результате для турбины ВД в соответст
вии с (2 .2 1 ) было получено:

Т 7 т н д =  0 , 9 Ы , 0 1 - 0 - 0  =  0 , 9 2 .

Величину температуры газа на входе в турбину на расчетном (крей
серском) режиме оценим, исходя из заданных значений максимально 
допустимой температуры ( 7’[*взл = 1560 К) и соотношения тяг

/  дв кр =  -/’дв к р /'/’дв взл =  20,4 /99 = 0,206 с помощью типовых расчетных 

закономерностей для ВСХ ТРДД в САУ (рис. 3.4). Так, например, при
— —- * j  *
/д в к р  = 0 ,2 0 6  и m = 6 ,1  имеем Т г = У ,- взл ,■ /  Т г кр =  1, 1 1 , тогда

К р  = А к р  = А в г н А  =  1560/1,11 = 1400К .

На основе указанных выше исходных данных производится проектный 

гермогазодинамический расчет ТРДД при М п = 0,8, Н  = 11км, а значения 

параметров нагруженности турбин (Т*ТВд и Т*ТНд) и величины окружных 

скоростей ( t /щц, UJHд) используются впоследствии при расчете ВСХ и в

лось по типовым зависимостям / / ,д =  ,п г ,п ^

а для турбины НД :

Лтвд =  Л с т ~ А “  АЛ*охл ~  ^ Д т  А  =  0 ,91  ■ 1 ,0 0 8 -0 ,0 1  -  0 =  0 ,9 0 7 ,  
Лет

у- *

Для Н=  11км поправка Дг|*т це не рассматривается.
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качестве начальных приближений при проектировании турбокомпрессора*. 
Аналогичным образом по рис. 3.4 в качестве начального приближения оп
ределяются величины коэффициентов пересчета: л в =  я в взл/ л в кр =  0 ,95 ,

а также =  0 , 9 5 ; = 0 , 9 5 ; т = 1,01; GB пр = 0 , 9 4 ; ЛТНд = 0 , 9 8 .

С помощью этих коэффициентов пересчета оцениваются параметры двига
теля на взлетном режиме:

л в взл = ^ в р ' ^ в =  1 ,68 ■0,95  =  1 ,6 ;

л кнд взл =  л кнд р ■ 71 кнд =  1 ,5 0 4 -0 ,9 5  = 1 ,4 3 ;

л квд взл =  ^квд  р 1' 77 квд :=  1 5 ,3 0 -0 ,9 5  = 1 4 ,5 4 ;

т взл = т р пг =  6 ,1  1 ,0 1  = 6 ,16;

Л т нд взл ~   ̂Л т р АЛт Re j  Л т нд = 0,92 ■ 0,98 = 0,902 .

КПД вентилятора и компрессоров НД и ВД на взлетном режиме оцени

ваются в первом приближении по формуле ЛКВЗл =  ЛкрЛк> где коэффи

циент т}к для каждого каскада определяют по рис. 2 .1  в зависимости от

величин GB пр и 7rKp. При этом величина GB пр на входе в компрессор ВД 

вычисляется следующим образом:

(3-1)

* П р и  этом £/т взл — Uxp П  г  ■

р  пр кнд
Ч з пр квд — —

^КЧД

или по формуле GB

^+ е взл
1 +<V 'квд

^впрквд 1~^т р 

Т  ( ° ’8 5 7  1 + т -т г

прквд ■

1 *
/^кнд

Ркнд

*

Ртя
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Рис. 3.4. Взаимосвязь между параметрами ТРДЦ на взлетном режиме и на 
расчетном режиме (Н =  11 км, М  = 0,75...0,85) при различных соотношениях тяг

{— * /_*__ _ j ^
ТГ = ТГ взлj Tt Кр , як = я к / я к Кр ?

m = «взл! / №гкр ’ пр = пр ВЗЛ I /^В пр кр v
Рдв кр _ ^ДВ кр/ ^ДВ ВЗЛ !

В данном примере

G,
0,94 1 + 6,1

В п р к В Д  -  о ^ 0 , 8 5 7  1 + 1,01-6,1
= 0,974; ^ к в д р = 1 5 ,3 .

Откуда Г)к в д «  1,002 и Т1 квд = 0 ,848-1 ,002  = 0,85.

В табл. 3.1 в качестве примера приводятся результаты предваритель
ной оценки исходных данных к термогазодинамическому расчету для 1 

варианта параметров проектируемого ТРДД в условиях крейсерского поле
та и на взлетном режиме.
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Таблица 3.1

Параметры
Величины параметров на заданных режимах

Н=  11км, М=  0,8, 
Рдвкр~  20,4кН

Н= 0, М= 0,
Рдв взл “  99 кН

XСL

1400 1560
m 6 ,1 6,16

&  В пр КНД 1 ,0 0,94

%£ 23 2 0 ,8

% 1 ,6 8 1,6

V* в 0,875 0,884

ТГкнд 1,504 1,43

Г|*К Н Д 0,853 0,862

%вд 15,3 14,54

Ч*квд 0,848 0,85

ч твд 0,907 0,907

Ч ткд 0,92 0,902

3.4. ПРОЕКТНЫЙ ТЕРМОГАЗОДИНАМИЧЕСКИЙ РАСЧЕТ 
РАБОЧЕГО ПРОЦЕССА ТРДД НА ЗАДАННЫХ РЕЖИМАХ

При составлении методики проектного расчета ТРДД кроме формул 
главы 2  используются следующие уравнения мощностного баланса:

-^твд =  -^квд/Д м  ВД ’ ^ т с д  ~  -^тсд /Л м  СД ’ (3-2)

4е *
АТ _  11 +  ^ К В Д ^ В  I
^ТНД ~  • W-3)

П мнд

т*Подставляя выражения (3.2) и (3.3) в уравнение (2.23) для L Ti каждо-

го каскада, находят по (2.24) величины 7ГХВД, 7ГТСД и 7ГХНД, что позволяет с

помощью формул (2.25) и (2.51) определить величины тгс [ и 7ГС п, а по ним 
рассчитать скорости на срезе сопла внутреннего и наружного контуров с 
помощью формул (2.52) или (2.55).
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В табл. 3.2 в качестве примера приводятся основные результаты про
ектного термогазодинамического расчета для выбранного варианта пара
метров ТРДД* в условиях крейсерского полета и расчета данных этого дви
гателя на взлетном режиме. При расчете параметров взлетного режима дви
гателя в качестве начального приближения приняты параметры рабочего 
процесса, определенные с помощью типовых зависимостей рис. 3.4 (см. 
табл. 3.1). В отличие от проектного расчета, который производился в усло

виях крейсерского полета при G By = 1 кг/с, взлетный режим рассчитывает
ся при фактическом расходе воздуха, который соответствует расчетным 

проектным размерам двигателя: D BX, А т, F c и др. (см. разд. 3.5.2.). Величи
ны параметров взлетного режима, полученные в начальном приближении, 
уточняют по обычной методике расчета высотно-скоростных характери
стик ТРДД [9, 11]. При этом, используя обобщенные характеристики для 
компрессора и турбины НД и полагая для турбин ВД и СД Ат = const,

г/ *т = const, с помощью программы расчета характеристик ГТД на ЭВМ 
устраняют невязки (отклонения от исходных проектных значений) по про

пускным способностям турбин (оЛтвд, 0 / 1 1НД) и по площадям выходных 

сечений сопел наружного и внутреннего контуров (8FCj, oFcn) при сохра

нении неизменной заданной величины тяги Р № взл.

Таблица 3.2

Параметры

Номер
формулы
(рисунка,
таблицы)

Результат
/ / — 11 км, 
М=  0 ,8

Н=  0, М=  0

проектный
расчет

начальное
приближение

окончательный
расчет

1 2 3 4 5
Входное устройство

Vn , м/с (2 .2 ) 236,1 0 0

тн , к САУ 
Г' Г 19]

216,7 288,16 288,16

р н , кПа САУ 22,7 101,33 (1,033 кгс/см2)

В табл. 3.2 приводятся результаты расчета ТРДД без смешения потоков внутрен
него и наружного контуров. Пример расчета ТРДЦ со смешением потоков приво
дится в табл. 4.2.
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Продолжение табл. 3.2

1 2 3 4 5

< , К (2 .1) 244,6 288,16 288,16

Р п х ’ кПа (2.4) 34,61 101,33 101,33

р  *и , кПа (2.3) 34,61 101,33 101,33

G B z , кг/с (3.12) 1 ,0 318,2 320,2

пр
рис. 3.4, 

(3.1) 1 ,0 0,94 0,946

Компрессор наружного контура

й в п р 1 ,0 - 0,952

т табл. 3.1 6 ,1 6,16 6,162

G Bn  = GB s r ^ - ,  
1 + т

кг/с
- 0,8592 273,7 275,5

ЯВII
рис. 3.2 и

3.4 1 ,6 8 1 ,6 1,615
*

>1 в
рис. 2 .1  и 

(2 .6 ) 0,875 0,884 0 ,8 8

/>к ц ,  кПа (2 .8 ) 58,14 162,1 163,6

*
. кДж/кг (2.9) 44,67* 47,15 48,37

< 1 1 . К (2 .1 1) 289,1 335,1 336,3

/VKII, кВт (2 .10) 38,38 12905 13327
Компрессор низкого давления

С в  I =  GbE , кг/с 
1 + т

(2.7) 0,1408 44,44 44,71

п к к д табл. 3.1 1,504 1,43 1,446
*

В кнд табл. 3.1 0,853 0,862 0,857

Р к н д * K̂ a (2 .8) 52,05 144,8 146,5

*
Z-кнд, кДж/кг (2.9) 35,43 36,22 37,61
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Продолжение табл. 3.2

1 2 3 4 5

^КНД > К (2.11) 279,9 324,2 325,6

нд > к^ т (2-Ю) 4,988 1609 1681
Компрессор высокого давления

G в пр  квд (3.1) 1,0 0,974 0,97

л квд табл. 3.1 15,3 14,54 14,52

Л*квд
рис. 2.1 и 

(2.6)
0,848 0,85 0,857

р*к ,кП а (2.8) 796,5 2107 2127

*
L mjx , кД ж /кг (2.9) 390,1 437,7 435,7

К л (2.11) 659,7 745,3 744,8

^ К В Д  ’ к®т (2.10) 54,93 19449 19478
Камера сгорания

r t r 0,99 0,99 0,99

Оке 0.945 0,945 0,945

Ят
(2.12) 

рис. 2.3 0,0214 0,0244 0,0243

G m ч > К1'/ч (2.14) 10,11 3626 3639
*

р  г , кПа (2.18) 753 1992 2011

*
Т Г , К табл. 3.1 1400 1560 1558

Турбина высокого давления

N  т вд s кВ т (3.2) 55,26 19562 19593

^ г в д  * кг с̂ (2.16) 0,1338 42.33 42,58

Д в д , кД ж /кг (2.23) 412,7 461,33 459,7

Лтвд (2.24) 3,721 3,725 3,709
*

Л твд табл. 3.1 0,907 0,907 0,907

Р Т ВД ’ (2.25) 202,4 534,6 542,2
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Продолжение табл. 3.2

1 2 3 4 5
*

т в д  j К (2.27) 1044 1170,4 1170

■4т ВД » м2 (2.22) 1,129x10"* 142,3x10"* 141,7x10"*

« тв д  = ^ / К р 1,0 - 1,05

Турбина низкого давления

Л^твд (3.3) 43,4 15525 15019

G  гнд  * к г ^с (2.26) 0,1408 44,55 44,82
*

ь т ш  , кД ж /к г (2.23) 308 325,8 334,8

71 твд (2.24) 3,688 3,462 3,523

*
^Птнд табл. 3.1 0,92 0,902 0,917

*
Р г , к П а (2.25) 54,87 154,4 153,9

*
Т  Т , К (2.27) 776,1 894,1 885,7

Атпд. ’  м (2.22) 3,818х10'4 483,3x10"* 479,2x10"*

« т в д  =  - ]Т * / Ттр 1,0 - 1,03

Сопло внутреннего контура

G r c  > к г / с (2.26) 0,1436 45,45 45,72

71с I (2.51) 2,417 1,524 1,519

Ф с! задается 0,99 0,99 0,99

Cci (2.55) 500,5 _ _

(2.52) - 448,9 445,2

Ц Fc [ , м 2 (2.54) 18,53x10"* _ —

— (2.53) - 0,2316 0,2326

Р с~ Р я>  кПа (2.56) 6,28 0 0
Сопло наружного контура

Л с И (2.51) 2,511 1,568 1.583

Фе ГГ задается 0,995 0,995 0,995
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Окончание табл. 3.2

1 2 3 4 5

Сси (2.55) 309,7 - —

. . . (2.52) - 283,2 286,1

Р^сп V (2.54) 65Д1Х10-4 - _

. . . (2.53) - 0,8238 0,8209

Рс~ Рн >кПа (2.56) 7,31 - -

3.5. Ра с че т  осно вны х  проектны х д а н н ы х  д вигателя

3.5.1. Определение тяги и удельного расхода топлива ТРДД 
на расчетном режиме (Н =11 км, М = 0,8)

Эти параметры ТРДД определяются по результатам проектного термо

газодинамического расчета рабочего процесса двигателя при GBy = 1 кг/с 
(табл. 3.2).

Удельная тяга на расчетном режиме в случае полного расширения газа 
в реактивных соплах определяется по формуле

• Р у д ф 'г с .  CciHG'BIICCII- G ; z Fn ) 1(Г3 ,кН с/кг . (3.4)

В случае неполного расширения газа в суживающемся реактивном со

пле (рс > р п) удельная тяга ТРДД вычисляется следующим образом:

РуЯ -  Руа 1 ~  Руа и , (3-5)

где Дуд j =  ^ G rd  Cci- ( j b i ^п) ^  +Fc i ( P a ~  Рн)>

Руда  ~ ^ в и ( С с П _ ^п) + ^ с п  ( Р с и - Р я ) -

В формулах (3.4) и (3.5) индексом «штрих» обозначены величины, рассчи

танные при GBv= 1 кг/с. Для рассматриваемого примера в полетных усло
виях реализуется неполное расширение газа в суживающихся соплах внут

реннего И наружного КОНТурОВ (7Гср > 7ГС Кр).
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В этом случае по формулам (3.5) получаем:

Руд, =  (0,1436 - 500,5 -  О,1408 • 236, l) -10 ' 3 +18,53 ■ 10"4  ■ 6,82 = 0,0514 кНс/кг;

Руд „ =  (0,8592 • 309,7 -  0,8592 • 236,1) • 10“ 3 + 65,41-НГ4 • 7,31 =  0,1111 кНс/кг; 

Руд =0,0514 + 0,1111 =  0,1625 кНс/кг.

Удельный расход топлива на расчетном реж име

(j* 1 0  11
C v „ = —5?- =  — -—  = 62,21 кг/ч-кН (0,61 кг/ч-кгс),

УД Руд 0,1625

где в соответствии с (2.13) и (2.15) для расчета G'm было принято

v oxji 2 =  1- ( l V0xacaB a)+ (l Vqxb рк вд) + ̂ 1 — Vyi-вд j + уохл санд)

=  1 -  [(1 -  0,98) + (1 -  0,975) + (1 -  0,995) + (1 -  0,98)] = 0,93.

3.5.2. Расчет параметров, характеризующих 
абсолютные размеры двигателя

Необходимый расход воздуха через двигатель на расчетном реж име

Р„в 20,4
£ Р =  ~  = — 77—  = 125>5 *йс, (3.6)

РуД 0,1625

где расчетную величину' Р дв берут из задания на проектирование дви

гателя. Основываясь на найденной величине (?в2р и на данных табл. 3.2,

определяют расчетные величины проходных сечений и расходов в основ
ных элементах проектируемого ТРДД:

125,5^244,6 ,
р  =   — -------= 1,604 м2 , (3.7)

40,4Д в д ( ^ в )  40 ,4-34,61-0,875

где величина <у(лв )  = 0,875 принята на основе данных табл. 2.1;
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^гвд =  -^твд '^ в Х р  =  1)129-10~4 -125,5 =  141,7-10 

А н д  =  А н д  • « в £ р  =  3,818 ■ 10“4 • 125,5 = 479,2 • 10"4 м2; 

|iFCI = |aFc', • GBZp =  18,53-10"4 -125,5 = 0,2326 м2; 

| iF CII = \lF cn - GbZp = 65,41 - Ю"4 -125,5 = 0,8209 м2; 

GBn = G ;H -G BXp =  0,8592-125,5 = 107,8кг/с;

GB1 = GB l-GBZp =0,1408-125,5 = 17,67 кг/с;

А в д  = А в д  -GBSp =  0,1338-125,5= 16,79 кг/с;

А н д  = А н д  • A s p  =  1408 125,5 = 17,67 кг/с;

I'Ve = A c "  A s p  =  0,1436-125,5 = 18,02 кг/с;

Gm4 =G'm 4 - GB2p =  10,11 ■ 125,5 = 1269 кг/ч.

-л-4 ..2.

продолж.(3.7)

Здесь индексом «штрих» обозначены величины, рассчитанные при 
GBZ =1  кг/с (см. табл. 3.2).

Габаритный диаметр двигателя

Ачв — D D lK -  D
4 F* ■* пч

0,5

где

D  = D m / D ]K =1,03...1,15, d m = 0 ,3 . . .0 ,5. 

В рассматриваемом примере получаем

1 0 ,5

£>д а =1,05
4-1,604

3 ,1 4 ( l - 0 ,322 )
: 1,584 м.

(3.8)

В дальнейшем, при расчете основных параметров турбокомпрессора, 
величину / ) дв уточняют.
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3.5.3. Определение тяги и удельного расхода топлива 
двигателя на других заданных режимах

Тяга ТРДД на взлетном реж име (при V = О, Н  = О, САУ) в случае пол
ного расширения газа в реактивных соплах вычисляется следующим обра
зом (см. табл. 3.2):

^ д в в з л = ( С г с 1С с1+ С вСс„ )  1(Г3 = (4 5 ,7 2 -4 4 5 ,2  + 275,5-286,1) Ю” 3 =  

=  99 кН (10092 кгс). (3.9)

Величину Р дв взл рассчитывают по уравнению (3.9) при выбранном в
*

начальном приближении значении /  г B3J1 = 1560 К, принимая в уравнениях 

(2.26 а) и (2.7) для G re , и GB п расход воздуха G Hy по формуле

_  101,33 г* ^
^ВХВЗЛ * \  _00 ^ВПрКНД’ (Д.Ш)

р я  v iS 8 , 16

где величина G Bj p определяется по (3.6), а величина G K пр кнд бе

рется первоначально по рис. 3.4 (табл. 3.1). При несовпадении расчетного и
заданного значений тяги подбирают на дроссельной характеристике уточ-

* —
ненные значения температуры Т  г в з л , G  в пр кнд и других параметров

рабочего процесса ТРДД с помощью подсистемы САПР.
При неполном расширении газа в суживающемся реактивном сопле 

для расчета тяги взлетного режима пользуются формулой, аналогич
ной (3.5).

Удельный расход топлива на взлетном реж име 

~  3639
СуД взл =    — = ——  = 36,8 кг/кНч (0,361 кг/кгсч). (3.11)

^дв взл 99

3.5.4. Расчет проектной величины массы двигателя

В случае ТРДД со смешением и без смешения потоков массу двигателя 
в общем случае можно рассчитать следующим образом [10]:

м№=(м1 + м в +м кем ж  (3.12)
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Здесь М 1 В  ( g b [ пр.вен)

f  ^0,286
7IrI

V у

к  г -  масса газоге-1 г

нератора внутреннего контура двигателя (без вентилятора и турбины вен
тилятора);

G в I пр.вен ~  G в |
1

7Ев
/  0,286 _ l ) _ l  
\ %В V  „1 +

Л.
расход воздуха на взлет

ном режиме через внутренний контур, приведенный по параметрам за вен
тилятором:

аж -  А г  *м 0,104 1,193М и -  0,865 G BlB3JI т  л в масса турбовентиляторного и

обечайки наружного контура;

М КСМ = 2,316 G,0,753
ВХВЗЛ масса камеры смешения у ТРДДсм;

к с -  коэффициент совершенствования массы ГТД по годам (рис. 3.5); 

&рес “  коэффициент, учитывающий изменение массы ГТД в зависимо

сти от величины назначенного ресурса;

С рес

1,0... 1,07 -  для ГТД ДПС в зависимости от величины ре
сурса т;
1,0 -  для ГТД дальних военных и транспортных самоле
тов и вертолетов;

0,9 -  для ГТД истребителей [16];

к Т -  коэффициент, учитывающий возрастание массы двигателя за 

счет системы охлаждения турбины:

к т̂ =1  + 2-10_4| г * тах  -1 2 0 o j. (3.13)

Значения коэффициентов В, т ь пъ в формуле (3.12) берутся из 
табл. 3.3.
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Таблица 3.3

Тип
ГТД

0,5< G b I пр вен кг/с 5 < Gb i up вен < 50 кг/с G b i пр вен > 50 кг/с

В /и. тг В т т2 В mi «2
ТРД

ТРДД
20,9 0,8 0,5 15,2 1 0,5 6,96 1,2 0,5

Из расчета взлетного режима для проектируемого ТРДД известны сле
дующие величины параметров в САУ, необходимые для расчета его массы 
(см. табл. 3.1 и 3.2):

Trевзл -20 ,99 ; 7ГВ взл — 1,615; /ивзл = 6,162;

Т *  ~  Т *  — 1SS R IT '1 г  ш а х  ± гвзл

^вГ взл  = 320,2 кг/с;

„  ^вгвзл  3 2 0 ,2  .
= -------------= ------- -—  = 44,71 кг/с.

1 +  щ взл 1 + 6,162

Рис. 3.5. Статическая зависи
мость коэффициента совер
шенствования массы  Г Т Д  
от года начала серийного 
производства [11, 18 ,24 ]

Если расчет взлетного режима выполнялся не в САУ, то величину GB,

следует привести к САУ.
В соответствии с табл. 3.3 определяются коэффициенты к формуле 

массы ТРДД (3.12): В = 15,2; mi — 1,0; m2 = 0,5.
Тогда масса газогенератора внутреннего контура ТРДД
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М , = 1 5 ,2 -2 9 ,9 -

где, согласно формуле (3.13), величина к т = [ 1+2-10_4(1558-1200)] = 1,072. 

Масса турбовентиляторного контура

где величина кс = 1,05 определена по рис. 3.5 в зависимости от года 
начала серийного выпуска спроектированного ТРДД (в примере

Гцс =  2010 г.), а величина £рес = 1,07 принята по рекомендациям к формуле 
(3.12).

Удельная масса двигателя вычисляется по формуле

Для проектируемого ТРДД имеем

удв = 1664/99 = 16,8 * кг/кН.

3.6. Оценка эффективности вариантов проектируемого 
ТРДД в системе ДПС. Выбор оптимального варианта

Расчет показателей эффективности сравниваемых вариантов ТРДД 
производится на основе полученных для них величин основных проектных 
данных по методикам и рекомендациям, изложенным в разд. 1.5. При этом 
основными исходными данными для расчета технико-экономических кри
териев, характеризующих эффективность проектируемого двигателя в сис
теме ЛА, являются:

ида = 2; Мда = 1664кг; удв = 16,8кг/кН; Тназ = 40000ч;

^дв кр = 20,4 кН;

Суд кр = 62,21 кг/кН-ч (при М п = 0,8; Нп = 11км);

L n = 3500км.

М п =  2 ,865-320,20’903 ■ 6,1620,104-1,615U 93 = 1122 кг.

Масса проектируемого ТРДД в целом

М дв =  (507 + 1122) -0 ,955 • 1,07 = 1664 кг,

Удв ^ д в / ^ гДВ взл  • (3.14)

Соответствует в МКГСС безразмерной величине удв = 0,165.
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3.6.1. Расчет суммарной массы силовой установки и топлива

М асса силовой установки

М(у = М № ксу пдв = 1664 • 1,5 ■ 2 = 4992 кг,

где величина ксу = 1,5 выбирается по рекомендациям к формуле (1.18).

Необходимое количество топлива на J1A

М  = п G г  Р1,1 т  ла ‘дв ^ топ  с уд ‘ дв кр
Г L n

нз
V у т у

= 2 -1 ,0 6 -6 2 ,2 1  - г о и !  — —  + 1 I = 14610 К Г ,
V 790 )

где по рекомендациям к формуле (1.20) tm  —  1 ч, а величины VT = 0,93 

и Gmon = 1,06 определяются в зависимости от /,,, по рис. 1.5. При этом

VT = V T 3,6а  М п = 0,93 • 3,6 • 20,05^216,7 ■ 0,8 = 0,93 ■ 850 = 750 км/ч • 

Суммарная масса силовой установки и топлива

М с у +т = м су +  М тсМ тш  = 4992 +1,05 • 14610 = 20332 кг,

где величина М  тс = 1,05 выбирается по рекомендациям к фор

муле (1.18).

3.6.2. Расчет взлетной массы ЛА

Взлетная масса ЛА

„  _ М су+т 20332М п  - ------— ------ ——  = ----------------- =  61612 кг,
1 ~ М т - М т  1 - 0 ,4 7 - 0 ,2 0

— % _
где принимаем М ш  = 0,47; М кн = 0,2 по рекомендациям к формуле

(1.17).
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Проверяется величина полученной стартовой тяговооруженности ЛА:

  Л та  взл Д а в  . . . ._______ 9 9 - 2 ______________ п
В в З Л  — _ а  0 , 3 2 8 .

Af0 -9,81-10 3 61612-9,81-10 3

Сопоставляя ее с необходимыми значениями тяговооруженности для 
данного вида Л А, указанными в рекомендациях к формуле (1.21), убежда
емся в том, что полученная величина М0 удовлетворительно согласуется с 
заданной величиной тяги (размером) проектируемого двигателя.

3.6.3. Расчет удельных затрат топлива ЛА на 1 т-км

Затраты топлива на 1т-км:

Q  M mL _  Qnon  суд Р дв кр пт  _

ТКМ~ м ш  in - 1 0 - 3 -  М „ Г Т -ю - 3

1,06-62,21-20,4-2 
=  -    ~ т - = 0 ,276 ,

12322-790-10 3

где М ки = М 0А /КН = 6 1 6 1 2 -0 ,2  =  12322 кг, а величина M mi  соот

ветствует расходу топлива ЛА при полете на расчетную дальность L n

(т.е. при M mi  =  ). Проверяется соответствие получен
ной топливной экономичности ЛА заданию (см. разд. 3.1). В данном при

мере полученная величина Сх км удовлетворяет заданному ограничению

Ст км <0,30 кг/т-км. При невыполнении этого ограничения выбирают дру-
— — *

гие величины М  кя или М  пл либо другой вариант параметров рабочего 

процесса ТРДД (ТРД).

3.6.4, Расчет стоимости жизненного цикла проектируемого двигателя

Расчет стоимости жизненного цикла проектируемого ТРДД в системе 
ЛА производится по методике, приведенной в разделе 1.5.4.
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Затраты на разработку двигателя

а, До
/  * \ аъ

^ОКР Я о  ( ? в , ВЗЛ Я к взл У1000у
('«взл +  l ) °  Ккт К

= 1 6 0 ^ ,7 1 ° -6 8 -20,990'25 Г— ^и  ООО

- 2225 млн.руб.

1,25
,0,6 -0,65•J (6,162 + 1) ’ -5 1.1

Затраты на подготовку серийного производства двигателя 
£пп =  0,2 • 5 0кр =  0,2 ■ 2225 = 445 млн. руб.

Затраты на серийное производство

S nр =  3 ,29  • Ц да • Д 82 =  3,29 • 48,089 • 2000°’82 = 80530 млн.руб., 

где цена двигателя

Цдв <*о { g В1 взл)

(  * \ аъ
а 2
к Лвзл

чЮООу
(давчл +  1) К РЕВ -

=  0,122 (44, 71)°’8э -20,99°’43 (б,162)М -1,1 =

= 48,089 млн.руб.

Ддв =  2000 (см. разд. 1.5.4) -  планируемое потребное количество дви
гателей.

Затраты на эксплуатацию  
Затраты на ремонт парка двигателей

Тняз 40000
^рем =  0,35 S np = 0,35 ■ 80530 -

\  об ) С]

1,25

(1 + 0,1)-7305

= 140305 млн.руб., 
где средняя наработка на объем двигателя

Т  =  Тсм -'дед l - е  Тдсд
I 10000

= 15000| 1 - е  15000 = 73054.

■^дсд = 1,5"СМ =  1,5-10000 = 15000 ч ( т м = 10000 -  межремонтный ре
сурс двигателя).
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Затраты на техническое обслуживание двигателей
Sxo  =  0,01 • 5 рем =  0,01 • 140305 = 1403 млн.руб.

Затраты на топливо и ГСМ

S T m = G %  106 = 1 3 4 5 . 1 4 ^ ° ° °  1(Гб =гсм ^ ч т  1 +  КоБ 1 + ол

= 1369454 млн.руб., 

где (?тч = G Ton Судкр Рщ> ~  1,06- 6 2 ,21-20 ,4-10- ^ =  1345 кг/ч.

Стоимость жизненного цикла парка г ДВ равна

S *  дв =  S0Kp + ^пп +  ^пР +  ^экс =  2225 + 445 + 80530 + 1511162 = 

=  1594362 млн.руб.,

где
S3KC = S peM + Sm  + S rcM = 140305 + 1403 + 1369454 = 1511162 млн.руб. 

Стоимость жизненного цикла, приведенная на один двигатель -

5 ^  = ^  =  ^ ^  = 797 млн. руб.
Zjjg 2000

Распределение затрат S -ждв по отдельным стадиям:

К , =  —  ° К-  100%  =  2225  -  100 =  0 ,1 4 % ; 
5ждв 1594362

о 445
к  -J2 JH L  Ю0% = ------------ 100 = 0,034% ;

5 Ждв 1594362

5по ______  80530

* ~ 5 * л в  1594362
К , = — —  Ю0% = ^22221_ Ю0 = 5% ;

к  - А з ш -  100% = — 1162 100 = 94,8% . 
5’ждв 1594362
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Глава 4. ВЫБОР ПАРАМЕТРОВ И ПРОЕКТНЫЙ 
ТЕРМОГАЗОДИНАМИЧЕСКИЙ РАСЧЕТ 

ТРДДФ ДЛЯ СВЕРХЗВУКОВЫХ САМОЛЕТОВ

4.1. Задание на проектирование ТРДДФ

Рассмотрим в качестве примера следующий вариант дипломного зада
ния на проектирование ТРДДФ.

Заданные реж имы двигателя:

Р | в взл = 144,5 кН (14734 кгс) при Я  = 0; М = 0; САУ;

Рт  К Р 1 = 16 кН при Я  = 11км; М = 0,8; САУ;

^де кр2 = 62,5 кН при Я  = 15км; М = 2,0; САУ.

Заданный прототип двигателя -  ТРДДФ F  101.GE100 [8].
Заданный прототип JTA — стратегический бомбардировщик В-1 А [2].

Расчетная дальность полета -  L n % = 8000 км, из них дальность

дозвукового полета L a i= 6000 км, дальность сверхзвукового полета 
L„2 = 2000 км.

Ограничения:
*

максимальная температура газа перед турбиной ТТ т а х  <1600 К; 
минимально допускаемая величина коэффициента избытка воздуха в 

форсажной камере a  £ min = 1,2;

назначенный ресурс ТРДДФ Тназ= 6000 ч; 
относительная масса боевой нагрузки ЛА 

М т  =  М т  / М 0 >  0 ,13... 0 ,15. При этом выбранный вариант ТРДДФ дол

жен обеспечивать минимальное значение S  ЖЛа-
При упрощении задачи, в случае, когда для проектируемого ТРДД из

вестны необходимые величины Су д к р 1 и С^уДкр2 в условиях крейсерско
го полета, в данном варианте вместо технико-экономических показателей 
ЛА ( М ш  и т.п.) может быть, например, задано:

Суд й 7 6  кг/кН-ч (0,746 кг/кгс-ч): С*уд к р 2 <200  кг/кН-ч (1,96 кг/кгс-ч); 

/Цдв < 1 800кг; Я цВ <1425мм.
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При наиболее упрощенной постановке задачи (типичной при курсовом 
проектировании) вариант этого задания может быть сформулирован таким 
образом.

Заданный реж им работы двигателя -  Д дВ взл =144,5 кН при Н а = 0; 

М и = 0; САУ.
Заданный прототип двигателя -  ТРДДФ F  101 .GE100 [8]. 
Ограничения:

*
максимальная температура газа перед турбиной ТГ т а х  <  1600 К; 
минимально-допускаемая величина коэффициента избытка воздуха в 

форсажной камере afSmin = 1,2;

удельный расход топлива на взлетном режиме С уд взл <  60 кг/кН-ч 

(0,588 кг/кгс-ч); С Г уд взл <  230 кг/кН-ч; 

назначенный ресурс Т наз = 6000 ч .

4.2. ПРЕДВАРИТЕЛЬНЫЙ ВЫБОР ОСНОВНЫХ ПАРАМЕТРОВ 
РАБОЧЕГО ПРОЦЕССА ТРДДФ

Конструктивную схему проектируемого ТРДДФ принимаем по прото

типу -  со смешением потоков и F CM У'фк (рис. 4.1).
В соответствии с рекомендациями разд. 1.3 в качестве расчетного ре

жима ТРДДФ сверхзвуковых J1A принимается взлетный режим. Макси
мально допустимую температуру газа перед турбиной двигателя принима-

*  * гг,* гг**ем равной температуре Т т взлетного режима в САУ . Тт т а х = ^гвзл = 
= 1600 К. В соответствии с рекомендациями разд. 2.7 максимальную тем-

* 4=
пературу в форсажной камере 7ф т а х  = 7ф взл определяем из условия

а Е т т  = 1.2, а температуру 7ф кр при крейсерском сверхзвуковом полете

находим в первом приближении из условия a s = 1,6...1.8. Предварительный 
выбор параметров рабочего процесса проектируемого ТРДДФ производит
ся на основе типовых зависимостей, приведенных на рис. 4 .2 ,4 .3 ,4 .4 .

В тех случаях, когда заданная температура т'ш соответствует l„ > 15°С, расчет 
взлетного режима производят либо непосредственно для заданных значений t„ 
и 7j*max. либо в САУ при Тгвзл < Т ’ (примерно на 30...50° меньше на каждые

Ю °  А %  С А у ) -
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I ВфК

Рис. 4.1. Схема проточной части ТРДДФ  -  прототипа [3]

Для рассмотренного в разд. 4.1 примера задания по величинам темпе- 
*

ратуры Тг взл, дальностей полета L a\ = 6000 км, Ь п2= 2000  км могут быть

выбраны в качестве расчетных следующие варианты оптимальных сочета
ний параметров рабочего процесса, приведенные к условиям взлета:

I вариант II вариант III вариант

т к £взл — 26,5; 7ГК j  взл = 19; 7ГК 2 ВЗЛ =  30;

^ взл  — 2,0 (ш — 1,8...2,6); ^взл  ~ 2,6; '^взл =

^1ввзл ~ 2 ,3 6 (7гв ~ 2,15...2,6). 1ГВВЗЛ = 2,15. 7ГВ взл = 2,6.

Следует обратить внимание на специфичность оптимальных сочетаний 

величин 7ГК, m и 7ГВ для ТРДДФ в вариантах II и III, что определяется проте

канием границ области оптимальных параметров при Ду  = const (см. рис.
1.2 и 4.2).

Основываясь на схеме проточной части прототипа (см. рис. 4.1), вы
бранных значениях основных параметров рабочего процесса проектируе-

*
мого ТРДДФ ( Тг тах  , 7ГК& т, 7ГВ, оу) и на рекомендациях главы 2, выбира

ем, например, для I варианта параметров (7Гкг взл = 26,5) следующие вели
чины КПД ступеней компрессоров, турбин и коэффициентов потерь:

Овх ~  1 >0 (М  — 0, И  — 0); voxa са вд =  0,98;

^вх — 0,97 (М ~ 0,8; 77 — 11 км); =  ^охл рк вд ~ 0,98;

112



Рис. 4.2. Типовая зависимость от температуры Т* оптимальных по критерию М0

значений %, т, тгв (в пределах Лу =  1%) для взлетного режима в С А У  ТРДДФ со 
смешением потоков многорежимного JIA с расчетной дальностью полета 

i n i =  8000 км: Lm =6000 км  при Мп =  0,75...0,85, Я п = 11 км 

и Lm ~ 2000 км при Мп — 2, Я „ =  15 км

113



CJBX = 0,86 (jM= 2, H =  15 км); 

а кс — 0,935;

Чг =

Чм вд = 0,995;

Чм нд ~  1,0; 

а ! =  0,985; 

стп =  0,96;

Ч ст в — 0,875 (при

Ч*ст квд = 0,88;

Ч*ст твд = 0,91;

Ч*ст твд = 0,91;

Чэхл пл са вд = 0,96;

V,ут твд : 0 ,98;

'пр 1,0)

Иэхл пл са нд ~  1,0; 

Чэхл са нд =  0,99; 

И)хл рк нд ~~ 1 j 

^ут тнд — 1;

° к  см — 0 ,995;

° г  фк =  0,97;

X.] — 0,20;

Чгф -  0,875 (при a mim = 1,2);

Чгф =  0,95 (при a SKp =  1 ,6...1 ,8);

Фс р = 0,975.

Рис. 4.3. Влияние суммарной дальности полета Ь щ  на величины оптимальных по 

критерию М0 параметров ТРДЦФ со смешением потоков при L al — 0,25:

_  о — 
x ;o p t  — ''r 'o p t  x i o p t ’

■ %  opt; лг0р ь  ’ %  o p t
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Выбранные значения КПД соответствуют трансзвуковому типу ступе
ней вентилятора и компрессора и оптимально нагруженным (неохлаждае- 
мым) ступеням турбины (см. табл. 2.1 и 2.2). Поскольку ступени вентиля-

*
гора являются входными, значение т)схв снижено относительно рекомен

дованных значений на 2% (см. разд. 2.3).

хи opt 

1,6 

1,4

1,2 

1,0 

0,8 

0,6 

0,4 

0,2

0 0,2 0,4 0,6 Lm =Lm/Lnz

Рис. 4.4. Влияние относительной дальности сверхзвукового участка полета Ln п 

на величины оптимальных по критерию М0 параметров ТРДДФ со смешением 

штоков: Xj 0pt — Xj 0pt ' Tj 0pt ■ Хц 0p t,

irK 0p t; М орЪ  ~ Д : o p t

Для проверки взаимного соответствия принятых по рис. 4.2 значе

ний wopt и 7Гц opt У ТРДДФсм (и ТРДДсм) производится уточнение 
одного из них при выбранных значениях КПД, чтобы обеспечить при 
мерно оптимальное соотношение давлений на расчетном режиме

P u l  P i  ) =  0 , 9 5 .  . . 1 , 0 5  . Уточнение можно произвести по следующей
'opt

формуле:
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С * Л 
U  Т г (1  +  M v t W V 1 b 1

/  N 
7tKE - а и

-0 ,2 5 " („ 0 ,2 8 6
- 1)т 1 в

m opl см с р *
тV 1 н )

_0,286 , 
П в- - 1 „ ' сткс ) /  0 ,286 , 

- 1 ) 0 * КЕ

помощью рис. 2.2 и формулы (2.6), q m -  по рис. 2.3, v E -  по рекомендаци

ям к формуле (2.17), т]*2 »(1,01...1,015)т1ст> с рг = с р г /срв ~ 1,14...1,17.

Так, например, для I варианта параметров (7ГКу = 26,5; 7ГВ =2,36; 

Тг -- 1600 К) имеем:

Г
1 1600 ■

ôpt см 1,16-
288,16

^26 ,50,286 - 1 )  0,84

(2 ,3 6 ° ’286 - 1 | 0 ,817

2,36 '0 .2 8 6  _

2 6 ,5 -0 ,9 6

2 ,3 6 -0 ,9 3 5

-0 ,25

= 2,00.

Здесь было принято: Дк£ ^  0,817 —  определено по величинам

тек1 = 26,5 и Г|*.г = 0,88 (рис. 2.2), т|*!р = ц во -  Ац*кп = 0,86 - 0,02 = 0,84.
sjc

Величина Г) в0 определялась по 7ГВ = 2,36 и Т)ст = 0,875 (рис. 2.2), а вели- 
*

чина поправки All к/* = ^>02 была принята по рекомендациям к формуле

(2.6). В данном случае выбранная для расчетного режима ТРДДФ (при
*

Нп = 0; Мп = 0) умеренная величина Ат| кп соответствует на характеристи

ке вентилятора (см. рис. 2.1) положению рабочей точки при п в п р : 1,04,

что приводит к лучшим значениям КПД вентилятора при Мп = 2. В случае

больших М п, а также при большей доле сверхзвукового участка полета
—   *

( L п 2 ) величину я ВПр (и соответственно ABiW ) в расчетной точке (при

М п = 0) принимают большей.

116



1300 1500 1700 T'r К

Рис. 4.5. Типовая зависимость от температуры Ттюл оптимальных по критерию М0 

значений жк взл (в пределах Д у = 1%) для ТРДФ многорежимного J1A с расчетной 

дальностью полета£П£ =  8000км: La\ = 6000 к м п р и М п=  0,75...0,85, Яп =11 км 
и La 2 = 2000 км при Ма =  2, Нв = 15 км

3000 4000 5000 6000 7000 8000 9000 7-пг.км

Рис. 4.6. Влияние суммарной дальности полета Т П£ па величину %  0pt по критерию 

Мо для ТРДФ при Ь п2 = 0Д5: х КОр{ =  ^ к 0р! ' х\ opt

Рис. 4.7. Влияние относительной дальности сверхзвукового участка полета Хп2 

на величину жк opt критерию М0 для ТРДФ; KKOpt =  ^Kopt' *iopt' *riopt
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4.3. П ре д в а ри тел ь н а я  о ц енка  ис хо д н ы х  да н н ы х

К ПРОЕКТНОМУ ТЕРМОГАЗОДИНАМИЧЕСКОМУ РАСЧЕТУ ДВИГАТЕЛЯ

Для расчета заданных режимов работы ТРДДФ принятой конструк
тивной схемы необходимо предварительно оценить для этих режимов ве
личины параметров рабочего процесса и КПД каскадов компрессора и 
турбины.

Предварительное распределение работ между каскадами НД и ВД на 
расчетном режиме осуществляется по методике, изложенной в разд. 1.4.

При этом в расчетной точке (взлет при Я п = 0, Мп = О, САУ,
*

Тг взл = 1600 К) для I варианта параметров рабочего процесса (7Гку = 26,5;
*

m  = 2) при принятых в разд. 4.2 КПД ступеней, выбирая Утвд = 0,48 и

УТНд = 0,52, получаем следующие результаты: т?*в = 0,84 при 7ГВ = 2,36;

^кнд ~  2,242; т}*кнд ~~ 0,85; Ч*тнд — 0,915; t /тнд — 285 м/с; Дтнд= 2;

^квд — 11>^2; 1}*квд ~  0,835; '(]*ТВд = 0,89; (7ТВд =  500 м/с; вдвд — 1-

Здесь было принято: по рекомендациям к формуле (2.6) для компрессо-
* __ _  

раН Д : Аг\к „ = 0 ,02; к  = 0 ,95 ; ц  =1 ,01  (по рис. 1.4), а по рекомендациям

к формуле (2.21):

Дг|*г охл = 0,02, ЛЛ: Д = 0 , Пт/Лст = 1 -  Для турбины ВД;
* * * / * *

Ац т охл =  0, Дт1ТА = 0, цт /  Цст ~  1,005 -  для турбины НД .

*
Для турбины ВД величина At] т охл оценивалась с помощью рис. 2.5 по

величине GB охл рк = (1 -  1>охл РК)■+ (1 -  иэт) = (1 -  0,98) + (1 -  0,98) = 0 ,04 .
*

Величина Аг)та = 0 определена с помощью рис. 2.7 путем оценки для 

расчетного режима величины пропускной способности турбины

GBIV 4 - 1 0 37V 60л/д2872• 103 • 1600 ЛЛ1,  2
А к, —  ------- ----------------- = -------- 2----------------------------------------   =  0 , 0 1 6  м  >

Рт  к к1 с?кс-103 101,33-26,5-0,935-103

щс •Г
Для указанных высот полета Нп = 0 ... 15 км поправка Д %  Re не рассматривается. 
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где величина GBI = — д в *ад— , а значение Р '= > 0 ,8 -------  оцеиива-
(1 + т )Р ул уд к г-ч

ипсь по типовьм зависимостям. Для оценки необходимости в охлаждении
*

I урбины НД была определена величина температуры Т гид  =1182 К по

формуле (2.20). Это позволило, основываясь на рис. 2.6, установить воз-
*

можность создания неохлаждаемой турбины НД ( Дт) т охл = 0).

Соотношения Т) т /  т] ст определялись с помощью рис. 2.4 по величи-
*

мам zTBд = 1, гтнд = 2, Г) ст = 0,91 и п твд = 4 ,0 , я тнд = 2 ,1 ,  найденным по

уравнению (1.10). В результате для расчетного режима турбины ВД в соот
ветствии с (2.21) было получено:

Л твд ~  Л ст Л т/Л  ст ~  ̂ Лт охл — ^Л та = 0,91 ■ 1— 0,02 — 0 = 0 ,89 ,

а для турбины НД 1)тнд = 0 ,9 1 - 1 ,0 0 5 - 0 - 0  = 0,915.

На основе указанных выше исходных данных производится проектный 
термогазодинамический расчет ТРДДФ на форсированном и нефорсиро

ванном режимах при М п =  0, / / п =  0, САУ, а значения параметров нагру-
* ¥

женности турбин ( Утвд и Утид) и величины окружных скоростей ((Утвд,

f /твд) используются впоследствии при расчете ВСХ и в качестве началь
ных приближений при проектировании турбокомпрессора.

Значения величин 7| , Т [, тг̂  у\ ^кнд, ^в, ^  и G g ,jр на крейсер

ских режимах полета оцениваются в начальном приближении с помощью 
типовых расчетных закономерностей для ВСХ ТРДД, приведенных на рис. 
4.8, 4.9. Для этого вначале по результатам исходного проектного расчета 
оценивается по уравнению (4.3 а) величина взлетной нефорсированной тяги

(см. разд. 4.5.2): Р да взл = 78,71 кН.

Вычисляя отношение тяг Р т к р 1 = Р т к р , /Р № взл = 16/78,71 = 0,203, 

определяют по рис. 4.8 величины коэффициентов пересчета с взлетного
rn* т* /гг-,*режима на дозвуковой крейсерский режим: Г г =  4 гкр1/ Г гвзл = 0 ,83  , 

а также г|*н д , -  0 ,994 , тсв1 ~  тгкнд1 = 0 ,9 5 ,  тгквд1 = 0 ,9 8 ,  \  = 0 ,9 7 5 , 

G B n p i - 0 , 9 7 .
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О 1 2 ffj jjjj О 1 2 /й О 1 2 fti ̂

Рис. 4.8. Взаимосвязь между параметрами ТРДД со смешением потоков на режимах 

крейсерского дозвукового полета (Нп = 11 км, Мп = 0,75.. .0,85) и на расчетном 

(взлетном) режиме при различных соотношениях тяг: Рав = Л ,в Kpu- j  Р;т взл

^ г \  ~  Тг кр i / P T р , ЛК1 — JtK кр//^кр > т \ : 1Пк\)i / р и г.Л.)

Принимая для сверхзвукового полета на форсированном режиме 
* *

^гк р 2 “  Т г взл ПРИ постоянной приведенной площади критического сече
ния сопла

F °кр = _  _  _  ;\ КР , f  • • -  = co n st, (4-1)
М'ф °ф Gr ф м г •у7’ф )7’см

где Оф = 1 /ат , (!г ф = Ог фк / <7, см ~1 + ф , т, = т р /т г (см. разд.

2.8.2), определяют величины коэффициентов пересчета с взлетного режи-

* На сверхзвуковом участке полета при работе Г Т Д  на форсированном режиме тем
пература газа перед турбиной обычно поддерживается максимальной [9 ]; 

Ктах -  У  взл в С А У . В  тех случаях, когда заданная температура Т*т!1Х ограничи

вается не при /н =  15°С, а, например, при tu =  25°С, то ее величина обычно на 

30 ..50° больше, чем 7'* взл в С АУ .
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мп на режим сверхзвукового крейсерского полета (рис. 4.9): Г * 2 = 1 ,0 , 

Чшд.> =0,995, я в2 ~Якнд2 = 0 ,6 4 5 ; л квдг = 0 ,7 7 ; Я12 = 0 ,8 1 . т 2 =1 ,38 ; 

( 'и ирг = 0,73 .

Гак, например, для 1 варианта параметров (1ГК£ = 26,5) с помощью коэф
фициентов пересчета находим следующие значения параметров двигателя: 

для режима дозвукового крейсерского полета:

Т’гкр, = Т*вм Тп  = 1600-0,83 =  1328 К;

-̂кнд 1 = я кнд взл я кнд 1 = 2,242 ■ 0,95 = 2,13; 

дквд 1 — ^квд взл ^квд 1 = 11,82-0,92 = 11,58;

Лв, -  взл я в I = 2,36 - 0,95 = 2,24,

/л, = швзл /й, =2-1 ,04 = 2,08; 

а п = X 1взл = 0,2 - 0,975 =  0,195;

Л*тнд =  От Р Л тад, -  Ал* =  0 ,915  ■ 0 ,994  -  0  =  0 ,9 0 9 ;

-  для режима сверхзвукового крейсерского полета:

Т’гкрз = Т*взл Тт2 = 1600-1 = 1600К;

^кндг =  л кнд взл ^кндг = 2,242 • 0,645 = 1,45; 

л квд2 — л квд взл Я-квдг =  11,82 - 0,77 = 9,1, 

л  в 2 = взл ^вг =  2,36 ■ 0,645 =  1,52 ; 

т 2 = твзл т г = 2-1,38 = 2,76;

h i  = ^ в з л  К  = 0 ,2 -0 ,8 1  =  0 ,162;

Лтнд = Л тр Лтнд 2 -  АЛ * Re = 0 ,9 1 5 -0 ,9 9 5 -0  = 0,91.

Величины КПД компрессоров НД (вентилятора) и ВД в крейсерских 
условиях полета определяются по рис. 2.1 в зависимости от величин GB Пр 

* * _
и 7гк-р по формуле т]к = г|кр г|к .При этом величину G B пр для компрессора

ВД вычисляют по формуле (3.1). Так, например, для Н п = 11 км; Мп = 0,8 
получим:

для компрессора НД ( 67впр кнд = 0,97 при л кр «  2 ,3 )
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Рис. 4.9. Взаимосвязь между параметрами ТРДДФ  со смешением потоков на режи

ме крейсерского сверхзвукового полета при =  const, Нп =  15 км, Мп =  2 и на

расчетном (взлетном) режим е:------------т*г^ =  Г г* „ !1СЛ,-; ---------------Т*тщг= 50° + Г * взлСАУ



л *в =0,84-1,01 = 0,85; г]*квд = 0,85-1,01 - 0 ,8 6 ;

для компрессора ВД G в , квд

При этом 7ГК р = 11,8.

Согласно рис. 2.1 получим т]*квд = 0,835-1 = 0,835 .

Для //,[ = 15 км, М п = 2 имеем:

для компрессора НД ( Св пр !(НЛ = 0,73 при тКр «2,3)

д  в =  0,84 ■ 0,985 = 0,827; Л к нд = 0,85 - 0,985 = 0,837;

для компрессора ВД G,'В  П р  КВД —

При этом 7ГК р = 11,8.

Согласно рис. 2.1 получим 1?*квд = 0,835-1,01 = 0,843.

В табл. 4.1 в качестве примера приводятся результаты предварительной 
оценки исходных данных к термогазодинамическим расчетам для I вариан
та параметров проектируемого ТРДДФ в условиях крейсерского полета и 
на взлетном режиме.

Методика исходного проектного расчета двигателя составляется на ос
нове формул, описывающих рабочие процессы в основных элементах ГТД 
(гл. 2), и уравнений мощностного баланса (3.2), (3.3).

В табл. 4.2 в качестве примера приводятся основные результаты исход
ного проектного термогазодинамического расчета для выбранного вариан
та параметров ТРДДФ со смешением потоков на взлетном режиме и расче

та параметров этого двигателя па крейсерских режимах полета при М п =

0,8, Н п = 11 км и Мп = 2, Н п = 15 км. При расчете параметров двигателя в 
условиях полета в качестве начальных приближений приняты исходные 
параметры рабочего процесса, определенные с помощью типовых зависи
мостей рис. 4.8 и 4.9 (табл. 4.1).

4.4. Про ектны й  терм о газо динам ический  расчет

РАБОЧЕГО ПРОЦЕССА ТРДДФ НА ЗАДАННЫХ РЕЖИМАХ

123



Таблица 4.1

Параметры

Величины параметров на заданных режимах

Я п =  0, 

М п =  0

Н„ =  11 км , 

М п =  0,8

Н п =  15 км , 

М п =  2

т*г, к 1600 1328 1600

а г 1,2 - 1,6

V гф 0,875 - 0,95

26,5 24,6 13,25

m 2 2,08 2,76

ТГв 2,36 2,24 1,52

Ч в 0,84 0,85 0,827

Якнд 2,242 2,13 1,45

Ч*кчд 0,85 0,86 0,837

%вд 11,82 11,58 9,1

Ч*квд 0,835 0,835 0,843

4*1 вд 0,89 0,89 0,89

Ч *Т Н Д 0,915 0,909 0,91

х , 0,2 0,195 0,162

п р 1 0,97 0,73

О в х 1 0,97 0,86

Фс 0,975 0,975 0,975

В отличие от исходного расчета, который производится для условий 

взлета при G'B г - 1 кг/с, крейсерские режимы в условиях полета рассчиты
ваются при фактических расходах воздуха, которые соответствуют расчет

ным проектным размерам двигателя: £>вх , A r, F c и др. (см. разд. 4.5.2). 
Величины параметров крейсерских режимов, полученные в начальном 
приближении, уточняют для заданных значений тяг, пользуясь обычной 
методикой расчета высотно-скоростных характеристик ТРДДФ [9,11]. При
этом, используя обобщенные характеристики для компрессора и турбины

*
НД и полагая для турбин ВД и СД A r  = const и r |T = const, с помощью про

граммы расчета характеристик ГТД на ЭВМ устраняют невязки (отклоне-
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ни» от исходных проектных данных) по пропускным способностям турбин 

(пЛтвд, дЛтщ1), по приведенной площади критического сечения сопла 

< Л/’" KpJ, а также по площадям на входе в камеру смешения (8F)  и 6F U) при 

сохранении заданной величины тяги Р№ Кр i (или m  кр2 ).

Таблица 4.2

11араметры
Номер

формулы,
(рисунка,
таблицы)

Результат
Ял = 0,
Мп = 0 Яп=11 км, А/„ = 0,8 /Н„ = 15 км, Мп = 2

исходный
расчет

начальное
приближе

ние

окончатель
ный расчет

начальное
приближе

ние

оконча
тельный
расчет

1 2 3 4 5 6 7
Входное устройство

Уп, м/с (2.2) 0 236,1 236,1 590,1 590,1

к
САУ [И, 

19] 228,16 216,7 216,7 216,7 216,7

Ра, кГ1а САУ 101,33* 22,7 22,7 12,11 12,11
Т*н, к (2.1) 288,16 244,6 244,6 389,8 389,8
Р*н, кПа (2.4) 101,33 34,6 34,6 94,85 94,85

Р*ВХ (2.3) 101,33 33,57 33,57 81,57 81.57
Оаъ кг/с (4.4) 1 57,13 57,98 82,72 82,49

Я ; пр
рис. 4.8 и 

4.9 1 0,97 0,983 0,73 0,728

Компрессор наружного контура

ив пр 1,04 - 1,01 - 0,75
m табл. 4.1 2 2,08 2,064 2,762 2,76

(7вп, кг/с
m 

1 + т
0,667 38,59 39,06 60,73 60,55

Ч  II
рис. 4.2, 
4.3, 4.4

2,36 2,24 2,279 1,52 1,512

V*n
рис. 2.1 и 

(2.6) 0,84 0,85 0,849 0,827 0,826

р* к [Ь кПа (2.8) 239.1 75,2 76.5 124 123,4
L*в, кДж/кг (2.9) 95,9* 74,7 76,53 60,02 59,33

* (1,0332 кг/см2) 
т (22,9 ккал/кг)
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Продолжение табл. 4.2

1 2 3 4 5 6 7

Г * к п ,К (2.11) 383,4 319 320,8 448,9 448,2

N K и, кВ т (2.10) 63,96 2882 2989 3645 3592
Компрессор низкого давления

G BI = G BZT^ ~  
1 + т

(2.7) 0,333 18,54 18,92 21,99 21,94

Якнд табл. 4.1 2,242 2,13 2,162 1,45 1,462

?/*кнд
рис. 2.1 
и (2.6) 0,85 0,86 0,86 0,837 0,839

/'*КНД> кП® (2.8) 227,2 71,51 72,59 118,3 119,2

7 * кнд, К (2.11) 376 313 314,5 441,3 442,4

£ * К Н Д ; кД ж /кГ (2.9) 88,44 68,69 70,22 52,26 53,32

'%:нд-. 1£В т (2.10) 29,45 1274 1329 1148 1169
Компрессор высокого давления

^впрквд (3.1) 1 0,99 0,992 0,845 0,831

'^КВД та б л . 4.1 11,82 11,58 11,73 9,1 9,057

Ч*квд
рис. 2.1 
и (2.6) 0,835 0,835 0,837 0,843 0,84

Р*к, кПа (2.8) 2685 828,1 851,4 1076 1080

L*квд, кД ж /к г (2.9) 459,5 380,3 383,9 456,4 458,1

г \ ,  К (2.11) 813,1 681,7 686,5 870 872,5

Атсвд. кВт (2.Ю ) 153 7052 7265 10034 10049
Камера сгорания

Vt - 0,99 0,99 0,99 0,99 0,99

°кс - 0,935 0,935 0,935 0,935 0,935

Чт
i l . i l )  ИЛИ

рис. 2.3
0,0238 0,0185 0,019 0,0222 0,0221

GT ч, кг/ч (2.14) 26,57 1151 1203 1632 1623

р* г, кПа (2.18) 2511 774,2 796,1 1006 1010

7 * Г, К табл. 4.1 1600 1328 1346 1600 1600



Продолжение табл. 4.2

1 2 3 4 5 6 7
Турбина высокого давления

/^ТВД) кВ т (3.3) 154,1 7088 7302 10084 10099

G r, кг/с (2.16) 0,3174 17,55 19,93 20,9 20,84

L *твд, 
кД ж /кг

(2.23) 485 403,5 407,2 482,5 484,4

Ятвд (2.24) 3,984 4,04 4,005 3,955 3,978

Ч*твд табл. 4.1 0,89 0,89 0,89 0,89 0,89

Р*твд, кПа (2.25) 630,2 191,7 198,8 254,5 253,8

7^твД) К (2.27) 1191 975,9 991,7 1195 1194

^ТВД) М2 (2.22) 0,8572x104 140,4x1с4 140,4x10"4 141,2x10“* 140,4x10'4

Турбина низкого давления

/^тнд) кВ т (3-3) 93,49 4157 4318 4795 4762

Сгвд) кг/с (2.26) 0,3374 18,68 19,07 22,22 22,17

7*ТНД)
кД ж /к г

(2.23) 276,9 222,5 226,4 215,7 214,8

^тнд (2.24) 2,7 2,674 2,668 2,126 2,142

Ч^тнд табл. 4.1 0,915 0,91 0,913 0,91 0,9

Р*тнд, кПа (2.25) 233,4 71,68 74,52 119,7 118,5

Т*ТНД) К (2.27) 958,8 781 794 1014 1014

)4тнд, м2 (2.22) З.Ш хЮ "4 516,9x10'4 512,7x10^ 512/7Х10-4 S n jx lO "4
Камера смешения

G r-G nr,
кг/с

(2.26) 0,34 18,86 19,26 22,44 22,39

G [i= G Bib
кг/с

- 0,667 38,59 39,06 60,73 60,55

G CM, кг/с (2.32) 1,007 57,45 58,32 83,17 82,94

Т* см )К (2.34) 590,2 477,7 484,5 611,8 611,2

p * dp* i - 0,998 1,022 1 1,009 1,015

2-1
Я|р

задаются
0,2 0,195 0,196 0,162 0,1617

Яц (2.36) 0,191 0,274 0,196 0,205 0,2236
F b M2 (2.37) 37,07x10-4 0,6159 0,6069 0,6013 0,6069
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Окончание табл. 4.2

1 2 3 4 5 6 7
F n, м2 (2.38) 47,32x10-4 0,5638 0,7752 0,8381 0,7752

F cm F I+ F II 84,39x10-4 1,18 1,382 1,439 1,382

^см (2.39) 0,2028 0,24 0,2026 0,1932 0,2023

р*см, кПа (2.40) 229,2 71,25 73,32 118,4 117,6
Форсажная камера

« Г ...... _. табл. 4.1 /1,2 - - 1,6 1,612

F фк> м2 (2.41) /88,19 - - 1,766 1,444

*вх фк
^вх фк = 

= \ :м
0,2 - - 0,193 0,2

Ч к ОГОТ 0,97/0,905 0,97 0,97 0,937 0,918

(Tf рис. 2.9 /0,933 - - 0,966 0,946

Чгф рис. 2.10 /0,875 - _ 0,95 0,95

Чт фк
(2.43) и 
рис. 2.3 /0,477 - - 0,0367 0,0365

Gmfo КГ/С (2.44) /0,484 - - 3,034 3,011

ГГ*,1 ф
(2.43) и 
рис, 2.3

/1920 - - 1760 1755

^Лп фч> 
кг/ч

(2.47) /171,8 - - 10920 108838

Р* ф, кГ(а (2.48) 22.2,3/207,5 69,11 71,12 111 108

О  гф :: ГС (2.49) 1,007/1,055 57,45 58,32 86,21 85,94

Реактивное сопло

Т* с - 590 ,2 / 1920* 477,7 484,5 1760 1755

"с (2.51) 2,194 /2 ,048 3,045 3,133 9,163 8,92

pFnp, м (2.58)
27,99x104 / 
57,49x104

0,4613 0,4584 0,8532 0,8725

1 кр> м (4.1) 27,99x104 0,4613 0,4582 0,4568 0,4582

г- г
/ 'с , М (2.59)

28,85х104  /  
59,9x104

0,4881 0,4893 1,546 1,558

р с-р н, кПа - 0 0 0 0 0

9с задается 0,975 0,975 0,975 0,975 0,975

Сс, м/с (2.52) 477,5 /  836,5 499,4 509 1299 1293

В числителе -  параметры нефорсированного режима, в знаменателе -  форсиро
ванного.

128



4.5 . Ра с чет  основны х  проектны х  данны х  двигателя

4.5.1. Определение тяги и удельного расхода топлива ТРДДФ 

на расчетном режиме (Нп =0, Мп =  0)

Параметры ТРДДФ и ТРДФ на расчетном режиме определяются по ре
зультатам проектного термогазодинамического расчета рабочего процесса 
двигателя при G B}_ = 1 кг/с (табл. 4.2) по методике, изложенной в разд.

3.5.1.
В рассматриваемом примере получаем следующие значения удельных 

параметров проектируемого ТРДДФ:

Д у д  в з л  =  С ] ' с  С с  1 0 - 3  =  1 , 0 0 7  ■ 4 7 7 , 5  • 1 0 ~ 3  =  0 , 4 8 0 8  к Н - с / к г ;

С ул взл =  ~  =  2 6 ' 5 7  =  5 5 ,2 6  к г /к Н -ч  (0 ,5 4 2  к г/к гс -ч ), 
уд Дуд 0 ,4 8 0 8

где в соответствии с (2.13) и (2.15) для расчета G'T было принято

V ОХЛ X =  1 -  Г(1 -  V  ОХЛ СА ВД )  +  ( l  -  V ОХЛ РК ВД )  +  ( l  - V  ут ВД )  +  ( l  -  V ОХЛ СА НД ) ]  =

= 1 -  [(1 -  0,98) + (1 -  0,98) + (1 -  0,98) + (1 -  0 ,99)] = 0,93;

р удВЗЛ =  • 1 ° ~ 3 =  1 ,0 5 5 - 8 3 6 ,5 •  10 “ 3 =  0 ,8 8 2 5 к Н -с /к г;

,h GT + G ta  26 57 + 171 8 
Q  „ = ------— * = — --------- — = 224,8 кг/кН-ч (2,204 кг/кгс-ч).

уд р Ф 0,8825
^уд ’

Здесь G'rc, С'гф , G[ , G j  ф -  удельные величины, соответствующие 

GBSp = 1 кг/с.

4.5.2. Расчет параметров, характеризующих абсолютные 
размеры двигателя

Необходимый расход воздуха через двигатель на расчетном реж име



где расчетную величину РдВ берут из задания на проектирование

ТРДДФ. Вычисляется величина тяги ТРДДФ на нефорсированном взлет
ном режиме:

р = Р  GДВ ВЗЛ 1 уд ВЗЛи 'в2р = 0 ,4808  163,7 = 78,71 кН. (4.3а)

Основываясь на найденной величине G B£p данных табл. 4.1 и 4,2,

определяют расчетные величины проходных сечений и расходов газа в ос
новных элементах проектируемого двигателя:

А у н Ш Л Щ б  г = 0, 780м *,
4 0 ,4 р * х q ( l BX)  4 0 ,4 - 1 0 1 ,3 3 - 0 ,8 7  

г д е  в е л и ч и н а  q  ( А.вх )  =  0 ,8 7  п р и н я т а  н а  о с н о в е  д а н н ы х  т а б л . 2 .1 ; 

Д.ВД =  4 ВД G BZp =  0 ,8 5 7 2 -1 0 - 4  ■ 1 6 3 ,7  =  1 4 0 ,3 -Ю - 4 м 2;

А нд = 4 н д С вхр =3,132-10 4 -163,7 =512,7-10 4 м2;-4 2

А к р  =  А к р  А х Р =  27,99 -10 4 • 163,7 =  0,4582 м2;

А  ч = ( g ;  ч +  А  фч) А х р  = (26,57 +171,8) • 163,7 = 32473 кг/ч;

F,ф  к = А к  А х р  = 8 8 , 1 9 - 1 0 ^ - 1 6 3 , 7  =  1 , 4 4 4 м 2 ;

А п  = А п  А х р  =0,667-163,7 = 109 ,2  кг/с;

A  t = A i  А х р  = °>333 • 163,7 = 54,5 кг/с;

А вд = А вд А х р  = 0,3174-163,7 = 51,96 кг/с;

А н д  = А н д  А х р  -0 ,3 3 7 4 -1 6 3 ,7  = 55 ,23кг/с;

А с  = А ф  А х Р = 1,055-163,7 = 172,7 кг/с,

где индексом «штрих» обозначены величины, рассчитанные при 

А х р  = 1 кг/с (см. табл. 4.2).
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Габаритный диаметр двигателя определяется для ТРДДФ и ТРДФ, 
кик правило, диаметром форсажной камеры и может быть рассчитан по 
формуле

Dm  = , где Д  = -5 s - = 1,05...1,1 -
71 Д фк

4-1,444
В рассматриваемом примере получаем Т)да =1,05J —-—- — =1,424 м.

4.5.3. Определение тяги и удельного расхода топлива 
на других заданных режимах

Тяга ТРДДФ на крейсерских реж имах при полном расширении газа в 
реактивном сопле определяется на основе данных, представленных в

табл. 4.1 и 4.2 по следующей формуле: / ’двкр - { р гсСс ~ О вг Кп }-1(Г3кН.

В этом случае на дозвуковом (нефорсированном) крейсерском режиме

( //и = 11 км, М п = 0,8)

Рт  кр = (58,32 • 509 -  57,98-236,1)-10 '3 =16 кН;

на сверхзвуковом (форсированном) крейсерском режиме (Яп = 15 км, 

М п~  2)

Р^в к р 2  =  (8 5 ,9 4 -1 2 9 3 -8 2 ,4 9 -5 9 0 ,1 )-!  (Г 3 = 6 2 ,5  кН ,

где величины расхода воздуха через вентилятор (компрессор НД) опре
деляются по формуле

п  _  п  Рн кр |288,16 ^  °вх  кр
^R Т КТЛ ~  V n Iв х кр - в х р 101 3 3 ^  Т * _ - в п р о

При этом величина 6 В пр первоначально берется по рис. 4.8 и 4.9 (см. 

в табл. 4.1).

При несовпадении расчетного и заданного значения тяги РДВ кр \ под-
* —

бирают на дроссельной характеристике уточненные значения Тг кр , GB пр 

и других параметров рабочего процесса ТРДД с помощью ЭВМ.
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Получение заданной величины тяги Р^в 2 обеспечивают подбором

соответствующей температуры 7 ф кр при Т* тах = const и FKp = const.

Удельный расход топлива: 
на дозвуковом крейсерском режиме

G m 1203
С у д  кр , =  Ш— = ------- = 75,19 кг/кНч (0,738 кг/кгсч);

■̂ дв кр 1 16

на сверхзвуковом крейсерском режиме

Gm + С т ф  1623 + 10838
Суд кр ] =  —  ------------ =    = 199,4 кг/кНч (1,956 кг/кгсч).

-*дв кр 2 62 ,5

4.5.4. Расчет проектной величины массы двигателя

Для ТРДФ и ТРДДФ в общем случае масса двигателя рассчитывается 
следующим образом [10]:

^ д в  -  (М у + М ц  + Л /ф к ) к  с ^рес > (4-5)

где массы внутреннего контура М\ и турбовентиляторного контура Мц 
ТРДД рассчитываются по методике, изложенной в разд. 3.5.4.

Массу форсажной или смесительно-форсажной камеры (в кг) вместе с 
регулируемым реактивным соплом можно оценить по следующей форму
ле:

М фк = 2 ,9  GB j- ВЗд . (4.6)

Из расчета взлетного режима для проектируемого ТРДДФ известны 
следующие величины параметров в САУ, необходимые для расчета его 
массы (см, табл. 4.1 и 4.2):

^к х в зл  =  26 ,5 ; t tB B3JI = 2 , 3 6 ; л вкнд =  2,242 ; т взл = 2,0;

4 а х  -  К взл=1600 К; GB s взл = 163,7 кг/с;

G = 54,57 кг/с.
1 +  т  ВЗЛ 1 +  ^

По ним, в соответствии с табл. 3.3, определяются коэффициенты к 
формуле массы ТРДД (3.12): В = 15,2; wjj = l,0; т2 = 0,5.
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Тогда масса внутреннего контура 

Т/1 —-^(бтвГпрвен)
ЛКХ

0,286

- 1

: 15,2 -27,74
26,5

2,242

v Пв у

0,286

т 2

к г .  ~

0,5
1,08 = 462 кг,

где,согласно (3.13),коэффициент кТ = 1  + 2-10 4 (1600-1200) = 1,08;

расход воздуха на взлетном режиме через внутренний контур, приведенный 
по параметрам за вентилятором (см. разд. 3.5.4)

G Bnip вен о . , —  !■ + ( « - 1 ) - 1
К кпд у 'кнд

: 54,57-
1

i2’1 + 2 ,2 4 2 0,286 l)  - i -  = 27,74 кг/с. 
/0 ,8 52,242

Масса турбовентиляторного контура
. .  _  о/ГС ŝ O.903 0,104 1,193 _
М  п — 2, ООО - о  в £ВЗЛ tn взл ft и взл

= 2,865-163,70,903 ■ 20,104 ■ 2 ,36Ы93 = 854 кг.

А/фк =  2>9 -163,7 = 475 кг.

Проектная масса ТРДДФ в целом в соответствии с формулой (4.5) рав

няется Мдв = (462 + 854 + 475) 0,96 = 1719 кг, где величина коэффициента

совершенствования массы к с определяется по рис. 3.5 в зависимости от 
года начала серийного выпуска спроектированного ТРДДФ (в примере

Гнс = 2010 г,, кс = 0,96), величина крес принимается по рекомендациям к

формуле (3.12): к рес -  1,0.
Удельная масса двигателя вычисляется по формуле (3.14). Для проек

тируемого ТРДДФ в условиях взлета имеем:
М

Y
дв

ДВ
1719

рФ 144,51 ДВ взл ’
11,9 кг/кН.

’ Соответствует в МКГСС безразмерной величине у да =  0,121.
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4.6. Оценка эффективности вариантов проектируемого ТРДДФ
В СИСТЕМЕ СВЕРХЗВУКОВОГО ЛА. ВЫБОР ОПТИМАЛЬНОГО ВАРИАНТА

Расчет показателей эффективности сравниваемых вариантов ТРДДФ 
производится на основе полученных для них величин основных проект
ных данных по методикам и рекомендациям, изложенным в разд. 1.5. При 
этом основными исходными данными для расчета технико-экономических 
критериев, характеризующих эффективность проектируемого двигателя

в системе ЛА, являются: п т  = 4; М дв= 1719 кг; у'|'в -  1 1,9 кг/кН ч; 

Тназ = 6000 Т  Рдвкр 1= 16 кН; Ь п \ = 6000 км; СудКр i = 75Д 9 кг/кН-ч (при 

М п = 0,8; Я п =11 км); Р%  кр 2 = 62,5 кН; 1 П2 = 2000 км; С у ДКр2 = 

= 199,4 кг/кН ч (при М п =  2; Я п =15 км).

4.6.1. Расчет суммарной массы силовой установки и топлива

Масса силовой установки
М СУ =  М дв Асу лда =  1719 • 1,8 • 4 = 12377кг,

где величина £ су = 1,8 выбирается по рекомендациям к формуле (1.18). 

Потребное количество топлива М т лл для многорежимного Л А опре
деляется по формуле (1.19). В рассматриваемом примере

\
М „ г. , „Ф Г.Ф ^ П2

С у  дкр1 Р д в  кр ~  hC  удкрг Р двкр ~~
г  кр ! г  к р 2

йдв Gmon+
У

6000 ....................  2000 л
+ М т т  = \ 75,19-16 --------+ 199,4-62,5 4-1,1 + 4812 =

850 2124,5,

= 37365+51622 + 4812 = 93799 кг, 

где F  К р 1 = 3,6 F n =  3,6 ■ 236,1 = 850 км/ч;

V  Кр 2 =  3 ,6 F n =  3,6-590,1 = 2124,5 км/ч;

1,2 ;

М/?? нз =С удкр1 Р  уд кр 1 1 нз йдв =  75,12-16-1-4 =  4812 кг, 

где величина t m  = 1 ч принимается по рекомендациям к форму
ле (1.20).
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Суммарная масса силовой установки и топлива

Мсу+т = М су + М т с М шла = 12377 + 1,05-93799 = 110865кг,

где величина М тс = 1,05 выбирается по рекомендациям к формуле 
(1.18).

4.6.2. Расчет взлетной массы ЛА

В отличие от прототипа расчет величины М  0 производим без учета 
дозаправки топлива в полете:

Мо =----— = 110865 = 2Ш82
1 - m L - M eh 1 -0 ,3 5 -0 ,1 4

где принимаем М*ПЯ = 0,35 и М ш  = 0,14 по рекомендациям к формуле

(1.17).
Проверяется величина полученной стартовой тяговооруженности JIA: 

Рдввзл я дв 144,5-4
Н'П'Ш ““ О __2 ~ ^ ' ‘

М 0-9,81-10 3 217382-9,81-10 J
Сопоставляя ее с потребными значениями тяговооруженности для дан

ного вида ЛА, указанными в  рекомендациях к формуле (1.21), убеждаемся 
в том, что полученная величина М о  удовлетворительно согласуется с за
данной величиной тяги (размером) проектируемого двигателя.

4.6.3. Расчет стоимости жизненного цикла 
проектируемого двигателя

Расчет стоимости жизненного цикла проектируемого ТРДДФсм в сис
теме JIA производится по методике, приведенной в разделе 1.5.4.

Затраты на разработку двигателя

с  =  Г °л й2 А ОКР йо BI взл ^-к взл

{  * Д°3
Т  ГВЗЛ

1000
(^ВЗЛ + 1)

Ф л “5Рвзп

.Рвзл
к " :  к Р

ч У V У

1,25 _  ( ллл су0,3
=  1 6 0 -5 4 ,5 7 ° ’6 8 - 2 6 ,9 9 0’25 j ( 2  + 1)0,6

VioooJ V ’

- 1990  млн.руб. , 

гДе  Р взл  =  Т^удвзл С ?вхвзл  =  0 ,4 8 0 8 - 1 6 3 ,7  =  7 8 ,7  кН .

т У ]  50-0 ,65 .1Л = 
78,7
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Затраты на подготовку серийного производства двигателя 
Snn =  0 ,2 - .SW  = 0,2 -1990 = 398 млн. руб.

Затраты на серийное производство

S nр =  3 ,2 9  • Ц дв • =  3 ,2 9  • 5 3 ,2  ■ 5 0 0 ° ’82 =  2 8 5 3 0  млн.руб.,

где цена двигателя

(  *  \  
ТгТТ — (V - ■* г в з л  1 \Я

Г4дВ~а 0 ^07B)B3jjJ ^КВЗЛ , т  V ВЗЛ +  i j
1000V У

У ф ' '

1 25
= 0 ,122 (54,57)0,85 ■ 26,50°’43 j j ^ j j  j  (2  + 1)

y P m n j  

0,28

к„

^ 144,5 л 

V 78,7 у
■1.1 =

= 53,2 млн.руб.

Ддв = 500 -  потребное планируемое количество двигателей (см. 
разд. 1.5.4).

Затраты на эксплуатацию  
Затраты на ремонт парка двигателей

е  — о 35 ------ - ыаз----^рем  нр /  , ту- \ т
11 +  К о б )  1 сл

= 0,35-28530
6000

где Тсм = Т,см * дед

см

Г тм Л
1 - е  Тдсд 

V У

(1 + 0,1) *1446
= 37667 млн.руб.,

/ ZUUU V

= 3000 1 - е  3000 =  1446 ч.

Тдсд =  1,5хм =  1,5- 2000 = 3000 ч ( т м = 2000 -  межремонтный ресурс 

двигателя).

Затраты на техническое обслуживание двигателей

S -ю =  0,01 - 5 рем = 0,01 ■ 37667 = 377 млн.руб.

Затраты на топливо и ГСМ

1+^ОБ 1+0,1

= 106527 млн.руб.,
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где

G
ср

G  уд кр 1 ДдВКр! +
1ПХ г)Ф Ltl2^  *-удкр2  ̂ двкрг

кр! V
Gт

КР 2 J

с \
L m  L n i ч----

^ ^ K pl У  Кр2 J

6000 2000 
75,19-16-------- + 199,4-62,5--

10“

850 2124,5
1,-1

6000 2000  ̂

V 850 2124,5У

10 3 = 2790 кг/ч .

Стоимость жизненного цикла парка гдв равна

S  Ж ДВ = 5 0Кр + Snn + S np + 5 ЭКС = 1990 + 398 + 28530 + 144571 =

= 175489 м лн.руб.,

где 5'экс =  5рем + 5 Т0 + -  37667 + 377 + 106527 = 144571 млн.руб.

Стоимость жизненного цикла, приведенная на один двигатель -

уд ^ждв 175489
S ж  л и  = -------------- = ----------- = 351 млн. руб.

д z m  500
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Глава 5. ВЫБОР ПАРАМЕТРОВ И ТЕРМОГАЗОДИНАМИЧЕСКИЙ 
РАСЧЕТ ТВД И ТВВД ДЛЯ ДОЗВУКОВЫХ ЛА НА ПРОЕКТНОМ 

КРЕЙСЕРСКОМ И НЕРАСЧЕТНОМ ВЗЛЕТНОМ РЕЖИМАХ

5.1. З а д а н и е  на  п ро ектиров ание  т ур бо в и н то в о го

(ТУРБОВИНТОВЕНТИЛЯТОРНОГО)ДВИГАТЕЛЯ

Рассмотрим в качестве примера следующий вариант дипломного зада
ния на проектирование ТВВД.

Заданные реж имы работы двигателя:

взл = 1 Ю00 экВт (14946 э л с.) при Я  = 0, А/ = 0, САУ; N 3 кр = 
= 6600 экВт при Я =  11, М =  0,8, САУ.

Заданный прототип двигателя -  ТВВД STS  589 фирмы «Пратт-Уитни» 
или ТВВД Д-27 [17].

Заданный прототип ЛА -  Боинг 757-200 [7] или АН-70. Расчетная 

дальность полета -  Ln — 3500 км.

Ограничения:
*

максимальная температура газа перед турбиной Тг т ах ^  1650 К;

-  удельные затраты топлива Л А Сх км <  0,20 кг/т км при 5Ж дв —» min; 

назначенный ресурс Тшп = 32000 ч.

При упрощении задачи, в случае, когда для проектируемого ТВВД 

известна необходимая величина С э в условиях крейсерского полета, 
в данном примере вместо технико-экономических показателей JTA 

(С т км и т.п.) м ож ет быть, например, задано: С э кр <  0,17 кг/экВт-ч

(0,125 кг/элс-ч); Мт  <  1600 кг; Пд <  1080 мм.
При наиболее упрощенной постановке задачи (типичной при курсовом 

проектировании) вариант этого задания может быть сформулирован таким 
образом.

Заданный реж им работы двигателя —  N 3 взл = 11000 кВт при Н  = 0, 
М =  0, САУ.

Заданный прототип двигателя —  ТВВД SI'S 589 фирмы «Пратт-Уитни». 
Ограничения:

*

-  максимальная температура газа перед турбиной Л -max ^  1650 К;

-  удельный расход топлива на взлетном режиме Сэ < 0,22 кг/экВт • ч 
(0,162 кг/элс-ч);

-  назначенный ресурс Т = 32000 ч.
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В примере задания рассмотрен турбовинтовентиляторный двигатель -  
представитель нового поколения ТВД с многолопастными саблевидными 
воздушными винтами уменьшенного диаметра. Эти винты, получившие 
наименование винтовентиляторов, имеют увеличенную нагрузку на оме-

гаемую площадь для сохранения Ц в расч до чисел Мп ~  0,75 ... 0,8 и гене

рируют меньший шум [6].
В случае обычных ТВД задание на проектирование имеет аналогичный 

вид. При расчете их основных проектных данных принимаются лишь иные

характеристики движителя -  т] в и (Дц/ЛУо (см. разд. 5.5.1 и 5.5.3).

5.2. П р е д варительны й  вы бор осно вны х  парам етров

РАБОЧЕГО ПРОЦЕССА ТВВД

Конструктивную схему проектируемого ТВВД принимаем по прототи
пу -  с двухкаскадным турбокомпрессором и без свободной турбины* (см. 
рис. 5.1). В соответствии с рекомендациями разд. 1.3 в качестве расчетного 
режима для ТВД и ТВВД принимается режим крейсерского полета. Из-за 
необходимости ограничения винтовой мощности на взлетном режиме 

* * 
температура Тгт п  у ТВД часто бывает ниже Тг гпах . Поэтому в качестве

*
/ ,  тах может быть принята температура газа на максимальном режи-

* *
ме ТВВД в условиях полета. При этом обычно TY кр £  ТТ тах  -  (150...

*
200°). В рассматриваемом примере принимаем: Тг кр = 1650 К - 150 К = 1500 К.

Рис. 5.1. Схема проточной части ТВВД - прототипа

Предварительный выбор рациональных значений параметров рабоче
го процесса проектируемого ТВВД (ТВД) производится па основе ти
повых зависимостей, приведенных на рис. 5.2. Учет влияния главных фак-

Методика расчета рабочего процесса ГТД со свободной турбиной приводится в 
главе 6.
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торов —  расчетной дальности (на величину п к opt) и скорости полета (на

величину п с o p t) осуществляется с помощью зависимостей, приведенных

на рис. 5.3. Для рассматриваемого примера задания по величине темпе- 
*

ратуры Тг Кр и заданной дальности и скорости полета (рис. 5.3) могут

быть выбраны в качестве расчетных следующие варианты оптимальных 
сочетаний параметров рабочего процесса в условиях крейсерского полета 
п р и М =  0,8 ,Н =  11 км:

I вариант II вариант III вариант

Я К 1  п к  z ~  2 3 ,5 ; я к  s = 3 0 ;

я с = 1 ,5 . п с = 1,65. я с = 1,55.

Следует обратить внимание на специфичность выбора в вариантах 1, II, 

III величин rcCOpt , что определяется протеканием границ области опти

мальных параметров при А у = const и линии ограничения мощности JVB
*

(см. рис. 5.2), характеризующей для каждого значения Тг кр такое распре

деление свободной энергии между винтом и реактивной струей, при кото

ром достигается максимум N y
Основываясь на схеме проточной части прототипа (см. рис. 5.1), вы

бранных значениях основных параметров рабочего процесса проектируе- 
*

мого ТВВД ( я к £ > Тг  тах  , 7ГС) и рекомендациях главы 2, выбираем, на-

пример, для III варианта параметров ( д к £ р = 30) следующие величины 

КПД ступеней компрессоров, турбин и коэффициентов потерь:

° в х  “  0 ,9 8 5 ; Л с т к н д  = 0 ,8 9 ;  v oxji rut са вд =  0 ,9 55 ; v oxa пл са цд =  0 ,9 9 ;

°к с  =  0 ,9 5 ; Т|ст к вд = 0 ,9 ; у охл са вд =  0 ,9 8 5 ; ^охл са нд = 1,0;

=  0 ,9 9 ;  Лет т  и д “  0 ,9 2 5 ; у о хл р квд  =  0 ,9 7 5 ; у о х л р кн д  =  V A

ф с =  0 ,9 4 ; Т|т  вд =  0 ,9 9 5 ; V y , вд =  0 ,9 7 5 ; ^ вд -  1,0.

Л т н д =  1,0;
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*
Рис. 5.2. Типовая зависимость от температуры газа Тг ̂  оптимальных по

критерию М0 значений я кх и я с ор( у ТВД и ТВВД для условий крейсерского

полета (Нп -  11 км, Мп = 0,65...0,8, САУ, /,п = 3500 км) при А у -  1%;
1 -  область ограничения Л'в

Рис. 5.3. Влияние расчетной дальности и скорости полета на величины оптималь

ных параметров ТВВД (ТВД): 1 - Я к £0р£ = /
— _ 0 — _ 0 —

2 ~ Я С opt =f № п): 71 к sopt _  Я к lopt ’ л к Eopt > л с opt “  я с opt л с opt
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Выбранные значения КПД соответствуют трансзвуковому типу 
ступеней компрессора и оптимально нагруженным (неохлаждаемым) сту
пеням турбины НД (см. табл.2.1 и 2.2). Турбину ВД, как и на прототипе,

* *
принимаем одноступенчатой. По табл. 2.2 выбираем т)сттвд= ЛТо = ^,92. 

*
Для Тг т ах  = 1650 К влияние охлаждения рабочего колеса на КПД турби

ны ВД оцениваем следующим образом:

С?В охл рк вд = 0  ~  v oxn рк вд ) + (1 — vyr в д ) = (1 — 0>97) + (1 — 0,98) = 0,05.

~~ *
По рис. 2.5 для G в охл рк в д : 0,05 выбираем Ад.,. охл = 0,03. Обычно на

КПД турбины ВД турбовинтового двигателя влияние высоты полета (в свя
зи с уменьшением числа Рейнольдса) не сказывается. Однако при высоких 

* * 
значениях Тт и я к у на величину т)т вд может оказывать влияние умень

шение абсолютных размеров турбины ( А т вд ). Оценим величину Ат вд для

*
проектируемого ТВВД. Для этого при Тг р = 1500 К и жк z = 3 0  определим 

по типовым зависимостям величину 7V' уд =  500 элс с/кг = 368 экВтс/кг. 

Тогда G 'B = зад/Л / 'Эуд =  6600/368 = 17,9 кг/с;

G BJ i ? r  1 0 3 Т* 1 7 , 9 ^ 0 , 2 8 7 2 - 1 0 3 -1 5 0 0
Л  вд =   —  =  !̂ Ц  =  °>0124 м •

Д ц Ю  ствхп ксл:к т  3 4 , 6 1 - 1 0 3 - 0 , 9 8 5 - 0 , 9 5 - 3 0

По рис. 2 .7  находим, что величине Ат вд = 0 ,0 1 2 4  м2 соответствует
*

A ti т А =  0 .  Таким образом в соответствии с (2 .2 1 )  получим:

Пт вд =  Пет -  ДПт о х л -  д Пт а  =  °>92 -  °>03 ~ 0 = °>89-

5.3. П р е д в а р и те л ь н а я  о ц е н к а  и с хо д н ы х  д а н н ы х  

к  п ро ектн о м у  те р м о га зо д и н а м и ч е с ко м у  рас чету  д в и га тел я

Для расчета заданных режимов работы ТВВД принятой конструк
тивной схемы  необходим о предварительно оценить для этих режимов 
величины  параметров рабочего процесса и КПД в каскадах компрессора 
и турбины. Предварительное распределение работ между каскадами НД
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и ИД на расчетном режиме осуществляется по методике, изложенной в 

1>и in 1.4. При этом в расчетной точке (Я  = 11 км; М = 0,8; Ыэ р = 6600

• И |). например, для III варианта параметров рабочего процесса ( лк 2 = 30)
*

н примятых в разд. 5.2 значений г|т вд , а также КПД ступеней компрессора
* *

м |у|)()ииы НД, выбирая Ут вд = 0,54 и Ут в д -  0,5, получим следующие 

I*» «униаты:

"к ид ~ 4,0, Лк нд — 0,867; т]т Нд — 0,923, (7Т дд -  290 м/с, zT нд~ 4,

" к вд ~ Лк вд — 0,869, т|т вд — 0,89; Ur вд — 484 м/с, zT вд — 1.

*
Здесь было принято: по рекомендациям к формуле (2.6) -  г) -  = 0 (для 

miMiipeccopa НД), а по рекомендациям к формуле (2.21) для турбины НД:
♦ Ф Ф *

Л'1, охл = 0, Дт)т Re = 0,015, Аг1т /Д цс т = 1,015. Для оценки необходимости в
*

пхдаждении турбины НД была определена величина Тгнд =  1270 К по

формуле (2.20). Это позволило, основываясь на рис 2.6, установить воз-
*

мощность создания неохлаждаемой турбины НД ( Дт|х охл = 0)- Соотноше-
* Ф

п н е  t)T /г |ст оценивалось с помощью рис. 2.4 по величинам z T нд -  4;

■ I, , 0,925 и itT нд = 11,3 по уравнению (1.10). В результате для расчетно- 

I о режима турбины НД было получено:

*

Л тнл= Лет 4 г  ДЛ* охл— ДЛ* Re =0,925 • 1 ,0 1 5 -0 -0 ,0 1 5  = 0,923. 
Лет

11а основе указанных выше исходных данных производится проектный 

к рмогазодинамический расчет ТВВД при Н  = 11 км, Мп = 0,8 , а  значения
Ф Ф

параметров нагруженности турбин ( YT вд и Кг нд ) и величины окружных

♦ *
Поправка Дт|т д для турбины НД в данном случае не рассматривается, так как

*
д , 1г НД А =  0 И -4т НД >  вд •
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скоростей ( U T вд , С/т н д ) используются впоследствии при расчете ВСХ

и в качестве начальных приближений при проектировании турбокомпрес
сора .

*
Для взлетного режима значения величин я квд , я к н д , Т1кнд , я с , а так-

$ *
же значения Гг р , GBnp и г)тнд оцениваются в первом приближении с

помощ ью  типовых расчетных закономерностей для ВСХ ТВД, приве
денных на рис. 5.4. Основываясь на заданной величине

_  ЛГ 6600
N ■3 кр —0 )6 ,

^ э в з л  11000

по рис. 5.4 для варианта ТВВД без свободной турбины, имеющего на ха-
*

рактеристике компрессора НД линию рабочих режимов (ЛРР) при Птах , 
определяют величины коэффициентов пересчета на взлетный режим:

Т г = Т*взл /  Гг*р = 1,033, а также л с -= 0,722; п к вд =0,975; 

л к н д ~ 0 ,7 4 ; т|к в д = 1 ,0 ; г|тнд = 0,99; G B пр = 0,75.

Тогда Т*в ш = Т*р Т г = 1500-1,033 = Ш ОК;

Лсвзл =  я с р  я с = 1,55 -0,722= 1,12;

^"квд юл — ^ к в д  р ^кв д  - 7 ,5  - 0,975 —7,31;

л кнд взл ”  л кнд р л кнд - 4  • 0,74 = 2,96;

Лкндвзл-  'l  к вдр  Окнд ” 0,867 • 1,0 — 0,867;

От нд взл ~ ( Ок нд р + ^Пт Re ) " Л т нд ~ (0,923 +0,015) 0,99 — 0,929 .

* При этом UT тах = Ст р .
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0,9

0,7
Л кнд 

1,02

0,98
%с

0,8

_ 0,7
Т г

1,1

1,0
к̂вд
1,0

0,8
ЛтСЧ(ПД)

1,00

0,98
ЛКЦД

0,9

0,7

0,4  0,5 0,6 Й,„ 0,4  0,5 0,6

я 6
Рис. 5.4. Взаимосвязь между параметрами ТВД  (ТВВД) на взлетном режиме 

и на расчетном режиме (Н=  8...11км, Ми = 0,65. ..0,8) при различных соотношениях 

мощностей ( N , кр = N3 кр/ N3 Взл /) и законах регулирования:

а —  мношвальные Т В В Д  (Т В Д ) :----------- со свободной турбиной (яст =  const);

------------------ без свободной турбины (ЛРР К Н Д  при цш  ); 1 -  яс =  1,45:

2 - к  = 1 ,5  5 ; 3 - я „  =1,65; в  -  одновальные ТВД:
с р *- Р

-------------------- с регулир. В Н А  ; -------------- без регулир. В Н А
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Оценка исходных данных к  термодинамическим расчетам

Таблица 5.1

Параметры
Величины параметров на заданных режимах

/ /= 1 1  км, М =  0,8 

N,  Кр = 6600 кВт
/ /  = 0, м==о

Л'э взл 1 Ю00 кВ т

*тг ,к 1500 1550

ККУ. 30 21,64

л к  нд 4 2,96

*
Л к НД 0,867 0,867

71квд 7,5 7,31

*
Лк вд 0,869 0,872

*
Лтвд 0,89 0,89

*
Лтнд 0,923 0,929

G в пр 1,0 0,75

л с 1,55 1,12

Коэффициент полезного действия компрессора ВД на взлетном р е
жиме оцен и вается  в первом  приближ ении по ф орм уле

*
Лк взл “  Лк р Лк 5

где значение т|к определяют по рис. 2.1 в зависимости от величин

GB Пр и Лкр . При этом величину GK пр для ком прессора ВД вы числя

ют по (3.1).
В данном примере

7 ^  /-т // ч0,857  А п с  _ л  0,857 А  - н е
GB пр квд — Оъ пр К(1Д / ( Дкнд ) ~ 0,75/0,74 — 0,97 и ИКВд — 7,5 .
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I lo рис. 2.1 получаем г)квд = 1,0034. Тогда Т|КВдвзл = 0,869 • 1,0034 = 0,872 .

В табл. 5.1 в качестве примера приводятся результаты предварительной 
оценки исходных данных к термогазодинамическому расчету для 
111 варианта параметров проектируемого ТВВД в условиях крейсерского 
полета и на взлетном режиме.

5.4. П роектны й  терм о га зо д и н а м ич е с ки й  расчет

РАБОЧЕГО ПРОЦЕССА ТВВД НА ЗАДАННЫХ РЕЖИМАХ

При составлении методики исходного проектного расчета ТВД или 
ТВВД кроме формул главы 2 используются следующие уравнения мощно- 
стного баланса:

^ т в д  ”  ^ к в д / Л т  вд > (5-1)

N  + N
* т в д  = - V - ~  (5.2)

Пт нд

(или N .tm  = Л,гквд/т ]т вд и Л̂ ст = /  цтсв -  в случае применения свобод

ной турбины) и уравнение баланса давлений

Яу °в х  ^ к н д  ®кс ~  ^"твд ^тн д  "с т  • (5-3)
*

Подставляя выражение (5.1) в уравнение (2.23), для Дтвд находят по

(2.24) величину я Твд • После этого по выбранной величине я с с помощью 

уравнения (5.3) для данной конструктивной схемы двигателя можно опре

делить величину 51твд и рассчитать мощность турбины НД (см. разд.

2.5.2). По известной мощности компрессора НД и полученной по уравне
нию (5.2) мощности турбины НД вычисляется величина мощности на 
валу двигателя -  Л'е . В случае ТВВД со свободной турбиной по уравне

нию (5.3) находится величина я с т , а величину я ТНд определяют по урав

нению (2.23).
В табл. 5.2 в качестве примера приводятся основные результаты ис

ходного проектного термогазодинамического расчета для выбранного 
варианта параметров проектируемого ТВВД в условиях крейсерского по
лета и расчета данных этого двигателя на взлетном реж име. При рас
чете парам етров взлетного режима двигателя в качестве начального 
приближения принять исходные параметры рабочего процесса, опреде
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ленны е с помощью типовых зависимостей рис. 5.4 (табл. 5.1). В отличие 
от исходного расчета, который проводился при G B = 1 кг/с, взлетный ре
жим рассчитывается при фактическом расходе воздуха, который соответ

ствует расчетным проектным размерам двигателя: £>вх Лг, Fc и др. (см. 
разд. 5.5.1). Величины параметров взлетного режима, полученные в на
чальном приближении, уточняют, пользуясь обычной методикой расчета 
высотно-скоростных характеристик ТВД [9, 11]. При этом, используя 
обобщенные характеристики компрессора и турбины НД (в случае одно- 
вального ТВД -  обобщенную характеристику турбины) и полагая для тур

бины ВД Ат = const и т|* = const, с помощью программы расчета характери
стик ГТД  на ЭВМ устраняю т невязки но пропускным способностям тур
бин ( £>Дтвд и 5АТНд) и по площади выходного сечения сопла ( S F C) при

сохранении неизменной заданной величины мощности N 3 взл . В табл. 5.2

расчет взлетного режима при N 3 взл = 11000кВт выполнен для /н = 15°С.

В тех случаях, когда величина N 3B3JI задается при />, > 15°С, расчет про-
*

изводят при Тт больших, чем получают по рис. 5.4 (принимают на 30...50°

большие значения Тт взл на каждые 10° А / н с л у ) -

Таблица 5.2

Результаты термодинамических расчетов

Параметры
Номер фор

мулы 
(рисунка, 
таблицы)

Результат
Н = 11 км 
М= 0,8 

исходный 
расчет

/7=0
начальное
приближение

Л#=0 
оконча

тельный рас
чет

1 2 3 4 5
Входное устройство

Vn , м/с (2.2) 236,1 0 0

Тя , к САУ [11, 19] 216,7 288,16 288,16

р н, кПА САУ 22,7 101,33(1,0332 кгс/см2)

К ,  К (2.1) 244,6 288,16 288,16

р*„, кПА (2.4) 34,61 101,33 101,33

Ръх' кПА (2.3) 34,09 99,8 99,8

GB, кг/с (5.15) 1 29 28,64
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Продолжение табл.5.2

1 | 2 | 3 | 4 | 5
Компрессор низкого давления

1 'и пр
рис. 2.1, 5.4 

и (3.1) 1 0,75 0,73

Лк НД табл. 5.1 4 2,92 2,8

Чкндпр
. . . . 1 — 0,808

♦
Окна рис. 2.1, 5.4 

и (2.6)
0,867 0,867 0,803

/'кнд. кПА (2.8) 136,36 291,42 279,3

/■кнд. кДж/кг (2.9) 137,49* 119,07 114,7

К  «Л’ кВт (2.10) 137,49 3480,1 3285,6

Сид. К (2.11) 381,33 400,9 402

Компрессо р высокого давления

'в пр КВД (3.1) 1 0,97 0,993

Лк вд табл. 5.1 7,5 7,31 7,39
*
1к вд

рис. 2.1, 5.4 
и (2.6)

0,869 0,872 0,871

/'к вд. КПА (2.8) 1022,74 2130,3 2063,3

/•КВД. кДж/кг (2.9) 340,89 355,7 354,16

^КВД. кВт (2.10) 340,89 10319 10145

/■* !/■
КВД> (2.11) 709,04 746,7 740,7

'«V 30 21,34 20,69

Камера сгорания

1г выбирается 0,99 0,99 0,99

*кс выбирается 0,95 0,95 0,95

1т
(2.12) 
и рис. 2.3

0,0234 0,024 0,0244

/т ч , кг/ч (2.14) 77,85 2318,3 2326,4
*

кПА (2.18) 971,6 2023,8 1960
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Продолжение табл.5.2

1 '2 3 4 5

£ ,  К табл. 5.1 1500.... 1550 1556

Турбина высокого давления

ВД 5 (5.1) 342,63 10370,9 10196

£ гвд , кг/с (2.16) 0,9467 27,48 27,143

Х*твд, кД ж /кг (2.23) 361,92 377,45 375,64

^твд (2.24) 2,897 2,927 2,894

*
*1квд табл. 5.1 0,89 0,89 0,89

Рт вд » кП А (2.25) 335,41 691,47 677,23

^ГВД>К (2.27) 1179,9 1219 1227

^ТВД’ ^ 2 (2.22) 6,413-1 O’4 9 0 ,6 -10'4 92,6- 10-4

"твд =^тг /тгр 1,0 - 1,02

Турбина низкого давления

р*, кП А (2.28) 35,18 113,48 113,24

я тнд (2.29) 9,533 6,093 5,98
*

Оквд табл. 5.1 0,923 0,929 0,9295

С П1Д) кг/с (2.26) 1,0117 29,36 29

4 „ д ,  кД ж /кг (2.30) 542,9 476,82 476,52

Кнд>  кВт (2.31) 549,25 14000 13821,6

т*, к (2.27) 715 816 824

•^тнд’ ^ (2.22) 1 7 ,6 -10‘4 2 5 1 ,3 -10-4 2 5 4 ,2 7 -Ю 4

"тнд = 1 - 0,877

=  Я кнд у]Ти / Г н р

Выходное устройство
табл. 5.1 и 

(2.53) 1.55 1,12 1,118

Фс выбирается 0,94 0,94 0,94
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Окончание табл. 5.2

1 2 3 4 5

, кг/с (2.26) 1,0217 29,65 29,29

, м/с (2.52) 388,02 215,3 214,4

, м~ (2.53) 215,86- 1 0 4 0,3108 0,3117

5.5. Ра с ч е т  о сновны х  п ро ектны х  да н н ы х  д вигателя

5.5.1. Определение мощности, тяги и удельного расхода топлива ТВД 
на расчетном режиме (Н = 11 км; М = 0,8)

' )ти параметры ТВД и ТВВД определяются по результатам проектно- 
ю термогазодинамического расчета рабочего процесса двигателя при 
I /'„ 1 кг/с (табл. 5.2).

’ Эквивалентная мощность ТВД на расчетном режиме—  мощность, ко- 
т р а я  требуется для привода винта, развивающего тягу, равную суммар
ном тяге двигателя:

ЛГЭ = N B+  /Vp c = + (5.4)
Дв

Величина КПД винта (или винтовентилятора) Г|в зависит от рас- 

■к пюй скорости полета. Для воздушных винтов при М п = 0,65 можно 

принимать Г|в = 0 ,8 ,  при меньших скоростях можно принимать 

i|„  0 ,8 ... 0,85. Для винтовентиляторов значения т)в = 0 ,8  обеспе

чиваются до скорости полета М п ~ 0 ,8 ,а п р и  М п ^  0,75 Т]в =  0,8...0,85 .
Выбираем для расчетных условий полета проектируемого ТВВД
- 0 , 8 .

Чтобы определить для этих условий полета по (5.4) величину N 3уд,

вычислим по данным табл. 5.2 величину удельной мощности на валу 
винта:

Ме у д  = ( К т  Лм нд - ^ т н д ) Ч редгг' (549 ,25  -  1.17,44) ° , " 5  =

= 409,7 экВт с/кг. (5.5)
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З н ач ен и е КПД ред уктора для полноразм ерны х ТВД и ТВВД 
выбирается в пределах: Т]р е д =  0,99.... 0,995 .

В еличина удельной реактивной тяги двигателя в обычном для ТВД 
случае полного расширения в выходном устройстве вычисляется по фор
муле (3.6):

Р р С у д = (  G 'rc C c - G 'в Кп)10'3 = (1 ,0217-388,02-236,1)- КГ3 =

= 0,1603 кН с/кг.
Тогда эквивалентная мощность реактивной струи ТВВД (ТВД)

-Ррс Уп 0,1603-236,1
АСс ул = ---------  = ---------------------- = 47,3 экВт с/кг,

Р %  0»8
откуда по (5.4)

N3 уД = 409,7 + 47,3 = 457 экВт - с/кг.
Тяга ТВВД (ТВД) на расчетном режиме определяется как сумма тяг 

винтовентилятора (воздушного винта) и реактивной тяги двигателя

Р  = Р  + Р  = Т*в + Р  15 611 ТВД 1 В 1 рс JJ Грс • W-°y

Вычислим по (5.6) величину удельной тяги ТВВД (см.табл. 5.2): 

4 09 ,7 -0 ,8
236,1

^ т в д у д =  — „1^ , ’ + 0,1603 = 1,548 кН- с/кг.

Удельный расход топлива на расчетном режиме:

G ’ 77,85 кг
С э = — ,л-  =  — —  = 0,1704 кг/кВт ч (0,1254--------- ) (5.7 а)

N 3 уД 457 элс • ч

GL  77,85 кг
Суд = -----——  =  — -—  = 50,29кг/кН ■ ч (0,1254 ), (5.7 б)

•^TRnvn 1,548 к гс -ч1 твд уд

где в соответствии с (2.13) и (2.15) для расчета G ’m было принято:

^ o x a S  1 [(1 v ox;i пл са вд ) +  (1 у охл са вд ) + (1 _  у о х л р к в д )  +

+  (1 -  Ty j- вд )  +  [(1 -  Т 0хл пл са нд )  +  О  ~  v oxji са нд ) +  0  ~  у охл рк нд )  +

+ (1 - у угнд)] = 1 -  [(1-0,985) + (1-0,97)+ (1-0,98) +(1 -  1) + (1-0,99) + 

+ ( 1 - 1 ) + ( 1 - 1 ) ]  = 0,925.
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5.5.2. Расчет параметров, характеризующих 
абсолютные размеры двигателя

Необходимый расход воздуха через двигатель на расчетном режиме

GB =  N 0 р /Л'3 уд = 6600/457 = 14,44 кг/с , (5.8)

где величину N3 р берут из задания на проектирование двигателя.

Основываясь на найденной величине GB р и данных табл. 5.2, опреде- 
инют требуемые величины проходных сечений и расходов газа в основ
ных элементах двигателя:

F =1 вх
G,в р \  вх 14 ,44-х/244,6 2

^  = 0,19 м .
40,4 p BXq ( K x )  40 ,4 -3 4 ,0 9 -0 ,8 5  

где величина q ( k BX) = 0,85 принята на основе данных табл. 2.1.

А в д ^ т в д  GBp = 6 ,4 1 3 -1 0 ^ -1 4 ,4 4  = 92,6-10 V ;  
АГ1Щ=А'тид GB р  = 17,6-10~4 -14,44 = 254,14-10~4м2;

F.=F' GB„ =215,86-10 4 • 14,44 = 0,3117-10 4mz ;гч-4 2

G, G' GBI) = 0 ,9467-10 4 -14,44 = 13,67-10 4 кг/с;- 4
ТВД 'т в д  ^ в р

(5.9)

GT H fl=GTiW GBp =1,0117-10 4 -14,44 = 14,609-10 4кг/с;

Grс =Grс GBp= 1,0217-10” 4 -14,44 = 14,75-Ю“ 4кг/с.

Здесь индексом «штрих» обозначены величины, рассчитанные при 

<;8 = 1 кг/с (см. табл. 5.2).
Определяются расход топлива, винтовая мощность и тяга ТВВД на 

расчетном режиме:

Gm 4=G'm ч GB р=  77,85 -14,44 = 1124 кг/ч;

NB =/V; GB р= 409,7 • 14,44 = 5916 кВт; 

Ррс GBp= 0 ,1603-14,44 = 2,315кН;

^твд = ^ т в д  С в р =  1,548-14,44 = 22,35 кН.

(5.10)
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ГабаР11тЫйдиаметрдвигателя

-]0,5

0 M = D D lK =D
4F„,

где d Y = 0 ,5 5 ., 
Редуктора; •°>65 и D  -  1,25... 1,8 при центральном расположении 

при выносном редукторе.
В рацемат’5 И 5= 1 ’6'"2’21

Раваемом примере (выносной редуктор), принимая
d\ = 0,5 и £)= j q

получаем

°дв - 1 ,9 4-0,19

я  П -0 ,5

0,5

: 1,08 M .

В дальнейшем гщи
личину D lK уточня расчете основных параметров турбокомпрессора ве-

ирпделение мощности, тяги и удельного расхода топлива 
Двигателя на других заданных режимах

Эквивалентная
САУ), как и в у с п ^ ° ЩН0СтЬ На взлетИ0М реж име (И = 0, V = 0, 
по формуле ,у  ИЯХ полета’ рассчитывается на основе данных табл. 5.2
п 3 + Npc ■ Однако в связи с тем, что при М п = 0
Мв- 0 , эквивалентная м

муЛр дг мощность струи в этом случае определяется по фор-
•'vpc ~ со р

тиляторов факти Р° ' для Ра3личных типов винтов и винтовен-

Ропом д и а п а зо н е 0^  Величина ю м ож ет и зм ен ятьс я  в весьм а ш и- 
стадии проектног = ^ N */P u )о ~  60...110 кВт/кН (0,8... 1,5 л.с./кгс). На 
пинта (винтовентилРаСЧеТа ТВ^  (Т в в Д) конкретные характеристики 
пинаемую тягу На Тора)> определяющие потребную мощность и раз- 
пестны. Поэтому дляВЗЛеТН° М режиме (т - е - пеличину ю ), обычно неиз- 

оравнительных расчетов рекомендуется пользовать
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ся следую щ ими типовыми уравнениям и с характерными значениями со 
для оценки эквивалентной мощности реактивной струи:

в случае ТВД Npc = 68,2 Рр с , экВт (  Npc = 0,91 ip C элс); (5.11)

в случае ТВВД Npc= 83,5 Рр с , экВт ( Npc =1,11 Ррс элс). (5.12)

В рассматриваемом примере величина Лгв на взлетном режиме равня

ется (см. табл. 5.2):

N B = (М тид-  Л А к в д ) ^  = (13821 ,6 -3285 ,6 ) 0,995= 10483,3 кВт, (5.13)

а реактивная тяга определяется по уравнению (3.9):
Ррс = Grc Сс • 10'3 = 29,29 • 214,4 • 10‘3 = 6,28 кН.

Откуда для ТВВД согласно (5.13) получим
iVpc = 83,5 • 6,28 = 524,4 экВт.

Тогда N3 = NB + N pc= 10483,3 + 524,4 = 11008 экВт (14956 элс).

При расчете заданной величины эквивалентной мощности на взлет
ном режиме на основе формул (2.10), (2.31), (3.6) расход воздуха в уравне

ниях (2.26) для GT нд и (2.26,а) для G r  с определяется по формуле

^  101,33 Т„ -  101,33 244,6

В Г Ж 1 В Р  р * \  288,16 "Р ~  ’ 34,61 \  288,16 (5.14)

= 28,43 кг/с,

где при выбранном значении температуры T*ml величина GB р вычис

ляется по (5.8), а значения G B пр берутся первоначально по рис. 5.4 (см. 

табл. 5.1).
При несовпадении расчетного и заданного значения N3 взл подбира

ют на дроссельной характеристике уточненные значения температуры
* --

Тт B3JI, G B пр и др. параметров рабочего процесса ТВД с помощью ЭВМ . 

Т яга ТВВД (ТВД) на взлете м ож ет бы ть оценена по формуле

•^твдвзл ~  ^в + -^рс’ (5-15)

где величину Рв можно вычислить (условно), основываясь на форму
лах (5.13) и (5.14):
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Ръ = N B/ 6 8,2 кН -  в случае Т В Д } (5.16)

Рв = N „ /8 3 ,5  кН -  в случае ТВВД . (5.17)

Д ля рассм атриваем ого прим ера получим 

Ртвд взл = 10483,3 /83 ,5  + 6,28 = 125,4 + 6,28 = 131,8 кН (13435 кгс). 

Удельный расход топлива на взлетном реж име  

С э = Gm 4 / N 3B3Jl =2326,4/ 11008 =0,2113 кг/экВ тч (0,1555 кг/элс ч), (5.18)

С у д = Gm ц/Рущу взл = 2326,4/131,8 = 17,65 кг/кН ч (0,1735 кг/кгс ч), (5.19)

5.5.4. Расчет проектной величины массы двигателя

М ассу ТВ В Д  можно рассчитать по следую щ ему уравнению [10]:

^ д в  — ^ р е д  +  '^ред  ~  взл ^ я к’взл — 1 j  кс крСС +  А^ред , (5.20)

где коэффициент к  вычисляется по формуле (3.13), коэффициент со-

вершенствования массы ^оп ред еляется  по рис. 3.7, а коэффициент 

£рес принимается по рекомендациям к формуле (3.12) .

Значения коэффициентов В, mi, m2  в формуле (5.20) берутся из 
табл. 5.3.

Таблица 5.3

Коэффициенты в формуле расчета массы

Тип ГТД в mi ту

ТВВД 
и ТВД 66 0,74 0,16

Массу редуктора в выражении (5.20) определяют по формуле

N aМ  - А " в тах  11 ред ~  Л
Мп

f  \
1

1 +  - -------

v W  у
vpec >

где пв -  частота вращения воздушного винта (винтовентилятора);
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гред ~  передаточное число редуктора ( г'^д = 10... 16 для ТВД и

г'ред = 8...10 для ТВВД, при этом большие значения соответ

ствуют двигателям меньшей размерности);
А = 60 -  для современных редукторов;
А =  56 -  для перспективных редукторов.

Допустимо принимать л в =  2700 м и н 1 при N B взл < 200 кВт;

1000 мин 1 при 200 < N B взл < 1000 кВт;
-1пв =  1500 мин при 1000 < N B взл < 5000 кВт; 

п в =  900 мин’1 при А̂ в взл >  5000 кВт.

Для винтовентилятора указанны е значения «в увеличиваю тся в

1,1 ... 1,2 раза.
Из расчета взлетного режима для проектируемого ТВВД известны 

следующие параметры в САУ, необходимые для расчета его массы (см. 
табл. 5.1 и 5.2): л квзл =  20,69; GB взл = 28,43 кг/с; N B B3JI = 10483,3 кВт. 
По ним, в соответствии с табл. 5.3, определяются коэффициенты в формуле 

массы ТВВД (5.20): В = 27,5; т\ = 1 \ r n i ~  0,5. Для Гг т а х  = 1650 К по 

(3.13) определяется коэффициент

к  = [1 + 2 -10 4 (1650-1200)3 = 1,09.
■*г

Принимаем Г нс= 2009 г. и по рис. 3.5 определяем величину кс = 0,95. 

Для заданной величины назначенного ресурса тназ = 32000 ч с учетом ре

комендаций к (3.12) принимаем величину £ рес = 1,05. В соответствии с

формулой (5.20) вычисляем массу М гтл:

М п л  =  66- 28,43- 0,74- (20,69°’286 -1 )° ’16 -1 ,09-0 .9 -1 ,07  =

= 66- 11 ,907-1 ,052-1 ,09-0 ,9-1 ,07  = 868,4 кг.

Масса редуктора согласно (5.21)

-А^ред 56 •
10483,3 (  1 Л

1 + ---
. 8 .5 /1100

1,05 = 596 кг (5.21)

(принимаем ив = 1100 мин , к рес -  1,05, г'ред = 8,5).
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При приближ енных оценках М ред допустимо принимать 

max ** 0,9...0,95 Л̂ э тах  .

М асса двигателя

М дв = М гтд + -Мред = 868,4 + 596 = 1464,4 кг .

У дельная масса двигателя вычисляется по формуле

Y  д а  ~  МдВ/  N3 взл* (5.22)

Для проектируемого ТВВД в условиях взлета имеем

у дв = 1462 /11008 = 0,133 кг/экВт (0,098 кг/элс).

5.6. Оценка эффективности вариантов проектируемого ТВВД 
в системе ДПС. Выбор  оптимального варианта

Расчет показателей эффективности сравниваемых вариантов ТВВД 
производится на основе полученных для них величин основных проектных 
данных по методикам и рекомендациям, изложенным в разд. 1.5. При этом 
основными исходными данными для расчета технико-экономических 
критериев, характеризующих эффективность проектируемого двигателя в 
системе ЛА, являются:

пдв =  2; М дВ = 1464,4 кг (Мред = 596 кг, М гтд = 868,4 кг);

Удв = 0,133 кг/экВт; т наз= 32000 ч; Гтвд кр = 22,35 кН;

Суд кр = 50,29 кг/кН-ч (при М  = 0,8; Н -  11 км); L n = 3500 км.

5.6.1. Расчет суммарной массы силовой установки и топлива

М асса силовой установки  для ТВВД (ТВД) определяется следующим 
образом:

Мсу : я  дв (Мп-д key  ■ -Мв + М ред), (5.23)

где по статистическим данным кСу = 1,35... 1,45;

М ггд определяется по формуле (5.20); М ред -  по (5.21).
М асса винтовентилятора (воздуш ного винта)
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Мв = Cl Р;В взл > (5.24)

где Ci -  6...7 кг/кН -  для современных (дюралевых) воздушных 

винтов;

ci -  9,..9,5 к г/кН - для мощных двухрядных винтов 

и винтовентиляторов; 

c i -  5...6 кг/кН -  для перспективных винтовентиляторов 

из композитных материалов.

Величина Р в взл определяется в соответствии с уравнением (5.17). 

Принимая c i = 6 кг/кН, вычисляем массу винтовентилятора для проек
тируемого ТВВД:

где Р хвд и , соответствует режиму N 3 = 6600 кВт; tm  = 1 ч -  по реко
мендации к формуле (1.20);

= 790 км/ч, а величины V T = 0,93 и Gmon = 1,06 определяются в зави

симости от Ьп по рис. 1.5.

Суммарная масса силовой уст ановки и топлива

М су+т = М су + М т с М т дд = 5216,4 + 1,05 ■ 12933 = 18796 кг,

где величина М т с = 1,05 выбирается по рекомендациям к форму-

М в = 6-125,5 = 753 кг.

Тогда по уравнению (5.23) имеем
М СУ = 2 - (868,4-1,45 + 753 + 596) = 5216,4 кг.

Необходимое количество топлива на ЛА

М т ла  =  л дв G mon  С уд Кр / ’твд кр +  /нз

FT = V т 3,6 а М П = 0,93 • 3,6 • 20,05 ■ ф л б /?  ■ 0,8 = 0,93 • 850

ле (1.18).
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5.6.2. Расчет взлетной массы ЛА

Взлетная масса ЛА

М су + т  18796
М 0 = ---- ==££±Щ = = -= ---------------------- = 76718 к г ,

1 -М *ш - М т  1 - 0 , 5 5 5 - 0 , 2

где принимаем М ш  = 0,555 и М кн = 0,2 -  по рекомендациям к фор
муле (1.17).

П роверяется величина полученной стартовой тяговооруженности
ЛА:

(^твд взл ^  дв 131,2 *2_ т в д в з л _ ^ |  = -----------------     =0,349.
М 0 9,81-10 76718-9,81-10

Сопоставляя ее с необходимыми значениями тяговооруженности для 
данного вида ЛА, указанными в рекомендациях к формуле (1.21), убеж
даемся в том, что полученная величина Mq удовлетворительно согласуется 
с заданной величиной тяги (размером) проектируемого двигателя.

5.6.3. Расчет удельных затрат топлива ЛА на 1 т км

Затраты топлива на 1 т  км:

С  — 1" =  ^ т0П КР 'Р ''8Д  кр л дв

ТКМ Lu ' X{) i  M KKVT - \0 - 3

1 ,06 -5 0 ,2 9 -2 2 ,3 5 -2
= ----------------------- — = 0,196 кг/т км,

15343-790-10 J

где М кн = M o М кн=  76718-0,2 = 15343 кг, а величина M mL со

ответствует расходу топлива при полете на расчетную дальность L n 

(т. е. М т  L -  М тЛА М т  ш ).

Проверяется соответствие полученной топливной экономичности ЛА 

заданию (разд. 5.1). В данном примере полученная величина С ткм удовле

творяет заданному ограничению: С х км <  0,20 кг/т км. При невыполнении

заданного ограничения выбирают другие значения М т  или М Кн либо 
другой вариант параметров рабочего процесса ТВВД (ТВД).

160



5.6.4. Расчет стоимости жизненного цикла 
проектируемого двигателя

Затраты на опытно-конструкторские работы

Г *
с г йх "2*^ОКР #0 ^В ! взл ^КВЗЛ

I  г шах 

1000
У

К*6Ккт

,0 ,6 8  , л  , о 0,25 (  1 6 5 o Y ’2 5 . , n -0 ,6 5=  160-28,43 ’ -20,69 ’ ------  -20UoooJ
= 160 ■ 9,74 - 2,133 • 1,87 ■ 0,143 = 888,9млн.руб.

Затраты на подготовку серийного производства

Sim -  0,2 -5окр =  0,2 -891,3 = 177,8млн. руб.

Цена двигателя при серийном освоении производства

тт -  (  ^  ° 2Цда ~  а о \^?в1взл; ^ к Е в зл -

В примере принято а 0 =  0,52, а\ = 0,79, а 2 = 0,44 (см. табл. 1.5).

Цда = 0,52 • 28,430’79 - 20,690’44 =  0,52 -14,076 ■ 3,792 = 27,76 млн.руб.

Затраты на производство

5 пр =  3,29 Цдв z ™2 =  3,29 • 27,76 - 2000°’82 =

=  3,29 • 27,76 - 509,15 = 46 500 млн.руб.

Затраты на ремонт парка двигателей

Определяется средняя наработка на досрочный съем двигателя с ЛА 
(по причине случайных отказов)

Гд е д = 1 ,5 Т м =  1 ,5 -8 0 0 0  =  12 0 0 0 ч .

В примере принято т м = 8 000 ч, т наз = 4 т м = 3 2  000 ч.
Средняя наработка на съем двигателя с ЛА по всем (конструктивно

производственным и эксплуатационным) причинам (с учетом плановых 

съемов по выработке межремонтного ресурса Тм )
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т ~т-‘см -‘дед ! — г  Тд'
' (   8000 3
= 12000 1 - е  12000 =12 000-0,5134 = 6160 ,8ч .

V

Тогда затраты на ремонт

$ рем = 0,35 5 пр 7 ~ ~ ~ ? = 0,35 ■ 46 500 - U°°
0 + КОБ) Г см ’ (1 + 0,15) -6160,8

= 73 508 млн.руб.,

где К 06 = 0,15 принято по рекомендации к формуле (1.32).

Затраты на техническое обслуживание

S то — 0,01 5рем = 0,01 ■ 73 508 = 735 млн.руб.

Затраты на топливо и ГСМ

4 *  -  oS а .  - » 6 = Стоп с у„ „  Рпт  ц „  ■ ю« =

=  1,06-50,29 ■ 22,35 ■ !4 7 001)А З ° 3 ? . . ю ' 6 о 928 272 млн.р>€.
1,15

Суммарные расходы на эксплуатацию  

5 ЭКС =  S peu +  S T0 + S rcu =  73 508 + 735 + 928 272 = 1 002 515 млн.руб.

Стоимость жизненного цикла требуемого для эксплуатации количе
ства двигателей

S  ж д в  =  S o kP +  S nn +  S up +  ^экс =  8 8 8 >9 +  177>8 +  4 6 50 0  +  10 0 2 5 1 5  =

= 1050081,7 млн.руб.

Удельная величина стоимости жизненного цикла двигателя

„ у д  5 Жд в  1050081,7
^ ж д в  = --------   =  — =  5 2 5  м л н - РУб -г дв 2000



Относительное распределение затрат по отдельным стадиям жиз
ненного цикла:

доля затрат на ОКР

= SoKp̂  _ т ,9 = 0 85
5 ЖДв Ю50081,7

^5 доля затрат на подготовку серийного производства

с  177 8
= ^ п п _  _ -------- » _  = 0,00017 (0,017%) ;

5 жда Ю50081,7

^  доля затрат на производство

=  =  _ 4 6 5 0 0 _  =  44
5ж дв 1050081,7

доля затрат на эксплуатацию

=  = _L0-02515 = о,955 (9 5 .5% ) .

5ж дв 1050081,7

* * *

Рассчитав величины показателей эффективности для 3 вариантов пара
метров двигателя, выбирают оптимальный вариант. В данном случае тот, 
который обеспечивает наименьшую величину 5'ждв и который удовлетво

ряет требованию по критерию С ткм и рационален конструктивно и техно

логически.
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глава 6. ВЫБОР ПАРАМЕТРОВ И ПРОЕКТНЫЙ 
ТЕРМОГАЗОДИНАМИЧЕСКИЙ РАСЧЕТ ТУРБОВАЛЬНОГО  

ДВИГАТЕЛЯ ДЛЯ ВЕРТОЛЕТОВ

6.1. Задание на проектирование вертолетного ГТД

Рассмотрим в качестве примера следующий вариант дипломного зада
ния на проектирование турбовального ГТД (ГТД СТ) для вертолета.

Заданные реж имы работы двигателя:

Ne m a x  =  Ne в з л  =  1240 кВт (1685 л.с.) при Нп = 0, F „  =  0, САУ;

N e кр = 870 кВт в условиях полета при Я 1Т= 0,5 км, Уп = 250 км/ч, САУ.
Заданный прототип двигателя -  вертолетный ГТД «Макила» фирмы 

ТУРБОМЕКА [3 ].
Заданный прототип ЛА -  вертолет SA.332 «Супер Пума» фирмы АЭ- 

РОСПАСЬЯЛЬ [2].

Расчетная дальность полета ЛА - Ь п = 400 км ,
Ограничения:

максимальная температура газа перед турбиной (при tH = + 30°С) -

max = 1370 К;

удельные затраты топлива ЛА С т  км < 1,0 кг/т-км при У жЛЛ -* min;

назначенный ресурс т =  6000 ч.
При упрощении задачи в случае, когда для проектируемого ГТД СТ из

вестна необходимая величина Се в условиях крейсерского полета, в данном 

варианте вместо технико-экономических показателей ЛА ( С хкм и т.п.) 

может быть, например, задано: Се ,ф  < 0,33 кг/кВт-ч (0,243 кг/л.с-ч); 

М д а< 255 кг.
При наиболее упрощенной постановке задачи (типичной при курсовом 

проектировании) вариант этого задания может быть сформулирован таким 
образом.

Заданный реж им работы двигателя N e max = 1240 кВт при /7„ = 0, 

Мп = 0, САУ.
Заданный прототип двигателя —  вертолетный ГТД СТ «Макила» 

фирмы ТУРБОМЕКА.
Ограничения:
максимальная температура газа перед турбиной

^*rm ax -  1370 К;
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удельный расход топлива на взлетном режиме Се < 0,32 кг /кВт-ч 
(0.236 кг/л.с-ч);

назначенный ресурс 1наз = 6000 ч.

6.2. Пред ва ри тельн ы й  в ы б о р  о с н о вн ы х  параметров

РАБОЧЕГО ПРОЦЕССА ВЕРТОЛЕТНОГО ГТД СТ

Конструктивную схему проектируемого турбовального двигателя при
нимаем по прототипу (рис. 6.1) -  с однокаскадным осецентробежным ком
прессором и свободной силовой турбиной. В соответствии с рекоменда
циями разд. 1.3 в качестве расчетного режима для проектируемого верто
летного ГТД СТ принимаем взлетный режим при Н =  0, V = 0 , САУ.

Учитывая, что при сохранении N e »  const температура Г*гвзлв САУ долж

на быть примерно на 50...75° меньше, чем Т*г П)ах при /н -  30°С, примем,

что Т*г взляз Т *т max-65 К= 1370 К -  65 К = 1305 К. Предварительный вы
бор оптимальных значений я  к ор( производится на основе типовых зависи

мостей, приведенных на рис.6.2 для вертолетных ГТД СТ с Ne B3JI >500 кВт 

и малоразмерных ГТД СТ (GB пр < 3 кг/с, N e взл < 500 кВт). При этом учет 

влияния расчетной величины дальности полета на величину тск 0pt осуще

ствляется с помощью зависимости, приведенной на рис. 6.3.

Для рассматриваемого примера задания по величине Г*ВЗЛ=1305 К и

расчетному значению дальности полета (Хп = 400 км) с помощью зависи
мостей, приведенных на рис. 6.2 и 6.3, можно выбрать в качестве расчетных 

несколько вариантов оптимальных значений it к. Например (см. рис. 6.2):
I вариант II  вариант I II  вариант
л кр= 8,1, л кр=10, л кр=12.
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Учитывая, что в случае осецентробежных компрессоров величина 

т)*к = 0 ,79 .-0 ,80  -  для ГТД с N e взл > 500 кВт и г|*к = 0 ,7 7 -0 ,7 9  -  для

малоразмерных ГТД СТ (Ne взл < 500 кВт; G B пр < Зкг/с), принимаем 
т|*к =0 ,79 . Таким образом, основываясь на схеме проточной части прото
типа (см. рис. 6.1), а также принимая во внимание значения основных па

раметров рабочего процесса проектируемого двигателя ( л к и Т*тах) и ре

комендации главы 2, можно выбрать, например, для II варианта величины 
КПД компрессора, ступеней турбины, коэффициентов потерь и я с :

СТВХ = 0,98; Т1м тк =0,985; voxa са = °=985; vyT = 0,99;

<7Кс “ 0,95, Л м св ~  0,98, ^охл рк ~  0,985, д сттк —0,91,

Д г = 0,98; Т7 *к = 0,79; я с=  1,05; д * т т  = 0,915.

16
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10

8

6

1200 1300 1400 1500 Т К

Рис. 6.2. Типовая зависимость от температуры Тгвзл оптимальных по критерию 

М 0 значений тск для взлетного режима в САУ вертолетных ГТД при расчетной 
дальности полета Ьп = 400 км и A v = 1 %:

ТВаД с N enaji >500 кВт; малоразмерные ТВаД ( N emdx < 500 кВт, <7впр < 3 кг/с)
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250 300 350 400 450 500 /.„, км

Рис. 6.3. Влияние расчетной дальности полета в САУ на величину Лк 0pt :

opt “  opt opt

Величина Л мсв выбрана для варианта проектируемого ГТД с редук

тором. Выбранные значения КПД ступеней турбин соответствуют опти
мально нагруженным (неохлаждаемым) ступеням (табл. 2.2). Для силовой 
турбины при этом выбран вариант РК с бандажными полками. В соответст

вии с рекомендациями к формуле (2.21) оценим величины 7}*тк и t j * CT .

Для 7 ’*гтах=  1370 К влияние охлаждения рабочих колес на КПД турби
ны компрессора оцениваем следующим образом. Определяем величину

Gb о х л  рк =  (l -  v b  охл рк )  +  ( l -  V  ) =  0  -  985) + ( l -  0,99) = 0,025 .

По рис. 2.5 для G B охл рк = 0,025 выбираем: Aty*T охл = 0,012.

Величину ?/*х / t?*cx = 1,0065 для турбины компрессора определяют по 

рис. 2.4, основываясь на величинах i;*CT =  0,91, zXK = 2 и ттхк = 2,86. Здесь 

величина тст к оценена с помощью приближенной формулы

К

~  I с т — ̂ 9ст ,

где по (2.20) Г * ст = 3 5 0  +  0,52 Т* = 350 + 0,52-1305 = 1028 К .

Для определения влияния на Г| хк абсолютных размеров турбины оце

ним величину А тк . Д ля  этого при Т* =1305 К и л к = 10 определим по
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a 6
Puc. 6.4. Взаимосвязь между параметрами вертолетного ГТД на крейсерском 

режиме (#„ = 0..,0,5 км, V„ = 150,..250 км/ч) и на расчетном режиме 
(Я„ = О, Уп = 0) при различных соотношениях мощности 

К  кР ~ N eKf /  Ne взн ; а -  однокаскадный турбокомпрессор; 
б -  двухкаскадный турбокомпрессор

(Тг = Тг Кр(- / г гр ; =1гккр{- /д кр , ЯС -^ с к р / 'А с р  ИТ-Д-)
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типовым зависимостям N e уд =  ожидаемую при Я - О ,  V - 0 ,

САУ величину удельной мощности N'e уд =  270 лс с/кг = 199 кВт с/кг.

N.  1240
Тогда 6 д  =  —  = -------- = 6,24 кг/с.

N '  1991Уе уд Lyy

При этом получим

А  6 ’вУ Дг - '0 3^  _ 6,24 ^0,2872-103 -130 5

ГК Ю1,33-103 -0,98-10,0-0,95

Для величины Д тк = 0 ,0 4 0  принимаем А дхл = 0 ,03 .

В результате для расчетного режима турбины компрессора получим:

Л т  =  Дет ( Л? / tI ct )  -  А т1  ̂охл -  Д Д м  =  91 ■!.0065 -  012 -  03 =  °>874 ■

Аналогичным образом для свободной турбины jz T =  2,Г|*Т =  0,915^

* * 
по величинам Т г ст = 1028 К; А тсв , 7tCT охл принимаем ArjCTOXn= 0 ,

Аг|*л =  0,009, т)* /  г]ст =  1,0054, где по приближенной оценке

7ГТк Gb >/ Н)3/?г 7;*С1 2,86-6 ,24^103 0,2872-1028 2
Л с т  =  j  ;  =  ;-------------------— ——  =  U.U1U.5 М ,

Рн 1 о °вх  ° к с п к 101,33 ■ 10 • 0 ,98 • 0 ,95 -10

_  ^ ^ в х ^ к с ,  0 ,98-10-0,95 _  

ст ЯСЯТК 1,05-2,86

Учитывая широкий диапазон рабочих режимов свободной турбины, ее 
нагруженность на взлетном режиме принимают большей, чем оптимальная, 
так, чтобы оптимальная нагруженность соответствовала крейсерскому ре
жиму. Соответственно ее КПД на взлетном режиме обычно понижается на 
0 ,5 ... 1,5%.

if
Примем AtiTB3JI = 0 ,0 1 .
В результате для расчетного режима ГТД СТ получим 

Лтсв =Лст (лт /л ст ) ” ДД тохл ~АДтвзл =0,915-10054 - 0 -  0,009-0,01=0,901.
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Значения величин я к Уг , О в , Tic-j., 7Сс на режимах крейсерского полета

оцениваются в первом приближении с помощью типовых расчетных зако
номерностей для ВСХ вертолетных ГТД, приведенных на рис. 6.4.

Для N e кр =  N e Kp/ N e j, =  870/1240 = 0,70 
— * / *

определяются величины Т г ~ Т г к р / Т г р -  0,903, а также

1 К = 0 ,8 5 5 ,GBnp = 0 ,9 , ттс = 0 ,9 9 , л  ст =1,009.

Тогда, например, для II варианта параметров проектируемого двигателя 

(я кр =  lo j  с помощью этих коэффициентов пересчета получаем следую-

* /эщие  значения kk,Tt,Gb и др. параметров на реж имах крейсерского пол е

та:

кр ~  р “  10-0,855 = 8,55;

Гркр = Г г р  Т г  = 1305-0 ,903  =  1179К;

п с кр =  п ср *c =  * 0,99 = 1,04 ;

Л т ст =  Лет рЛст ~  = 0,909 .
*

Величина Т| к на крейсерском режиме может быть оценена в первом 

приближении в зависимости от величин 6?ВПр и ^кр  п0 формуле

Г] к = Л к  рЛ к ■ Так, например, для режима крейсерского полета

G n ир =  0,9 при л кр = 10  получаем r jK = l ,0 1 ,  следовательно,

П к  кр — 0 ,7 9  • 1,01 = 0 ,7 9 8 .

6.3. Пред в а ри тель н а я  о ц е н к а  ис хо дн ы х  д а н н ы х

К ПРОЕКТНОМУ ТЕРМОГАЗОДИНАМИЧЕСКОМУ РАСЧЕТУ ДВИГАТЕЛЯ

В случае выбора двухкаскадной схемы турбокомпрессора для расчета 
заданных режимов работы проектируемого ГТД СТ необходимо предвари
тельно оценить величины параметров рабочего процесса и КПД в каскадах 
компрессоров и турбины. Предварительное распределение работы между 
каскадами НД и ВД на расчетном режиме осуществляется по методике, 
изложенной в разделе 1.4.
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В выполненных конструкциях ГТД СТ двухкаскадные турбокомпрес
соры применяются при 7iKj; >  12 ..Л 7. Так, например, в случае выбора па

раметров ГТД СТ ( л Кур = 12), принимая компрессор НД осевым, а ком-

% Ф
прессор ВД центробежным и выбирая Yx вд = 0,6 и 7ТНД= 0 .5 ;

* * * *
Т1ТВд = 0 ,8 7 ;  Г|т ид = 0 ,88 ; Л к н д = 0 >81 и 'Пк в д = 0 ,8 ,  получим для

взлетного режима:

я к нд — > L f дд — 317,1 м/с, Zj. цд == 1,

*к  вд = 2,97 , £/т вд = 397,5 м/с, вд =  ̂*

На основе этих исходных производится проектный термогазодинами
ческий расчет ГТД СТ при Н п = 0, Vn = 0, а указанные значения пара-

* *
метров нагруженности турбин ( Уг вд и Ут нд и величины окружных ско

ростей (U r  вд, U,г Нд ) используются впоследствии при расчете ВСХ и в 

качестве начальных приближений при проектировании турбокомпрессора. 
Для крейсерского режима в условиях полета Н п =  0 ,5  км; Fn =  250

км/ч значения величин л к НД,Д КВД, а также п с , Т г и др. оцениваются в

первом приближении, как и в случае однокаскадного турбокомпрессора, с 
помощью типовых расчетных закономерностей, приведенных на рис. 6.4. 
Так, например, основываясь на заданной величине 

Ne Кр = Ne Кр /  Ne взл = 0 ,7 , по рис. 6.4,6 определяются величины

як вд = 0,905;лквд = 0,945,fr = 0,9;GB пр = 0,905;тсс = 0,99;rjCT = 1,009.
С помощью этих коэффициентов получаем:

Як нд кр =  Ч  нд р Як нд = 4 ,04-0 ,905 = 3,66;

Як вд кр ~  Яд вдр Як вд = 2,97 ■ 0,945 = 2,81;

Як £ кр “  я к цд п к вд = 3,66 • 2,81 = 10,28;

Г р Кр =  Т * взл Т т = 1305-0,9 = 1173К;

Яс кр =  я с р Лс = 1,05 • 0,99 = 1,04 ;

Лст кр =  Лет р Лет = °>901 • I 009 =  °»909 -
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Величины КПД Л к вд ’ Л к нд на крейсерском режиме оценивают по
* *   _

формуле Л к -  Т1 кр Ц к , где значения Г|к для осевого компрессора НД

определяют по рис. 2.1 в зависимости от величин тткр и (?впр . Для цен

тробежных компрессоров ВД допустимо принимать r jK = 1,0. Таким обра

зом, для режима крейсерского полета ( GB пр = 0,905 при п к пдр = 4 ,04 )
Ф *

получим: д кнд = 0,985; д квд « 1 ,0 .  Тогда Л кнд = 0 ,81-0 ,985  = 0,8 и 

Л к вд = 8 •
В табл. 6.1. в качестве примера приводятся результаты предваритель

ной оценки исходных данных к термогазодинамическим расчетам в САУ 
вариантов проектируемого ГТД со свободной турбиной и однокаскадным 
компрессором ( л к р =10) и двухкаскадным компрессором (тск £ р  = 12,) на

взлетном (Я п = 0, Уи = 0) и крейсерском ( Я п = 0 ,5 к м , Уп = 250 км/ч) 
режимах.

Таблица 6.1
Оценка исходных данных к термодинамическим расчетам

Параметры
Значения параметров на заданных режимах

Н  = 0, V=0, Ne = 1240 кВт Н= 0, 5: У =250, Ne = 870 кВт
_ *
Тг ,К 1305 1179 1173

Ч 10 12 8,55 9,77

Ч  нд 10 404 8,55 3,555
*

Л к нд 0,79 0,81 0,798 0,8

я к вд - 2,79 - 2,747

Л к в д - 0,8 - 0,8

Л  т в д 0,874 0,87 0,874 0,87
*

Лт нд - 0,88 - 0,88

Лет 0,901 0,901 0,909 0,909

ч 1,05 1,05 1,04 1,04

пр 1,0 1,0 0,9 0,88
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6.4. Т ерм о га зо ди н а м и чес ки й  ра с чет  рабочего

ПРОЦЕССА ТУРБОВАЛЬНОГО ДВИГАТЕЛЯ НА ЗАДАННЫХ РЕЖИМАХ

При составлении методики исходного проектного расчета ГТД СТ кро
ме формул главы 2 используются следующие уравнения мощного баланса:

^ТК  — i  Т |т  ТК ( 6 . 1 )

или N T m  = N K m  и М к нд / г) т нд -  в случае применения двухкаскадного

турбокомпрессора, с помощью которых по формуле (2.23) определяют ве-
*

личину ZTK.

В табл. 6.2 в качестве примера приводятся основные результаты тер
могазодинамических расчетов для однокаскадного варианта ГТД СТ с 

л к = 10  на расчетном (взлетном) режиме и расчета данных этого двигателя 

в условиях крейсерского полета (САУ). При расчете параметров крейсер
ского режима двигателя в качестве начального приближения приняты па
раметры рабочего процесса, определенные с помощью типовых зависимо
стей рис. 6.4 (см. табл. 6.1). В отличие от исходного проектного расчета, 

который производится при GB = 1 кг/с, полетный крейсерский режим рас

считывается при фактическом расходе воздуха, который соответствует рас

четным проектным размерам двигателя: FBX, A r ,F c и др. (см.разд.6.4.2).

Величины параметров крейсерского режима, полученные в начальном при
ближении, уточняют, пользуясь обычной методикой расчета высотно
скоростных характеристик ГТД СТ. При этом, используя обобщенные ха
рактеристики компрессора и свободной турбины и полагая для турбины 
компрессора (а у двухкаскадного турбокомпрессора -  для турбин ВД и НД)

A r  = const,71 *r s  const, с помощью программы расчета характеристик ГТД 

на ЭВМ устраняют невязки по пропускным способностям турбин (8 А ТК и 

5А ст) и по площади выходного сечения сопла (6Fc ) , сохраняя неизмен

ной величину заданной мощности N e ,ф .
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Результаты термодинамических расчетов
Таблица 6.2

Параметры

Помер фор
мулы 

(рисунка, 
таблицы)

Результат
Н  = 0, V=  0 И — 0,5 км К =  250 км/ч

исходный
расчет

начальное
приближение

окончательный
результат

1 2 3 4 5
Входное устройство

Vn , м/с (2.2) 0 69,4 69,4

ГН , К С А У  [11, 19] 288,16 284,9 284,9

р н , кП А С А У 101,33 95,46 95,46

т *,к (2.1) 288,10 287,3 287,3

Р*а, кП А (2.4) 101,33 98,31 98,31

р*вх , кП А (2.3) 99,29 96,35 96,35

Ga, кг/с (6.7) 1,0 5,026 5,049

Компрессор

пр рис. 6.4 1,0 0,9 А ААГ

7ГК
рис. 6.4, 

(2.22)
10,0 8,55 8,561

! * 
Лттк рис. 2.1 0,79 0,798 0,797

*
р к , кП А (2.8) 992,96 823,7 825,2

Ьу., кД ж /кг (2.9) 340,4 305,6 306,3

С к (2.11) 620,6 586,7 587,4

N K, кВ т (2.10) 340,4 1536 1546,5

Камера сгорания

Л TiK выбирается 0,98 0,98 0,98

° к с выбирается 0,95 0,95 0,95

Чт
(2.12) 
и рис. 2.3

0,0197 0,0166 0,0166

Gm ч , кг/ч (2.14) 67,96 288,5 288,98
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Окончание табл. 6.2

1 2 3 4 5
*

р г , кП А (2.18) 943,3 782,5 783,9

т*, К
табл. 6.1 и 
(2.22)

1305 1179 1178

Турбина компрессора

GrxK, к г/с (2.16) 0,9789 4,905 4,928

L т к , кДж/кг (2.23) 353,05 317,93 318,7

NTK, кВт (3.2) 345,6 1559,4 1570,6

я тк (2.24) 3,47 3,47 3,486

*
Лктк табл. 6.1 0,874 0,874 0,874

р тк, кПА (2.25) 271,81 225,5 224,9

*
Г к Д (2.27) 998,4 897,8 896,2

Л к ’ м (2.22) 6,36- 1 о-4 36,48- 10'4 36,5 - 10 4

Свободная турбина

G rcT, кг/с (2.26) 1,0189 5,106 513

L ст, кДж/кг (2.30) 216,4 173,7 173,05

/VCT, кВт (2.31) 220,5 886,9 883,6

л ст (2.29) 2,555 2,272 2,267

*
Лег табл. 6.1 0,901 0,909 0,9095

/>т , кПА (2.28) 106,39 99,28 99,2

Т*Л (2.27) 810,4 744,5 743,3

А а ,и (2.22) 20,07- 10-4 114,99- 10'4 115,18- 10'4

Выходное устройство
G rcT , кг/с

(2 26) табл 6 1 1,0189 5,106 5,13

7С̂. и (2.62) 1,05 1,04 1,039
Сс , м/с (2.64) 115,5 98,5 97,5
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6.5. Ра с ч е т  о с н о в н ы х  п р о ектн ы х  д а н н ы х  д в и га тел я

6.5.1. Определение мощности и удельного расхода топлива ГТД СТ 
на расчетном (взлетном) режиме (Нп = 0, Vn = 0)

Эти параметры вертолетного ГТД определяются по результатам про
ектного термогазодинамического расчета рабочего процесса двигателя при 
GB =1 кг/с (см. табл. 6.2).

Удельная мощность на расчетном реж име

уд =  ^ст ст Л т св = 216,4 • 1,0189 • 0,98 = 216,07 кВт-с/кг. (6.2) 

Удельный расход топлива на расчетном реж име 

G ' 67 96
Се = — —  =    = 0,3145 кг/кВтч (0,231 кг/лс ч), (6.3)

N eya  216,07

где в соответствии с (2.13) и (2.15) для расчета G'T было принято

уохл г  =  1 — £(1  — Тохл с а )  +  ( 1 -  уо х л р к )  +  0  — vv t) J  =

= 1 -  [(1 -  0 ,985) + 1 -0 ,9 8 5 )  +  (1 -  0 ,99)] = 0,96 .

6.5.2. Расчет параметров, характеризующих абсолютные 
размеры двигателя

Необходимый расход воздуха через двигатель на расчетном реж име 

^  ^ е  взл 1240
G „ „ —  - = ----------- = 5,739 кг/с, (6.4)

в р  N eya  216,07

где расчетную величину N e взд берут из задания на проектирование 

ГТД.
Основываясь на найденной величине G h р и на данных табл.6.2, опре

деляют расчетные величины проходных сечений и расходов газов в основ
ных элементах проектируемого ГТД:
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F  =г вх
'-'вру вх 5,739у288,16

= 0 ,02751м2
40,4  p BXq ( l B) 40,4-101,33-0,865 

где величина <7 (ХВ) = 0,865 принята на основе данных 

табл.2.1.

А Ш = А ' Т К  GBp — 6,36• 10~4 ■ 5,739 = 36,5- 10~4м2;

А С Т = А ' С Т  GB р = 20,07■ 10-4  -5,739 = 115,18- 10~4 м2; 

GrCB = G ;ст GBp -0 ,9 7 8 9 -5 ,7 3 9  = 5,618кг/с;

G, ■■ G ; CTGBp =  10189-5,739 = 5,847 кг/с;

(6.5)

GT4 = G ;.4G ep = 67,96 • 5,739 = 389 кг/ч,

где индексом «штрих» обозначены величины, рассчитанные при 
GB = 1кг/с (см. табл.6.2).

6.5.3.0пределение мощности и удельного расхода топлива 
на других заданных режимах

Мощность ГТД СТ на реж име крейсерского полета ( / /п = 0 ,5 к м , 

I ,, -  250 км/ч) вычисляется на основе данных табл.6.2 по уравнению (2.3 Г):

N eKр = Z*T GrcT Г)*т = 173,05-5,13-0,98 = 870кВт. (6.6)

При расчете по уравнению (6.6) заданной величины крейсерской мощ- 

пости при выбранном значении температуры Г гкр расход воздуха в урав

нении (2.26 а) для G  г ст определяется по уравнению

Г  — с  Р к  №  Г  
вкр вр 101.33 д/ т* впр’

(6.7)

где величина GBp вычисляется по формуле (6.4), а значения GBnp бе

рутся первоначально по рис. 6.4 (см. табл.6.1).



При несовпадении расчетного и заданного значений N e ^  подбирают 

на дроссельной характеристике уточненные значения температуры 

Т г кр, GB j,p и др. параметров рабочего процесса ГТД СТ с помощью ЭВМ. 

Удельный расход топлива 

^  ^ т ч  288,98
Секр = --------- = ----------- = 0,332 кг/кВт - ч (0 ,244 кг/д.с • ч) . (6.8)

N eKр 870

6.5.4. Расчет проектной величины массы двигателя

Вертолетные двигатели обычно проектируются вместе с так называе
мым быстроходным редуктором. Однако в отдельных случаях вертолетные 
ГТД не имеют редуктора. Для вертолетных ГТД обоих типов массу двига
теля можно рассчитать по следующему уравнению [10]:

м т  =  B G  2 ЗЛ (тс к в з л 6  - 1 )  тг ктГ кс крес, (6.9)

где коэффициент k j T вычисляется по формуле (3.13), коэффициент со

вершенствования массы кс определяется по рис. 3.5, а коэффициент крес 
принимается по рекомендациям к формуле (3.12).

Значения коэффициентов В, /я ,, т1 в формуле (6.9) для вертолетных

ГТД с редуктором и без редуктора берутся из табл. 6.3.
Из расчета взлетного режима проектируемого ГТД при Н  = 0, 

V  = 0, САУ известны следующие величины параметров рабочего процесса, 
необходимые для расчета его массы (см. табл. 6.2): тск в зл =10;

* _
взл = 5,739 кг/с; Т г max = 1370 К. По ним в соответствии с табл. 6.3

определяются коэффициенты к формуле (6.9) для расчета массы вертолет
ного ГТД (в данном случае -  с редуктором): 5  = 56,3;
яг, = 0,831; т2 — 0,206 .

Таблица 6.3

Значения коэффициентов В, т,, т-> [10]

Тип ГТД В т\ т2
ГТД СТ с редуктором 56,3 0,831 0,206
ГТД СТ без редуктора 36,9 0,888 0,541
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Затем вычисляется масса двигателя:

Л / =  56,3 - 0,831(100,286 - 1)0,206 1,034 • 0,92 = 56,3• 4,276• 0,9856■ 1,034- 0,92 = 225,71 кг,дз

Г л П= 1,034где принято kptc = 1,0, величина к у 1 1 + 2-10 4 (1370-1200)

|ем. формулу (3.13)], а величина кс = 0 ,9 2  определена по рис. 3.5 (в при

мере принято Г нс = 2008 г.).

Удельная масса двигателя
Для проектируемого ГТД удв = 225,71/1240 = 0,182 кг/кВт-ч

(0,134 кг/л.с.).

6.6. Оценка эффективности вариантов проектируемого ТВаД 
в системе транспортного вертолета. Выбор оптимального варианта

Расчет показателей эффективности сравниваемых вариантов ТВаД 
производится на основе полученных для них величин основных проектных 
данных по методикам и рекомендациям, изложенным в разд. 1.5. При этом 
основными исходными данными для расчета технико-экономических кри- 
юриев, характеризующих эффективность проектируемого двигателя в сис
теме JIA, являются:

«дв = 2; М дв = 254,4 кг; Удв = 0,205 кг/кВт; т = 6000 ч;

Д+кр = 870 кВт;

Секр = 0,332 кг/кВт-ч (при Уп = 250 км/ч, Н п = 0,5 км); = 400.

6.6.1 Расчет суммарной массы силовой установки и топлива

Масса силовой установки М СУ = -^дв  идв = 254 ,4 -1 ,916-2  = 865 кг, 

где величина К (у = 1,7 выбирается по рекомендациям к формуле

(1.18).
Необходимое количество топлива наЛ А



где tm  = 0,5 ч принимается по рекомендациям к формуле (1.20);

VT = V.r VKp = 0 ,9 -250 = 225 км/ч,

а величины Vr  = 0 ,9  и Gmon =1,03 определяются в зависимости от 

Ьп по рис. 1.5.
Суммарная масса силовой установки и топлива

М су+т =  М су + М тс М т ЛА = 865 + 1 ,07  • 1355 = 2315 кг,

где величина М тс = 1,07 выбирается по рекомендациям к формуле
(1.18).

6.6.2. Расчет взлетной массы вертолета

Взлетная масса вертолета

ц ^ = -----± т _ = ------------2315----- . =8574кГ;
l - М  - М  1 -0 ,4 2 -0 ,3 11 ги 1У1т  3 ’

 sjc--------------------------
где принимаем М т  = 0,42 и М И! =0 ,31  по рекомендациям к фор

муле (1.17). Проверяется величина полученной стартовой энерговооружен
ности ЛА:

= " д А в з л  = 2П 240 = 0 289кВт/кг 
М 0 8574

Сопоставляя ее с потребными значениями энерговооруженности для 
вертолетов, указанными в рекомендациях к формуле (1.21), убеждаемся в 
том, что полученная величина М 0 удовлетворительно согласуется с задан
ной величиной мощности (размером) проектируемого двигателя.

6.6.3. Расчет удельных затрат топлива ЛА на 1 т км

Затраты топлива на 1 т-км

М м  GmonC  N  пт  1,03-0,332-870-2 _  ,
т км =    7 =  1  = ----------------------- Г  = °>995 к г / т 'к м ’

M KHL[1- W J М ШУТ ■ 10 j  2658-225-10 j

где М ш  — М 0 М кн =8574-0,31 = 2658  кг, а величина M mL соответ

ствует расходу топлива ЛА при полете на расчетную дальность Ln (т.е. 

при =  M miiA — M m m ).

180



Проверяется соответствие полученной топливной экономичности ЛА 
заданию (см. разд. 6.1). В данном примере полученная величина Ст .км

удовлетворяет заданному ограничению: Ст,км < 1,0 кг/ткм. При невыпол-
— * —

могши заданного ограничения выбирают другие значения М пд или М кн 

либо другой вариант параметров рабочего процесса ГТД СТ.

В примере принято а о=  230, а \=  0,6, а 2 = 0,72, аз - - 0,65 (см. 

табл. 1.3), К кт = 50 (см. табл. 1.4).

6.6.4. Расчет стоимости жизненного цикла 
проектируемого двигателя

Затраты на опытно-конструкторские работы

«3К кт млн. руо.

= 230-2,853 • 1,254 • 0,079 = 64,71 млн.руб.

Затраты на подготовку серийного производства

S m  =  0,2 Sqkp = 0,2 • 64,71 = 12,94 млн. руб. 

Цена двигателя при серийном освоенном производстве

Цдв = Яо g I 'b m C bsji м™ .руб.

В примере принято а 0 = 0,52, а\ = 0,79, а 2 = 0,44 (см. табл. 1.5).

Цда = 0,52 -5,7390’79 • Ю0’44 =  0,52 • 3,976 • 2,754 = 5,62 млн.руб.

Затраты на производство

5 пр =  3,29 Цда • =  3,29 • 5,62 - 5 000°'82

=  3,29-5,62-1079,3 = 19 956 млн.руб.
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Затраты на ремонт парка двигателей
Определяется средняя наработка на досрочный съем двигателя с JIA 

Гдсд =  1,5тм = 1 ,5 -3  ООО = 4 500 .

В примере принято т м = 4 ООО, т наз = 3 t M = 1 2  ООО ч.
Средняя наработка на съем двигателя по всем (конструктивно

производственным и эксплуатационным) причинам (с учетом плановых 

съемов по выработке межремонтного ресурса т м )

Т  - Т■‘см J а сд

- J jO
1 - е  Гдсд = 4 500 1 - е

4 0005 

“ Т500 = 2650 ч.

Затраты на ремонт

~Еназ = 0,35-19 956
9 000

(1 + 0,1) 2650S i“ ‘ w s - K ) i i

=  21 543,2 млн.руб. ,

где К оъ =0 ,1  принято по рекомендациям к формуле (1.3).

Затраты на техническое обслуживание

5 то = 0,01 5 рем = 0,01 -21 543,2=215,43 млн. руб.

Затраты на топливо и ГСМ

С -ГСРП 2дв Тна3 Г М FT Zm Тна3 1ГГ6°гсм Мт н и  [Л тг \ Мтоп С екр N  е кр и т  - - 1и
{1+ К ов) ( l  + iCos)

5000-9000  _й
= 1,03-0,332-870-14 -----------------  10 =170 389 млн.руб.

1 + 0,1

Суммарные расходы на эксплуатацию

5экс = 5 рем + 5 то + S tcu = 21 543,2+215,43 + 170 389 =192 147,6 млн.руб.

Стоимость жизненного цикла, требуемого для эксплуатации количе
ства двигателей

S ЖДВ =  5окр +  ^пп +  Sup + S 3KC =  64,74 + 12,94 + 1 9  956 + 192 147,6 =

= 212 181,3 млн.руб.
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Удельная величина стоимости жизненного цикла двигателя

уд S W  212181,3 
5ж дв =  — = - - -  -  -  42,44 млн. руо.

2 ДВ 5  0 0 0

Распределение затрат по отдельным стадиям жизненного цикла: 
' г доля затрат на ОКР

iS'ortn 64,71
К , =  — —  = -------’ = 0,0003 (0,03%);

5 ЖДВ 1212181,3

% доля затрат на подготовку серийного производства 
о 12 94

к 2 = = ----------- = 0,00006(0,006%);
* 5ж дв '212181,3 

14> доля затрат на производство

Srm 19 956
К% = — —  = ---------—  = 0,094 (9,4 %);

5 жда 212 181.3

% доля затрат на эксплуатацию 
,УЭКС _  192147,6 

5 ЖДВ 212181,3
К а =  экс_ = = о,9056 (90,56%).

* I  *

Рассчитав величины показателей эффективности для 3 вариантов пара
метров двигателя, выбирают оптимальный вариант. В данном случае тот, 
который обеспечивает наименьшую величину б'ждв и который удовлетво

ряет требованию по критерию Ст км и рационален конструктивно и техно- 

иогически.
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Глава 7. ВЫБОР ПАРАМЕТРОВ  
И ТЕРМОДИНАМИЧЕСКИЕ РАСЧЕТЫ 

ТРД ДЛЯ ДОЗВУКОВЫХ ДПЛА (ВОЗДУШНЫЕ МИШЕНИ)

7.1. За д а н и е  на  п ро екти р о в а н ие  тур б о р е а к ти в н о го  дв и га теля

В качестве примера приведем следующий вариант задания на проекти
рование ТРД, типичный для дипломного проектирования.

Заданные реж имы работы двигателя:

РДВ взл = 2,94 кН (300 кгс) при Н п -  0, М п = 0, САУ;

Рт  [ф = 0,882 кН в условиях полета Нп = 2 км ,М П = 0,6, САУ;

Заданный прототип двигателя -  J402-CA-400.
Заданный прототип ЛА -  ДПЛА АВС-400,

Расчетная дальность полета -  L n = 500 к м .
Ограничения:

*
Максимальная температура газа перед турбиной Tv П1ах <  1280 К,

удельный расход топлива Суд кр 5 140 кг/кН-ч (1.37 кг/кгс ч) при

А/цВ <  55 кг.
Назначенный ресурс 60 ч.
При постановке задачи при курсовом проектировании типичный вари

ант задания может быть сформулирован следующим образом.

Заданный реж им работы двигателя -  Р,1а = 2,94 кН при Нп = 0,

М п =  0, САУ.
Заданный прототип двигателя -  J402-CA-400.

Ограничения:

Максимальная температура газа перед турбиной тах < 1280 К,

удельный расход топлива на взлетном режиме СуД< 1 0 5  кг/кН-ч 
(1,03 кг/кгс ч). Назначенный ресурс т = 60 ч.

7.2. П ре дв а ри тель н ы й  в ы б о р  зн а ч е н и й  о с н о в н ы х  п арам етров

РАБОЧЕГО ПРОЦЕССА ТРД

Конструктивную схему проектируемого ТРД принимаем по прототипу 
-  осецентробежный компрессор с кольцевой камерой сгорания и односту
пенчатой осевой турбиной (рис.7.1.). В качестве расчетного режима для 
ТРД, предназначенного для дозвукового ЛА, принимается взлетный режим.
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Рис. 7.1. Схема проточной части ТРД -  прототипа

Предварительный выбор рациональных значений параметров рабочего
hi   са ТРД производится на основе типовых статистических зависимо-
■ н и, приведенных на рис.7.2. Учет влияния на выбранные значения пара- 
Mi-ipoit расчетной дальности полета осуществляется с помощью зависимо- 

Н1 приведенной на рис.7.3. В качестве максимальной температуры газа 
in род турбиной двигателя принимается температура взлетного режима. По

III.ПСПИЮ Ттг взл 1280 К и по зависимостям на рис.7.2 можно выбрать в

| сич две расчетных следующие варианты рациональных значении степени 

повышения давления тск взл в условиях взлета при Н п = 0 jM a = 0.

I вариант
7

II вариант 
4,62

III вариант 
9,48

с >сновываясь на схеме проточной части прототипа (рис.7.1), выбранных
* *

чммониях основных параметров рабочего процесса ( Тг т а х , я к Взл )» ана~

•ипе данных по двигателям подобного назначения и на рекомендациях гла-
*

нм 2, выбираем, например, для I варианта ( 7ГК взл = 7) следующие коэффи

циенты эффективностей: 

а вх = 0,98;

а кс= 0,945;

Л г = 0,98;

Л м — 0,99;

*
Л Т пол

Фс = 0,98;

0,9;

^Лохлса-  0,99; 

Дг|ут = 0,99.

Л к =0,78;
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1100 1150 1200 1250 1300 1350 1400 1450 Т*К2Л

Рис. 7.2. Типовая зависимость от температуры Т*юп по критерию М0 рациональных 
*

значений 7tK ТРД тягой от 0,98 до 5,9 кН (100-600 юге) 
на взлетном режиме (Н = 0, М  — 0, САУ)

Учитывая, что для осецентробежных компрессоров малоразмерных

ТРД с (Рвзл < 2 кН, G B пр < 3 кг/с) Т]к = 0,76..0,77, а для ТРД с
*

(Л ил >  2 кН, О п ,,р > 3 кг/с) т)к = 0,77...0,8, принимаем величину 

Л  * к  = 0,78.

Выбранные значения КПД соответствуют трансзвуковой осевой и цен
тробежной ступеням осецентробежного компрессора и сильно нагружен
ной осевой ступени турбины (см. табл. 2.1 и 2.2).

Для принятых значений КПД одноступенчатой неохлаждаемой турби- 
*

ны л  т пол = 0,9 и расхода охлаждающего воздуха на СА этой турбины 

&'оХл т = 0,01 получим по рис.2.5 уточняющую поправку Аг|охл = 0,009.

Оценим величину А т для проектируемого ТРД. Для этого при 
* *

Т г р = 1280 К 7СГр =  7 определим по типовым зависимостям [10, с.46] ве

личину РуД *  80 кге с/кг =  0,785 кН с/кг. Тогда

GB = Р дв зад/-^уд = 2,94 /0,785 = 3,745 кг/с;
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g J r t - \0 3 -T^  3,745^0,2872-103 -1280 АААОЛ 2
Ат = — ----   = -------------- --------------------- = 0,0034 м .

р„  • I О3 о вха кся к взл 101,33 • 103 • 0,99 ■ 0,945 ■ 7

По рис.2.7 находим, что величине Ат = 0,0034 м2 соответствует

Лг|т д = 0,031, тогда в соответствии с (2.21) получим

Л * = Л т пол ~ Л ст т “  ДЛтл = ° ’9 ~ ° ’009 “  °>0 3 1 = °>86-

М = Д /У  и
/1 X 6 ,

/ 0 , 4

/
6 10 77п, км

Рис./.4. Влияние расчетной высоты и 

скорости полета на величину п к1 ТРД;

лк р ~  \  I  л к opt нм

100 300 500 700 L „ , км

Рис. 7.3. Влияние расчетной дальности 

полета на величину п к ор( ТРД;

71 к I  71 к opt \ о pt z,

7.3. П редварительная  о ц ен ка  и с хо д н ы х  данны х  

К ПРОЕКТНОМУ терм о га зо д и н а м ич е с ко м у  ра с чету  дв и га теля  

на  кр ейсерско м  реж им е

* * *
Для условий крейсерского полета значения л к взл, Т т , GB Пр, Г| к

оцениваются в первом приближении с помощью типовых расчетных зако
номерностей для ВСХ ТРД, приведенных на рис.7.5. Основываясь на вели
чине Р  = Рдв Кр / Рдв BW -  0,882/2,94 = 0,3, определим величины коэффи

циентов:

Т* = 0,705; r jK= 1,013;

GBnp = 0,757; 7tK = 0,647.
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С помощью этих коэффициентов получаем:

Т* кр = Г* взл Т*  = 1280 • 0,705 = 902,4 К;

Л К кр = Л К  р Л К  = 0 ,78 /0 ,1013  = 0,77;

71 к кр = я к р = 0,647 — 4,529.

Полученные значения необходимо поправить по дальности, скорости и 
высоте полета с помощью вспомогательных зависимостей, приведенных на 
рис.7.3 и 7.4.

При L n -  500 км п  к Кр £  = 1,0 (см. рис.7.3).

Отсюда л  к ,ф = 4,529 * 1,0 = 4,529.

При Н п = 2 км и М п = 0,6 л  к кр ^  = 0,946 (см.рис.7.4).

Отсюда л  к кр = 4,529 ■ 0,946 = 4,285.

В табл. 7.1 приведены результаты предварительной оценки исходных 
данных к термодинамическому расчету параметров проектируемого ТРД в 
условиях взлетного и крейсерского режимов.

Таблица 7.1
Исходные данные к  расчету ТРД

Параметры

Величины параметров на заданных режимах

н п = о, М„ = о,
Р дв= 2 ,9 4 к Н

Н п = 2 км, М„ = 0,6, 
Ряв= 0,882 кН

г * , К
1280 902,4

*
л  к 7 4,285

Цзпр 1,0 0,795

*
Лк 0,78 0,77

*
TJ j 0,86 0,86
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Рис. 7.5. Взаимосвязь между параметрами ТРД на взлетном и крейсерском 
режимах (Нп = 2 км, Мп = 0,6)

7.4. ТЕРМОГАЗОДИНАМИЧЕСКИЕ РАСЧЕТЫ РАБОЧЕГО ПРОЦЕССА ТРД 
НА ЗАДАННЫХ РЕЖИМАХ

В методиках термогазодинамических расчетов ТРД кроме формул гла
вы 2 используется следующее уравнение мощностного баланса:

^ т  = Л У Д м -  (7-1)

Подставляя выражение (7.1) в уравнение (2.23) для LT, находят по 
*

(2.24) величину 71 т , что позволяет с помощью формул (2.25) и (2.51) опре- 

/|слить величину 7ГС, а по ней рассчитать скорость на выходе сопла.
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В табл.7.2 в качестве примера приводятся основные результаты исход
ного проектного термогазодинамического расчета для выбранного вари
анта (I) параметров ТРД на взлетном режиме и расчета данных этого двига
теля в условиях крейсерского полета.

В отличие от исходного проектного расчета, который производился на

взлетном режиме при GB = 1 кг/с, в условиях крейсерского полета расчет 
выполняется при фактическом расходе воздуха, который соответствует 

расчетным проектным размерам двигателя: D BX, А т, F c (см. раздел 7.4.2). 
Величины параметров в условиях крейсерского полета, полученные в на
чальном приближении, уточняют с помощью обычной программы расчета 
ВСХ ТРД, используя при этом обобщенные характеристики для компрес

сора и турбины и полагая А т = const, Г| т = const.

Таблица 7.2
Результаты термогазодинамических расчетов ТРД

I [араметры
11омср 

формулы 
(рис.. таблицы)

Результаты расчетов
/ / - 0 ,  М  = 0 Я = 2 км, М -  0,6
Исходный

расчет
Начальное

приближение
Окончатель
ный расчет

I 7 3 4 5
Входное устройство

Vn, м/с (2.2) 0 200 200

Ти, К САУ 111, 19] 288,16 275,1 275,1

Рт кПа САУ 101,3 79,5 79,5

Т  ВХэ К (2.1) 288,16 295 295
*

Р  вх? кПа (2.4) 101,3 101,4 101,4

Р  их кПа (2.3) 99,27 99,4 99,4
G B, кг/с (7.2) 1,0 3,13 2,938

Компрессор

Табл. 7.1 7 4,285 4,12

*
Л к Табл.7.1 0,78 0,77 0,771

Р  к , кПа (2.8) 695,09 425,96 409,14

L K,  кДж/кг (2-9) 275,63 198,29 191,43

т-;, к (2.11) 558,66 490,58 483,91

N K, кВт (2.Ю) 275,63 620,54 562,27
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Продолжение табл. 7.2

1 2 3 4 5

Камера сгорания

Чг 0,98 0,98 0,98

0,945 0,945 0,945

Цт
(2.12) проверка 

по рис.2.3
0,0205 0,011 0,01163

Gm, кг/с (2.14) 1,0205 3,16 2,981

р  г, кПа (2.18) 656,86 402,54 386,63

Тт Л Табл.7.1 1280 902,4 921,98

Турбина

N~, кВт (7.1) 278,41 626,81 567,94

Gr, кг/с (2.16) 1,0205 3,16 2,981

LT, кДж/кг (2.23) 272,81 198,13 191,14

*
71 т (2.24) 2,62 2,74 2,57

П*т Табл.7.1 0,86 0,86 0,86

р  т, кПа (2.25) 250,32 146,84 137,71

Ат, м2 (2.22) 0,0022 0,009 0,009

1054,9 725,48 752,34

Сопло

Grc, кг/с (2.26) 1,0205 3,16 2,9714

*
Л  с (2.51) 2,47 1,85 1,847

ф с задается 0,98 0,98 0,98

р 5. О (2.55) 580,02
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Окончание табл. 7.2

1 2 3 4 5

Сс, м/с (2.52) 489,57 498,29

РР'с, М2 (2.54) 0,00345

U7 C, м2 (2.53) 0,015 0,01437

р с - р т кПа (2.56) 34,48 0 0

7.5. Ра с ч е т  о с н о в н ы х  п р о е к тн ы х  д а н н ы х  д в и га тел я

7.5.1. Определение тяги и удельного расхода топлива ТРД 
на расчетном режиме (Н=0 км, М=0)

Эти параметры ТРД определяются по результатам проектного термо
газодинамического расчета рабочего процесса двигателя при GB = 1 кг/с 
(табл.7.2.).

Удельная тяга на расчетном реж име в случае полного расширения газа 
в реактивном сопле определяется по формуле

Рул = ( G tc Сс -  G B Fn ) ■ 10“ 3 . (7.2)

В случае неполного расширения газа  в суживающемся реактивном со

пле (Р с 'Р и)  удельная тяга ТРД вычисляется следующим образом:

РуД — (С?тс С с — G B Fjj) 10 + Р с { Р с ~ Р н ) -  (7-3)

В формулах (7.2) и (7.3) индексом «штрих» обозначены величины, рас

считанные при G B = 1кг/с, для рассматриваемого примера в полетных ус
ловиях реализуется неполное расширение газа в суживающемся сопле 
( 7Гср < 7ГС к р ). В этом случае по формуле (7.3) получаем

Руд взл =(1,0205 • 587,02 -  0) * 10 3 + 0,00345 • 34,48 = 0,716 кН * с/кг.

Удельный расход топлива на расчетном режиме

С у д  взл = С'т ч /Р ул взл = 73,97 /  0,716 = 103,31 кг/кН * ч.
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7.5.2 Расчет параметров, характеризующих 
абсолютные размерь! двигателя

Необходимый расход воздуха через двигатель на расчетном реж име 

с в = Р№  в з л /^ у д  взл = 2,94 / 0,716 = 4,11 кг/с, (7.4)

где расчетную величину РДВ взл берут из задания на проектирование 

двигателя.
Основываясь на найденной величине GB и данных табл.7.2, определя

ют расчетные величины проходных сечений и расход в основных элемен
тах проектируемого ТРД:

= с.Ц = _2ЛНШН , „,„23 „2,
4 0 ,4 Р в q ( K )  40,4-87,3-0,875

где величина q  (Я,в )  = 0,875 принята на основании данных табл.2.1.

А Т =  A'r  GB = 0,0022 • 4,11 = 0,009 м2;

F c = F ’c GB = 0,00345 • 4,11 = 0,014 м 2;

Gr = G'r GB =1,0205 • 4,11 = 4,19 кг/с; (7.5)

Gr c = G'rc GB = 1,0205-4,11 =4 ,19  кг/с;

G m = G ’m G B = 73,97 • 4,11 = 304 кг/ч.
Здесь индексом «штрих» обозначены величины, рассчитанные при 

GB = 1кг/с (см. табл. 7.2).
Габаритный диаметр двигателя

>l k = D ( 4 F BX/ n ( l - d l  ) ) ° ’5 ,

где D  =  D RB/ D lk = 1,03...1,15, r /lk= 0,3...0,5.

В рассматриваемом примере получаем:

£>дв = 1, i - (4 - °, 023у/тг (i -  0 ,4-2 )) ’ = 0,205м.

В дальнейшем при расчете основных параметров турбокомпрессора ве

личину /9Д1, уточняют.
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7.5.3. Определение тяги и удельного расхода топлива 
на других заданных режимах

Тяга ТРД в условиях крейсерского полета (при /М = 0,6, Н  = 2 км) в слу
чае полного расширения в выходном сопле вычисляется с использованием 
данных следующим образом:

Рудкр = ( G ;c C c - G B F „) 10“'3 = (1 ,012-498 ,29-1-200) 10“3= 0 ,З к Н  (7.6)

Величину Руд кр определяют по уравнению (7.6) при выбранном в на-
* _ *

чалъном приближении значении Гг Кр , 6 ’в 1]р , тск Кр и других параметров

рабочего процесса ТРД с помощью программы расчета ВСХ. При непол
ном расширении газа в суживающемся реактивном сопле для расчета тяги 
взлетного режима пользуются формулой, аналогичной (7.4).

Удельный расход топлива в условиях крейсерского попета

Суд = С /ич/^дв кр = 123>01 10,882= 139,47 кг/кН-ч.

7.5.4. Расчет проектной величины массы двигателя

Массу проектируемого ТРД определяют по параметрической формуле
[10]

M nB = B G 2 w  ( «  - 1 Г 2 k Ti k c k pec_ (7.7)

Статические коэффициенты В, т,, т , берутся из табл.7.3

Таблица 7.3
Значения коэффициентов Д  mh т2.

Тип ГТД *
1ВЗЛ

взл 5 кг/с G„ взл > 5 кг/с

Малоразмерный ТРД

в от, т2 В тг

>5 20,9 0,8 0,5 15,2 1,0 0,5

<5 16 0,8 0 11,6 1,0 0

Остальные коэффициенты в формуле массы ТРД (7.11) определяются 
следующим образом:

к с -  коэффициент совершенствования массы по годам {рис.3.5);
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Арсс -  коэффициент, учитывающий изменение массы ГТД в зависимо
сти от величины назначенного ресурса и особенностей применения;

1,0...1,07 для ТРД гражданского назначения в зависимости от величины
ресурса т ;

Лгрес = 1 ,0  для ТРД военного назначения;
0,9 для краткоресурсных ТРД;

k f  -  коэффициент, учитывающий возрастание массы двигателя за счет 

системы охлаждения турбины;

% = 1  + 2 ( С ах“  1200)10-4. (7.8)

Из расчета взлетного режима для проектируемого ТРД известны сле
дующие величины параметров в САУ, необходимые для расчета его массы:

^ к в зл -  гпах — в з л  ~ ^ 8 0  К, GB взл ~ 4,11 кг/с.

В соответствии с табл.7.3 определяются коэффициенты к формуле 
массы (7.7): В  = 20,9, пц = 0,8; от2= 0,5.

Величина к Тг = 1 + 2 - 10'4 (1280-1200) 0,9 = 1,014. По рис.3.5 для

2007 г. величина к с = 0,98. Величина к рес = 1. Тогда расчетная масса про
ектируемого ТРД

М дв= 20,9• 4,110,8 ( 70,281 - I ) 0,5 0 ,9 8 -1 -1 ,0 1 4  = 54,88 кг.

Удельная масса двигателя вычисляется по формуле:

Рдв = М яв !Р)ув & 54,88/2,94 = 18,67 кг/кН.

7.6. Оценка эффективности вариантов проектируемого ТРД для ДПЛА. 

Выбор рационального варианта

Расчет показателей эффективности сравниваемых вариантов ТРД про
изводится на основе полученных для них величин основных данных по 
методикам и рекомендациям, изложенным в разд. 1.5. При этом основными 
исходными данными для расчета технико-экономических критериев оценки 
эффективности проектируемого двигателя в системе ЛА являются:

идв = 1; М дв = 54,88 кг; р дв = 18,67 кг/кН; 

т = 60ч; ДдВ кр = 0,882 кН;

Суд кр =139,47 (при Н п=2 км, М=0,6); L n = 500 км.
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7.6.1. Расчет суммарной массы силовой установки и топлива

Масса силовой установки
М су =  М дв К су пт  = 54,88 - 1,5 • 1 = 82,32 кг.

Необходимое количество топлива на ЛА
/

k^msiA пдв Gmon Суд Кр Рдр Кр ^ -  + tу  +1т
V ' т

= 1-1,25-139,47-0,882
г  500 

v 502,94
+ 0,2 =183,62 кг,

где по рекомендации к формуле (1.20) t m  = 0,2 , а величины Vr  =0,7 и 

G m0n = 1,25 определяются в зависимости от /,,, по рис. 1.5.

При этом
VT =Vr = 718,48 • 0,7= 502,94 км/ч.

Суммарная масса силовой установки и топлива

Мсу+т, = М су + Мл,с М т лл = 82,32 + 1,05 * 183,62 = 275,12 кг,

где величина М тс = 1,05 выбирается по рекомендациям к формуле
(1.18).

7.6.2. Расчет взлетной массы ЛА

Взлетная масса ЛА.
М  „ 275,12

М  = ----- —F - - —  = -------’-------- = 655,048 кг,
1 - М пл- М кн 1- 0 , 4 - 0,18

— * —
где принимаем М Ш1 = 0,4; М кн = 0,18 по рекомендациям к формуле 

(1.17).
Определяется величина стартовой тяговооруженности JIA:

С дввзлидв 2,94-1 D .
ц взл =  -г- =    = 0,458 кВт/кг.

М 0 -9,81-10 655,048 -9,81-10

Сопоставляя ее с необходимыми значениями по тяговооруженности для 
данного вида ЛА, указанными в рекомендациях к формуле (1.21), убежда
емся в том, что полученная величина М 0 удовлетворительно согласуется с 
заданной величиной тяги (размером) проектируемого ТРД.
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7.6.3. Расчет стоимости жизненного цикла проектируемого двигателя

Затраты на опытно-конструкторские работы

/  * \ “з
0.\ #2 

5окР — Ло G b \ взл Лк
1000

V У
T'l'k'I ^"увг Р̂КВ ' млн.руб.,(/«взл +  i f

V' ЮЛУ

где давзл -  степень двухконтурности; ККТ = 50 -  коэффициент конст

руктивно-технологической преемственности разработки; Kpm = 1 -  коэф

фициент, учитывающий наличие реверса тяги; К увт = 1 -  коэффициент, 

учитывающий наличие управляемого вектора тяги (УВТ).
В примере принято а 0 = 160, а 1 = 0,68, а 2 = 0,25, я 3 = 1,25, а 4 = 0,6, 

а 5= 0,3, а б = -0,65.

50КР = 160-4 ,11°'б 8-70-25
( 1280 
i 1000

1,25

1 • I0’3 • 50—0,65 -1-1 = 72,86 млн. руб.

Затраты на подготовку серийного производства

5 ПП = 0,2 S okp = 0,2 - 72,86 = 14,57 млн. руб.

Цена серийного экземтяра проектируемого двигателя

U\ а2 
^ д в  — а о G Bl в зл  7tK

С * л

1000
V У

4
( ;ивзл +  l )

(  ф Y 5
Р  взл

у  Р ВЗЛ j
^УВТ̂ РЕВ > “ Л”- РУб-

В примере принято а 0 = 0,122, а , = 0,85, а 2 = 0,43, а 3 = 1,25, а 4 = 0,4,

а 5 = 0,28.

Ц дв -  0 ,1 2 2 -4 ,1 10,85 • 70’43

Затраты на производство

1280 ̂  

1000,

1,25
,0 ,2 81 - 1 ’ -1-1 = 1,275 млн.руб.

5 пр =  3,29 Цдв • 2дВ2 =  3,29 -1,275 • 1 000°’82 =  1209,8 млн.руб. 

Затраты на техническое обслуживание

5ТО=0,05 zm  1Дда = 0,05-1000-1,275 = 6,4 млн. руб.
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о _ Г СР И 7д а хназ 1П- б _ я  r  п тт г д а т наз i fT6 -  
°гсм '-Jm l Vh / \ 1и С гтои '-удкр-< кр /. ТГ \ ш  ~

( 1 +  Л об )  (1 + лоб )

1000-60 _б
=  1,25-139,47-0,882-14 ------------- 10 =117,42 мш.руб.

1+0,1

Суммарный расход на эксплуатацию

^экс =  +  ‘S'rcM = 64 +117,42 = 181,42 млн.руб.

Стоимость жизненного цикла, требуемого для эксплуатации количе
ства двигателей

^  ждв = Яокр +  5 пп + ^пр + 5 ЭКС = 72, 86 + И , 57 + 1209,8 + 181,42 =

= 1478,65 млн.руб.

Удельная величина стоимости жизненного цикла двигателя

^уд 5 Ждв 1478,65
5ж лв = -------- =  ~~Г~ГСГ = !’478 млн- РУб-

2дв 1000

Относительная доля затрат по отдельным стадиям жизненного 
цикла:

^  доля затрат на ОКР

5*окр 72,86
К[ = — —  = -----’------ = 0,049 (4 ,9% );

5 ЖДв 1478,65

^  доля затрат на подготовку серийного производства 

14 57= _ ^ п п _ _ ---- 1------ = 0,01(1% );
^ж дв 1478,65

^  доля затрат на производство

к  =  =  1209,8 = 0 ,8 1 8  (81,8% ) ;
5 ЖДв 1478,65 ’

Затраты на топливо и ГСМ
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^  доля затрат на эксплуатацию

к  5экс_ =  , ' ^ 42 = 0j 2 3 (12 ,3% ) . 
5 ЖДВ И 78,65

•¥ ’i* Н*

Рассчитав величины показателей эффективности для 3 вариантов пара
метров двигателя, выбирают оптимальный вариант. В данном случае тот, 
который обеспечивает нормальную величину 5 ЖДВ и который удовлетво

ряет требованию по С уд кр и рационален конструктивно и технологически.
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