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1. МАСЛЯНЫЕ СИСТЕМЫ

1.1. Назначение масляной системы авиационного ГТД 
и основные требования, предъявляемые к ней

Масляные системы предназначены для:

- уменьшения силы трения между взаимно перемещающимися деталями; 

-защиты трущихся поверхностей от изнашивания;

- отвода тепла, выделяющегося при трении и передаваемого к деталям, ох­

лаждаемым маслом, от более нагретых узлов;

- выноса частиц износа из узлов трения;

- уплотнения зазоров между деталями;

- использования масла в качестве рабочей жидкости в некоторых гидроуст­

ройствах (управление воздушными винтами, входным направляющим аппаратом

и др.);

- защиты деталей от коррозии.

Чтобы эти задачи выполнялись, масляные системы должны удовлетворять 

следующим основным требованиям.

• о

беспечение потребной прокачки масла через двигатель на всех режимах 

его работы в любых условиях эксплуатации (в том числе и при отрица­

тельных перегрузках не менее 5 с);

• автономия масляной системы каждого двигателя на многомоторном JIA;

• обеспечение надежного запуска двигателя в диапазоне температуры ок­

ружающего воздуха -50...+45°С (на некоторых JIA с предварительным 

подогревом при отрицательных температурах);

• возможность ускоренного прогрева масла в системе на работающем дви­

гателе;

• отсутствие переполнения маслом двигателя на всех режимах его работы
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и после останова;

• обеспечение минимального расхода масла в процессе работы двигателя 

(не более Зкг/ч за полёт):

• безопасность в пожарном отношении;

• закрытая заправка масляной системы;

• высокая эксплуатационная технологичность (обеспечение свободного 

доступа к ;агрегатам, возможность замера количества масла в баке на 

земле и в полёте, удобство ремонта и ТО);

• возможность автоматизированного контроля работы системы.

Масляная система ГТД обеспечивает непрерывную подачу масла к подшип­

никам, зубчатым колесам, контактным уплотнениям и к другим узлам трения с 

заданной величиной температуры и давления на всех режимах работы двигателя 

в ожидаемых условиях эксплуатации.

Как известно, диапазон ожидаемых условий эксплуатации двигателя бывает 

весьма широким. В земных условиях (Н = О, V = 0) температура воздуха на входе 

в двигатель в зависимости от региона может изменяться от минус 60 до плюс 50 

°С. А в полёте у двигателей сверхзвуковых самолётов за счёт аэродинамического 

торможения потока она может достигать величины от 70 до 300 °С (в зависимо­

сти от скорости полёта). Входные условия воздушного потока и уровень пара­

метров в проточной части ГТД определяют теплонапряженность двигателя, что 

самым непосредственным образом влияет на тепловое состояние узлов и деталей 

двигателя, контактирующих с маслом.

Вторым важным параметром, характеризующим ожидаемые условия работы 

двигателя (и, соответственно, его масляной системы) является диапазон высот­

ных условий работы двигателя с заданными скоростями полёта. Очевидно, что на 

больших высотах обеспечение работоспособности масляной системы двигателя 

представляет собой непростую задачу, связанную с необходимостью предупреж­

дения возможности возникновения кавитационных эффектов в её агрегатах, в ча­

стности, в насосах. Особенно это относится к масляным системам двигателей, 

устанавливаемых на самолётах, имеющих расчётную высоту полёта более 15 км,
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где величина атмосферного давления весьма мала.

Следует отметить, что масло является рабочей жидкостью, используемой как 

для смазки трущихся элементов, так и для отвода тепла от них. При этом у со­

временных авиационных ГТД обеспечение приемлемого теплового состояния у з ­

лов трения является существенно более важной функцией масляных систем по 

сравнению с обеспечением смазки трущихся поверхностей. Так, например, для 

смазки тяжелонагруженного радиально-упорного шарикоподшипника может 

оказаться достаточным весьма незначительное количество масла (не более 100 

г/ч), а для отвода выделяемого в нем тепла (от 10 до 20 кВт) требуется подавать 

до 0,15 л/с масла.

1.2. Условия работы масла в турбореактивных двигателях

Назначение масляной системы в конкретном типе двигателя, требования к 

ней, тепловые и механические нагрузочные условия работы являются опреде­

ляющими при выборе характеристик применяемых масел.

Характерными особенностями конструкций современных турбореактивных 

двигателей являются отсутствие подшипников скольжения и уравновешенность 

роторов. Несмотря на большую скорость вращения и значительный гироскопиче­

ский момент двигатели работают при максимальной радиальной нагрузке на 

подшипники качения, не превышающей 15000 Н, что значительно меньше, чем 

нагрузки на подшипники качения поршневых двигателей. Это позволяет исполь­

зовать масло с критической нагрузкой разрушения масляной пленки Ркр =

300...400 Н (масло для поршневых двигателей имеет ркр = 700.. 750 Н). В ТРД с 

осевым компрессором и в ТВД реализуются большие осевые силы, приводящие к 

контактным нагрузкам до (196...294)Т04 кПа (2000...30000 кгс/см2).

Количество тепла, выделяемое при работе подшипника качения, прямо 

пропорционально нагрузке на подшипник N и произведению диаметра вала D на 

частоту вращения п:
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QnK=23 7,75-10 fxpNDn, (1)

где fTp - относительный коэффициент трения качения (для радиальных шари­

ковых подшипников fxp=0,001.. 0,002; для радиально-упорных - fxp=0,002...0,004. 

Меньшие значения - для масел типа трансформаторного, большие - для масел ти­

па МК-22).

Ресурс подшипников качения современных турбореактивных двигателей зави­

сит от работы масляной системы и свойств масел. На рис. 1.1 и рис. 1.2 показан 

характер зависимости температуры наружной обоймы подшипника от расхода 

масла, проходящего через него, и температуры масла на входе в двигатель.

* к ^ зО -  т

о 3Q_ го 
дп о н с3
CL _о

2■ о 
CU юН °

н̂ар. оС

РисхоЗ м а с л а
Q. , кг/ман

Рис. 1.1. Зависимость температуры наружной обоймы упорного подшипника от расхода масла

О .  f ,и гС '3г  оа» ю 
о

Температура масла на Входе 
6 ЭБигатель

Рис. 1.2. Влияние температуры масла на входе в двигатель на температуру наружной обоймы 

подшипника

Работа масляной системы усложняется тем, что подшипники, распо­

ложенные вблизи горячих деталей двигателя, дополнительно нагреваются теп-
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лом, передаваемым от этих деталей, и часть этого тепла должна быть отведена 

маслом.

Подшипники компрессора в работе нагреваются до 120.. 200°С, турбины - 

до 250...300°С. После выключения двигателя за счет прекращения прокачки мас­

ла температура подшипников кратковременно увеличивается (рис. 1.3). Масло в 

этом случае имеет температуру более 140°С, т.е. период после останова двигате­

ля является самым тяжелым для системы смазки ГТД. Наличие кислорода возду­

ха вызывает в этот момент интенсивное коксование масла, что постепенно при­

водит к накапливанию осадков на стенках каналов, уменьшая проходное сечение 

последних.

В процессе останова двигателя значительно изменяются свойства масел. В 

эксперименте, проведенном ГосНИИ ГА, через 500 циклов вязкость масла МС-8П 

увеличилась на 20%, кислотное число мгКОН/г масла увеличилось более чем в 10 

раз, содержание механических примесей возросло в 7 раз.

В р е м я  п о с л е  d c t o h o &c! З б и е в т е л я

Рис. 1.3. Изменение температуры наружной обоймы подшипника турбины после выключе­

ния двигателя

Узлы ТРД и ТРДД для сверхзвуковых самолетов имеют большие механи­

ческие и температурные нагрузки, процессы испарения кокса и лакообразования 

масла протекают более интенсивно. Отвод тепла от масла осуществляется керо­

сином в ТМР, но вследствие значительных скоростей полета его температура 

увеличивается и, следовательно, возможность охлаждения масла уменьшается 

(рис. 1.4).

X

t  J м и н
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Продолжительность полета

Рис. 1.4. Зависимость температуры масла в двигателе «Олимп-593» от продолжительности по­

лета

Минеральные масла таких условий не выдерживают. Оптимальное значение
 ̂ 2 

кинематического коэффициента вязкости масел ТРД при 100°С 0,025 м“/с

(2,5сСт). Предельное значение этого коэффициента, при котором возможен за-

пуск двигателя без подогрева, составляет около 40 м“/с (4000 сСт).

Расход масла в ТРД не превышает 0,40ТО"4 м3/мин (2,5 л/ч), поэтому емкость

масляных систем невелика, но из условий съема тепла прокачка масла составляет
3 3примерно (15...60)ТО" м /мин (15...60 л/мин) с кратностью прокачки масла по 

первому контуру двухконтурной масляной системы до 300 раз в течение часа.

В ТВД шестерни редуктора работают при контактных напряжениях
4 2(120... 150) 10 кПа (12000...15000 кг/см“). Передаваемая мощность достигает 

11800 кВт (16000 л.с). Жидкостное трение в таких условиях обеспечивается 

маслом с большей вязкостью, чем в ТРД, т.е. маслом с улучшенными смазы­

вающими и противозадирными свойствами. Наличие редуктора в 3-4 раза уве­

личивает поток тепла в масло, поэтому через ТВД в зависимости от мощности
3 3 3прокачивается от 85ТО" до 135ТО" м /мин с кратностью прокачки при емкости 

системы с баком до 70 л около 200 раз в течение часа для короткозамкнутой 

системы с емкостью бака до 20 литров.

В ТВД масло является рабочей жидкостью для управления шагом винта, ме­

ханизм которого во избежание утечек через многочисленные зазоры требует, что- 

бы кинематический коэффициент вязкости масла был в пределах 0,65...0,075 м“/с 

(6,5... 7,5 сСт) при 100°С. Масло с повышенной вязкостью необходимо также и 

для смазки шестерен и подшипников редуктора. Одновременно турбокомпрессо­

ру двигателя, как и в ТРД, для быстрого и легкого запуска необходимо маловяз­
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кое масло. Компромиссным решением является применение смесей маловязких 

дистиллятных и высоковязких остаточных масел в пропорциях, зависящих от 

мощности двигателя. Некоторые ТВД работают на синтетическом масле.

Силовые установки вертолетов имеют две самостоятельные масляные систе­

мы: систему питания маслом ГТД и систему питания редукторов. Это обусловле­

но более тяжелыми условиями работы масел в редукторе, чем в двигателе. Одной 

из главных задач масляной системы редукторов является полное устранение 

схватывания поверхностей зубьев шестерен. Масла должны обладать высокими 

противоизносными и противозадирными свойствами. Значение кинематического 

коэффициента вязкости масел при 100°С составляет примерно 0,10 м /с (не менее 

9,8 сСт).

1.3. Масляные системы газотурбинных двигателей

1.3.1. Типичная схема масляной системы

Типичная принципиальная схема масляной системы ГТД представлена на 

рис. 1.5. Направления движения потоков масла, масловоздушной смеси и воздуха 

показаны с помощью соответствующих стрелок. Как видно из рассмотрения дан­

ной схемы, циркуляция масла в замкнутом контуре осуществлена через масло­

бак. Причем, из двигателя масло возвращается в маслобак после его охлаждения 

в теплообменнике. Сепарация откачиваемой из двигателя масловоздушной смеси 

производится с помощью приводного центробежного воздухоотделителя (цен­

трифуги). Поэтому на охлаждение в теплообменник поступает масло, практиче­

ски не содержащее включений воздуха. Воздух из маслобака и из масляных по­

лостей двигателя по системе суфлирования после его очистки в суфлере от час­

тиц масла отводят в атмосферу (обычно на срез сопла).
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1 -  маслобак; 2 -  датчик температуры; 3 -  нагнетающий насос (с редукционным клапа­

ном); 4 -  запорный клапан; 5 -  фильтр (с перепускным клапаном); 6 -  датчик сигнализации о 

загрязнении фильтра; 7 -  датчик давления; 8 -  суфлёр-сепаратор; 9 -  условная масляная по­

лость двигателя; 10 -  форсунка; 11 -  защитный фильтр; 12 -  откачивающий насос; 13 -  при­

водной центробежный воздухоотделитель (центрифуга); 14 -  датчик сигнализации наличия 

стружки в масле; 15 -  теплообменник (с перепускным клапаном).

Рис. 1.5. Типичная схема масляной системы

Здесь и на двух последующих схемах стрелками показано движение пото­

ков:

<  -  воздуха; -  маслсс -  масло- воздушной сМеси; <  -  хладагента

По такой схеме выполнены масляные системы многих авиационных ГТД. 

Поэтому её можно назвать классической.

1.3.2. Циркуляционная схема масляной системы с «горячим» маслоба­

ком.

Ещё одна распространенная схема масляной системы представлена на 

рис. 1.6. Ее отличительной особенностью является то, что сепарация масловоз­

душной смеси, откачиваемой из двигателя, производится в статическом воздухо­

отделителе (циклонного или лоткового типа), размещенном внутри маслобака. У 

специалистов она получила условное название системы с «горячим» маслобаком.
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1 -  маслобак; 2 -  нагнетающий насос (с редукционным клапаном); 3 -  запорный клапан; 4 

-  фильтр (с перепускным клапаном); 5 -  датчик сигнализации о засорении фильтра; 6 -  тепло­

обменник (с перепускным клапаном); 7 -  датчик температуры; 8 -  датчик давления; 9 -  суф­

лёр-сепаратор; 10 -  форсунка; 11 -  условная масляная полость; 12 -  защитный фильтр; 13 -  

откачивающий насос; 14 -  статический воздухоотделитель.

Рис. 1.6.. Принципиальная схема масляной системы с «горячим» маслобаком

В такой схеме охлаждение масла происходит в линии подачи его в двига­

тель. Воздух, отделенный от масла в статическом сепараторе, удаляют по систе­

ме суфлирования. Такой тип принципиальной схемы масляной системы, в част­

ности, характерен для двигателей зарубежных фирм «Пратт - Уитни» и «Ролле - 

Ройс».

В масляных системах двигателей фирмы «Дженерал Электрик» последних 

разработок используют подобную схему циркуляции масла, но с одним сущест­

венным отличием: масловоздушную смесь охлаждают перед тем, как она посту­

пает в сепаратор. У двигателей с такой схемой циркуляции в маслобак сливается 

охлажденное масло. При этом, очевидно, что, поскольку охлаждать приходится 

не только масло, но и содержащийся в нем воздух, то потребные охлаждающие 

поверхности теплообменников и проходные сечения масляных каналов в них 

должны быть соответственно увеличены.

В рассмотренных схемах маслобак включен в состав циркуляционного кон­

тура масляной системы. Однако циркуляцию масла можно осуществлять и минуя 

маслобак.
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1.3.3. Короткозамкнутая схема масляной системы

Схема, получившая название короткозамкнутой, показана на рис. 1.7. Важ­

ной отличительной особенностью такой схемы является наличие в ней подкачи­

вающего насоса, находящегося между маслобаком и нагнетающим насосом. С 

помощью подкачивающего насоса происходит заполнение системы маслом и 

подпитка циркуляционного контура. Циркуляция масла в процессе работы двига­

теля осуществляется следующим образом. Нагнетающий насос направляет масло 

в фильтр, и далее оно поступает в двигатель. Откачиваемая из узлов двигателя 

масловоздушная смесь поступает в центрифугу, где происходит отделение воз­

духа от масла. Воздух из центрифуги отводят в маслобак (и далее удаляют из 

двигателя через систему суфлирования), а масло направляют в теплообменник. 

Затем охлажденное масло возвращается на вход в нагнетающий насос, завершая 

цикл циркуляции. При работе двигателя циркулирование масла по описанному 

контуру происходит непрерывно.

1 -  маслобак; 2 -  подкачивающий насос (с редукционным клапаном); 3 -  запорный кла­

пан; 4 -  нагнетающий насос (с редукционным клапаном); 5 -  фильтр (с перепускным клапа­

ном); 6 -  датчик сигнализации о засорении фильтра; 7 -  датчик давления; 8 -  датчик темпера­

туры; 9 -  суфлёр-сепаратор; 10 -  условная масляная полость двигателя; 11 -  форсунка; 12 -  

защитный фильтр; 13 -  откачивающий насос; 14 -  приводной центробежный воздухоотдели­

тель; 15 -  датчик сигнализации о наличии стружки в масле; 16 -  теплообменник (с перепуск­

ным клапаном).

Рис. 1.7. Схема короткозамкнутой масляной системы
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На стационарных режимах масло с выхода подкачивающего насоса через 

редукционный клапан постоянно возвращается на вход этого насоса. Редукцион­

ный клапан, настроенный на небольшой перепад давления (-0,05 МПа), не явля­

ется препятствием для указанного возврата масла. На переходных режимах при 

увеличении оборотов ротора подкачивающий насос подает дополнительное ко­

личество масла на вход в нагнетающий насос. При снижении режима работы 

часть масла, возвращаемого из двигателя, перепускают в маслобак (через редук­

ционный клапан подкачивающего насоса).

Подпитка маслом циркуляционного контура необходима не только при уве­

личении режима работы двигателя, но и для компенсации безвозвратных потерь 

масла, происходящих в системе.

Впервые короткозамкнутая схема масляной системы была реализована на 

ТВД НК-12, затем -  на двигателе АИ-20. У всех ТРДД, созданных под руково­

дством Генерального конструктора Н.Д. Кузнецова, масляные системы выполне­

ны по короткозамкнутой схеме.

В такой схеме маслобак служит, главным образом, для заполнения системы, 

её подпитки на переходных режимах и компенсации эксплуатационного расхода 

масла.

Короткозамкнутая схема имеет ряд преимуществ по сравнению с вышерас­

смотренными циркуляционными системами:

- уменьшается потребный объём маслобака (на 20-30%);

- сокращается время прогрева масла в циркуляционном контуре при низко­

температурных запусках двигателя;

- повышается «живучесть» масляной системы в случае потери герметично­

сти маслобака;

- уменьшается длина и масса трубопроводов масляной системы;

- создаётся возможность увеличить прокачку масла через узлы двигателя.

Масляные системы ГТД подразделяются на разомкнутые и замкнутые (цир­

куляционные). Разомкнутые масляные системы применяются в напряженных 

двигателях одноразового или кратковременного действия. Масло в таких двига-
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телях после работы значительно изменяет свои эксплуатационные свойства и че­

рез проточную часть удаляется из двигателя. В конструктивном отношении такие 

системы значительно проще. В двигателе масло подается сжатым воздухом. Аг­

регаты откачивающей магистрали отсутствуют. По такой схеме выполнены мас­

ляные системы отдельных теплонагруженных опор ГТД с использованием вместо 

масла керосина с последующим сжиганием его в двигателе.

Циркуляционные системы ГТД в зависимости от схемы движения масла 

подразделяют на одноконтурные, двухконтурные и короткозамкнутые. В одно­

контурной масляной системе ГТД, масло из двигателя после очистки от механи­

ческих примесей проходит через воздухоотделитель (в ГТД центробежного типа, 

с сообщением воздушной магистрали с атмосферой через двигатель), где почти 

полностью освобождается от растворенного воздуха, охлаждается в ТМР (ТРД) 

или BMP (ТВД) и возвращается в масляный бак через верхний штуцер струей по 

стенке (спокойнее струя и меньшая вероятность пенообразования). В однокон­

турной маслосистеме ГТД все масло работает. Забор масла из бака ТРД осущест­

вляется через нижний штуцер, выступающий от дна на 3-5 мм, нижняя часть бака 

выполняет роль отстойника механических частиц. В ТВД заборный штуцер мас- 

лосистемы расположен над дном значительно выше, постоянно оставляя в баке 

количество масла, необходимое для флюгирования винта (флюгерный насос име­

ет свой, низко расположенный заборный штуцер).

Все масляные системы ГТД - закрытого типа, т.е. дренаж их осуществляется 

через двигатель. Высотность таких систем больше, чем открытых. Кроме того, 

исключается выброс масла и попадание пыли и влаги в систему из атмосферы. В 

современных масляных системах ГТД обязательна установка центробежных суф­

леров - центробежных маслоотделителей. Одноконтурная схема масляной систе­

мы применяется на большинстве самолетов с ТРД.

Высотность JIA определяется работой топливной системы, зависящей кроме 

конструктивных и других факторов от некоторых эксплуатационных и физико­

химических свойств топлив: давления насыщенных паров, испаряемость, темпе­

ратура кипения, содержание растворенного воздуха; и физических параметров -
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температуры, давления. При этом главным свойством является давление насы­

щенных паров в конкретных условиях. Значение этого параметра составляет

40,0...53,3 гПа (30... 40 мм рт.ст.). Чем меньше эта величина, тем на большей вы­

соте из-за развития кавитации возможны срыв работы насосов и перебои в снаб­

жении двигателей топливом.

Все сказанное о высотности топливной системы, справедливо для масляных 

одноконтурных систем. Однако, поскольку давление насыщенных паров масел 

для ТРД составляет 16...20 гПа (12...15 мм рт.ст.), теоретически высотность одно­

контурных масляных систем больше топливных (при прочих равных условиях 

примерно на 2 км). Поправки в худшую сторону дает температура масла на входе 

в нагнетающий насос (в некоторых случаях она может быть выше температуры 

топлива) и растворенный воздух. Основные магистрали двухконтурной масляной 

системы (рис. 1.8) аналогичны одноконтурной. Различие состоит в том, что у 

двухконтурной имеется подкачивающий насос подпитки А и два контура течения 

масла - основной (выделенный на схеме жирной линией) и дополнительный, со­

единяющий основной контур с маслобаком магистралью с жиклером С. По ос­

новному контуру циркулирует 90%прокачиваемого масла. Около 10% проходит 

через жиклер С в бак для подогрева запаса масла. В результате ограниченного ко­

личества масла, находящегося в постоянной работе, сокращается время его про­

грева и подготовки JIA к полёту. Такая схема, выполненная на самолетах Ту-114, 

Ил-62 и других, обеспечивает высотность системы до 17 км за счет повышенного 

давления масла на входе в нагнетающий насос, создаваемого насосом подпитки 

А. При исключении из схемы магистрали В и жиклера С схема становится одно­

контурной.
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Рис. 1.8. Принципиальная схема двухконтурной масляной системы авиационного 
ГТД

В некоторых ТВД (на самолетах Ан-10, Ил-18, Ан-24 и др.) используется ко­

роткозамкнутая схема масляной системы, отличающаяся от двухконтурной от­

сутствием магистрали с жиклером С. В этой схеме масло, минуя бак, циркулирует 

по контуру: двигатель - радиатор - насос - двигатель.

Поддержание повышенного давления на входе в основной масляный насос и 

пополнение израсходованного масла в рабочем контуре производится из бака на­

сосом подпитки И (рис. 1.8). В этом случае бак не используется для дополнитель­

ного охлаждения масла, это увеличивает размеры и вес радиатора. Другим недос­

татком схемы является большая мощность устройства для отделения воздуха.

Короткозамкнутые системы обладают всеми преимуществами двухконтур­

ных. Высотность такой системы практически неограниченна из-за меньших гид­

равлических потерь короткого контура.

В масляных системах самолетов с ТВД предусмотрена еще одна магистраль с 

постоянной циркуляцией небольшого количества горячего масла: селекторный 

клапан регулятора постоянной частоты вращения ротора двигателя - трубопровод 

системы флюгирования воздушного винта - бак. Этим обеспечивается постоянная 

готовность к работе системы флюгирования при отрицательной температуре ок­

ружающего воздуха.



19

1.3.4. Особенности масляных систем вертолетов с ТВаД

Системы смазки вертолетов с ТВаД состоят из изолированных друг от друга 

масляной системы турбокомпрессорной части двигателя и масляной системы 

главного редуктора.

Масляная система двигателя - циркуляционная, под давлением, выполнена 

по одноконтурной схеме открытого типа. На двигателях большой мощности их 

суфлирование осуществляется через центробежные маслоотделители. В некото­

рых случаях масло из двигателя дополнительно охлаждается путем подогрева 

элементов конструкции воздухозаборников. В остальном масляные системы вер­

толетных двигателей не отличаются от самолетных.

Масляная система главного редуктора (редуктора несущего винта) - цир­

куляционная, одноконтурная, открытая, т.е. аналогична масляной системе двига­

теля. Охлаждение масла осуществляется в BMP. Роль маслобака выполняет под­

дон редуктора или его маслоотстойник. В некоторых выполненных конструкциях 

(Ми-6) масляная система главного редуктора объединена с масляными системами 

свободной турбины (турбины винта) и трансмиссии. Это повышает безопасность 

полета при одновременном отказе одного из двигателей и его обгонной муфты. 

Свободная турбина остановившегося двигателя будет вращаться вместе с несу­

щим винтом в условиях нормально работающей масляной системы.

В связи со значительными гидравлическими потерями, в объединенных мас­

ляных системах для их надежной работы перед насосами, нагнетающими масло к 

деталям трансмиссий и подшипникам валов турбины и винта, устанавливаются 

дополнительные масляные насосы подпитки. Промежуточные и хвостовые редук­

торы имеют автономные системы смазки с заправкой масла непосредственно в 

картер редуктора. Смазка осуществляется барботажем, под давлением от авто­

номного масляного насоса или одновременно обоими методами. В промежуточ­

ных и хвостовых редукторах используются масла марок ВНИИ НП-25 и гипоид­

ное масло.
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1.4. Состав агрегатов масляных систем

Запас масла, требуемый для обеспечения работы двигателя в течение задан­

ного времени, содержится в маслобаке. Подачу масла в двигатель осуществляют 

с помощью нагнетающего насоса, создающего требуемое давление на входе в 

разветвленную сеть распределения масла по потребителям. Непосредственно к 

узлам трения впрыск масла производят с помощью форсунок.

Отвод масла осуществляют откачивающими насосами (крайне редко для от­

качки масла из отдельных узлов двигателя используют жидкостные эжекторы).

Прежде, чем масло вновь поступит на вход в нагнетающий насос, от него 

должен быть отделен воздух, содержащийся в откачиваемой масловоздушной 

смеси. В связи с этим в системе должно быть предусмотрено сепарирующее уст­

ройство, устанавливаемое на выходе из канала, объединяющего магистрали от­

качки масла из всех узлов двигателя.

Поскольку из двигателя масло возвращается подогретым, т.е. с выходной 

температурой более высокой (на 40°С) по сравнению с величиной его температу­

ры на входе в двигатель, то очевидно, что масло необходимо охлаждать. Для от­

вода тепла от масла в циркуляционном контуре масляной системы должна быть 

предусмотрена установка маслоохладителя.

Так как в процессе работы двигателя происходит загрязнение масла продук­

тами износа трущихся поверхностей и механическими примесями из воздуха, с 

которым масло контактирует в масляных полостях двигателя, то для его очистки 

в циркуляционном контуре должны быть установлены фильтры тонкой очистки.

Таким образом, для обеспечения нормального функционирования масляной 
системы ГТД необходим вышеуказанный состав агрегатов. Эти агрегаты, опре­
деленным образом связанные между собой трубопроводами, создают возмож­
ность для непрерывного поступления к узлам трения охлажденного и очищенно­
го масла, циркулирующего по замкнутому контуру.

В связи с необходимостью осуществления контроля работоспособности 
масляной системы для измерения уровня температуры и давления в характерных 
точках циркуляционного контура устанавливают соответствующие датчики. Так, 
на входе масла в двигатель всегда измеряют величину его давления и, как прави­



21

ло, величину температуры (у некоторых двигателей производят контроль темпе­
ратуры масла только на выходе его из двигателя).

1.5. Масла, применяемые в авиационных двигателях

Нефтяные минеральные масла получают при разгонке мазутов с последую­

щим удалением из них определенных групп соединений, ухудшающих эксплуа­

тационные свойства. Добавление присадок является наиболее простым способом 

улучшения свойств масел. Композиция нескольких присадок придает минераль­

ным маслам необходимые свойства.

В связи с ростом механических и тепловых нагрузок, особенно в двигателях 

сверхзвуковых самолетов, повышением требований к маслам и значительным 

расширением температурного диапазона их работы проводится большая работа 

по созданию синтетических масел.

1.5.1. Масла для авиационных турбореактивных двигателей

Для масляных систем современных дозвуковых ТРД применяют маловязкие 

нефтяные масла МК-8, МК-8П, МС-8, МС-8П, МС-6 и трансформаторные - 

марки "ТК", термостабильные до 120... 140°С, МН-7,5 -  до 150°С. Вязкость масел 

в наименовании определена при 50°С. Вязкость масла ТК - 9,6 сСт (0,096 м /с).

М обозначает для авиации, К или С -  способ очистки (кислотный или селек­

тивный), цифра -  значение кинематического коэффициента вязкости в сСт.

Для улучшения термоокислительной стабильности добавляется анти- 

окислительная присадка ДБПК-69 (дибутилпаракрезол) или топанол-0 в количе­

стве 0,6% весовых, после чего к названию сорта добавляется буква П. Темпера­

турный диапазон работы масел без присадки: -20...+120°С, с присадкой: -

25...+150°С. По смазывающей способности все масла равноценны и взаимозаме­

няемы.

В США на самолетах с ТРД применяются минеральные масла МЙ-0-6081В 

(сорт 1010) и МП-0-6081В сорт 1005) с вязкостью 0,03...0,04 м2/с при 98,9°С. В
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Англии: DEngRD-2490 (международное обозначение ОМ-11 и обозначение фир­

мы «Shell» Turbine oil-3 (DED-3479)0 и DED-2480 - минеральные масла с вязко- 

стью около 0,075 м /с (7,5 сСт) при 98,9°С в международных портах разрешена 

дозаправка отечественных самолетов минеральными маслами DEngRD-2490, 

Mil-0-608IB (сорт 1010) и Turbine oil-3.

В нашей стране для ТРД выпускаются следующие синтетические масла. 

ВНИИ НП 50-1-4Ф работоспособно до температуры 175°С и кратковременно до 

200°С. Вязкость кинематическая при 100°С не менее 0,032 м /с (3,2 сСт), при - 

40°С не более 20,0 м2/с (2000 сСт). Плотность при 20°С 926 кг/м3.

JIHM3 36/IK работоспособно до 200°С, кратковременно до 250°С и в течение 

одного часа до 300°С. Кинематическая вязкость при 100°С не менее 0,035 м /с, 

при -40°С не более 28,0 м2/с. Плотность 980...997 кг/м3 при 20°С. Температура за­

стывания синтетических масел -60°С.

Запуск двигателей на этих маслах возможен без подогрева до температуры -

40...-50°С. Оба масла можно смешивать с нефтяными, но делать это нецелесооб­

разно. Масла хорошо работают в двигателях как дозвуковых, так и сверхзвуковых 

самолетов.

В США широко используются синтетические масла, например MU-L-7808G, в 

Англии- DEngRD-2487.

Отечественные самолеты зарубежными синтетическими маслами заправлять 

не разрешается.

1.5.2. Масла для авиационных турбовинтовых двигателей

Для обеспечения надежной работы ТВД используются смеси маловязких и 

высоковязких нефтяных масел. Предполагется, что носителем качеств, необходи­

мых для смазки и охлаждения подшипников ротора, являются масла типа МС-8, а 

носителем противоизносных свойств, обеспечивающих работу редукторов, масла 

типа МС-20. Смесевые масла готовят в службах ГСМ. Главным недостатком сме- 

севых масел является усиление лакообразования после испарения легких фрак­

ций. На ТВД мощностью до 2900 кВт (4000 л.с.) используются смеси, состоящие
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из 75% МЕС-8 (МС-8) и 25% МС-20 (МЕС-22), обозначаемые СМ-4,5. Большие 

мощности ТВД требуют для работы смесь из 75% МС-20 (МЕС-22) и 25% МС-8 

(МЕС-8) - СМ-11,5. Последняя может быть заменена маслом МН-7,5 (смесь нефтя­

ной основы с антиокислительной, ротивоизносной, антикоррозионной и загу­

щающей присадками). Это масло работает в диапазоне температуры от -35.до 

+140°С и позволяет производить запуск двигателя без подогрева до температуры - 

25°С.

За рубежом для ТВД широко используются минеральные масла специфика­

ций DED -2479/0 без присадки и DED - 2479/1 с присадкой, выдерживающие 

большие давления. Их вязкость составляет 0,03...0,075 м“/с при 98,9°С.

На вертолетах с ТВаД используются минеральные масла МЕС-8 (-8П), МС-8 (- 

8П) и ТК. Для масляных систем трансмиссий и главных редукторов вертолетов 

используются маслосмеси СМ-8 (50% МК-8 и 50% МС-20 (МК-22), СМ-9 (67% 

гипоидного масла и 33% АМГ-10) и масло ВНИИ НП-25 (низкозастывающая ос­

нова балахашской масляной нефти, загущенная высоковязким компонентом с ан­

тиокислительной и противозадирной присадками.

В летнее время СМ-8 заменяется на СМ-11,5 и СМ-9 на гипоидное масло.

Из синтетических масел в нашей стране получили распространение для ТВД 

самолетов ВНИИ НП-7, с вязкостью 0,075...0,080 м“/с при 100°С, допускающее 

запуск двигателей без подогрева при температуре до -30°С, и для вертолетных 

ГТД единое полиэфирное масло Б-ЗВ. Последнее имеет плотность при 20°С око- 

ло 990 кг/м , вязкость при 100°С не менее 0,05 м/с, при -40°С не более 120 м/с. 

Температура застывания не выше -60°С, Масло способно работать в интервале 

температур от -35 до +200°С без замены в течение полного ресурса двигателя.

1.6. Определение потребной прокачки масла через ГТД

1.6.1. Подшипники роторов двигателя.

В опорах ГТД наиболее ответственными элементами являются подшипни­
ки. Именно они осуществляют силовую связь ротора со статором. В опорах ттти-
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рокое распространение получили подшипники качения. По сравнению с под­
шипниками скольжения они имеют меньшие геометрические размеры, обеспе­
чивают более высокую частоту вращения ротора, имеют существенно меньшую 
величину коэффициента трения. Соответственно, они требуют меньшего количе­
ства масла для их смазки и охлаждения.

В ГТД используют шариковые и роликовые подшипники средних и сверх­
легких серий. Конструктивно подшипник качения состоит из наружного и внут­
реннего колец, между которыми располагаются тела качения (шарики или роли­
ки), фиксируемые в нужном положении с помощью сепаратора.

Шариковые радикально-упорные подшипники, воспринимающие осевые 
нагрузки, устанавливают в зоне компрессора, а в турбине используют роликовые 
подшипники.

На рис. 1.9 показаны основные элементы однорядного радиально-упорного 
шарикового подшипника: внутреннее и наружное кольцо (обоймы), шарики и 
сепаратор, разделяющий тела качения по окружности (для исключения трения 
между ними). По количеству точек контакта шариков с обоймами подшипники 
бывают с двух-, трех- и с четырёхточечным контактом.

J 5 , . .2 Q

1 2 3
1 - двухточечный ; 2 - трёхточечный ; 3 - четырёхточечный 

Рис. 1.9. Типы радиально-упорных шарикоподшипников

Под действием осевой нагрузки у шарикового подшипника происходит 
смещение внутренней обоймы относительно наружной (в направлении осевой 
силы). При этом образуется угол контакта а. Он определяет величину осевой си­

лы, допустимую для конкретного подшипника. Обычно а = 20...26°, у специаль­
ных подшипников -  до 38°.

Повышенной грузоподъемностью отличаются подшипники трехточечного 
и четырёхточечного контакта. Однако, следует иметь в виду, что при наличии 
изгибной деформации опоры в случае использования четырёхточечного под­
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шипника возможно «закусывание» шариков, которое приводит к выходу из строя 
подшипника.

У трех- и четырёхточечного подшипников одна из обойм должна быть 
разрезной (чаще внутренняя).

У роликовых подшипников на одной обойме выполняют боковые буртики, 
удерживающие ролики от осевого перемещения (рис. 1.10). Предпочтительнее 
их выполнять на внутреннем кольце, что облегчает выход масла из подшипника. 
В отличие от шариковых подшипников у роликовых одна обойма относительно 
другой может смещаться в осевом направлении на несколько миллиметров, что 
особенно важно для турбины.

1 2
1 , 2 -  центрирование сепаратора по наружному кольцу; 3 - центрирование сепаратора по внут­

реннему кольцу 

Рис. 1.10. Роликовые подшипники

Для уменьшения диаметральных размеров и массы роликового подшипни­
ка иногда у него отсутствует внутреннее кольцо. В этом случае ролики катятся 
по цементированным или азотированным поверхностям вала, выполняемым с 
высокой точностью и соответствующей чистотой поверхности.

Способ центрирования сепаратора имеет важное значение для обеспечения 
работоспособности подшипника. Как правило, конструкторы предпочитают ис­
пользовать подшипники с центрированием сепаратора по наружному кольцу. 
При этом улучшается подвод масла к подшипнику. Его впрыскивают в зазор ме­
жду сепаратором и внутренним кольцом.

У подшипников, устанавливаемых на валы с диаметром d =100... 150мм, 
радиальный зазор при их изготовлении составляет 6 0 ...ЮОмкм, а при монтаже в 
конструкцию ГТД он уменьшается почти вдвое. При таких малых зазорах между 
телами качения и кольцами подшипника важной задачей является эффективное 
охлаждение его элементов. Разность температуры внутреннего кольца подшип­

ника и наружного не должна превышать 50°С, иначе может произойти «закусы­
вание» тел качения.
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Охлаждение подшипников осуществляют маслом, отводящим тепло, выде­
ляемое за счет трения в элементах подшипника.

Количество тепла, выделяемого в подшипнике, пропорционально его на­
грузке и угловой скорости вращения вала:

Q ~ fnp -Рэкв-Vokp [кВт], (2)
где fnp -  приведенный коэффициент трения, (для шариковых подшипников 

fnp= 0,003-0,005, для роликовых - 0,004-0,006);
V0Kp -  окружная скорость вала на посадочном диаметре вала d, м/с;
РЭкв -  эквивалентная нагрузка на подшипник P3KB=R+mA, (R -  радиальная 

нагрузка, А - осевая сила, ш=2 для шариковых подшипников, ш=0 для ролико­
вых).

Срок службы подшипника зависит от его типа и конструктивных размеров 
(т.е. от грузоподъемности подшипника), от действующей на него эквивалентной 
нагрузки, от угловой скорости ротора, от условий его охлаждения и смазки. Ха­
рактерным признаком наступления усталости материала является выкрашивание 
металла на рабочих поверхностях шариков, роликов или колец в виде мелких то­
чек (оспин) или отслаивания материала на беговых дорожках (шелушения).

Быстроходность подшипника характеризуется величиной параметра d*n,
где d -  диаметр вала, мм, п -  частота вращения вала, об/мин.
При d*n < 2*106 масло, подводимое к подшипнику, впрыскивают под сепа­

ратор с помощью струйной форсунки (рис. 1.9,а и 1.10,а). При этом подводят 
масло в трех и более точках по окружности (с целью обеспечения равномерности 
температуры обойм подшипников по окружности).

При d*n > 2*106 масло необходимо подводить через каналы во внутренней 
обойме подшипника, используя центробежный эффект. А под обойму (или 
внутрь вала) масло впрыскивают струйными форсунками.

У ТРДД с тягой -150 кН в наиболее нагруженном радиально-упорном ша­
риковом подшипнике ротора ВД выделяется значительное количество тепла (от 
10 до 20 кВт). Для обеспечения нормального теплового состояния этого под­
шипника к нему подают от 6 до 10 л /мин масла. А для роликовых подшипников 
по статистике прокачка масла составляет от 1 до 4 л /мин. Потребную прокачку 
масла определяют расчётным путём. Подогрев масла в подшипнике не должен 
превышать 50°С.

Тип подшипников для опор роторов выбирают по каталогу с учетом ис­
ходных данных по геометрическим размерам, условиям работы, действующим
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нагрузкам и требуемой их долговечности. Авиационные подшипники выпускают 
специализированные заводы, например, самарское ОАО «Завод авиационных 
пошипников».

Материалы, из которых изготавливают кольца и тела качения подшипни­
ков:

- ШХ-15 -  при рабочей температуре 200...250°С.
-ЭИ-437 -п р и  300... 400°С.
- ЭИ-347Ш -  при более высоких температурах.

1.6.2. Расчёт количества масла, необходимого для отвода тепла от подшипника

Количество масла, необходимое для отвода тепла от подшипника качения, 

работающего в ГТД, зависит от многих факторов, важнейшие из которых вошли в 

выражение для определения потребного расхода:

« = г / ; : + \  ( 3)
м г м У  мвых м е х )

где qnK - количество тепла, выделяемое при работе подшипника качения,

Дж/мин;

qz - количество тепла, передаваемое подшипнику от горячих деталей двига­

теля, Дж/мин;

см - удельная теплоемкость масла, Дж/кг -К;

рм - плотность масла, кг/м3;

tMBbix, tMBX - температура масла соответственно на выходе из двигателя и на 

входе в него, °С.

Из зависимости (3) следует, что для уменьшения прокачки масла желательно 

иметь низкую температуру масла на входе и высокую на выходе. При работе на 

минеральных маслах поддерживать низкую температуру на входе (менее +40°С 

при выходе на режим) не рекомендуется из-за увеличения вязкости, снижающей 

располагаемую прокачку. Это приводит к уменьшению теплоотвода, перегреву 

подшипника и разрушению его элементов (в первую очередь шариков, имеющих 

худшие условия теплоотвода).
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К аналогичным результатам - масляному голоданию - приводит закоксовы- 

вание масляных каналов при повышении температуры масла на земле из-за высо­

кой температуры наружного воздуха, проходящего через воздушно-масляный ра­

диатор или через покрытый смолистыми отложениями топливно-масляный ра­

диатор, не обеспечивающий достаточный отвод тепла от масляного потока. Дли­

тельная работа двигателя на режимах выше номинального приводит к значитель­

ному увеличению притока теплового потока qz к подшипникам, что затрудняет 

работу масляной системы и повышает возможность смолообразования.

Высокая температура масла на выходе из двигателя tMeblx опасна из-за воз­

можного перегрева подшипников. В то же время ее увеличение обусловливает 

уменьшение потребной прокачки масла. У легированных сталей при температуре 

выше 175°С уменьшается твердость, что приводит к снижению работоспособно­

сти подшипников и возможному выходу их из строя. Увеличение перепада тем­

пературы At,,= tMeblx - tMex, который через потребную прокачку оказывает влияние 

на мощность качающих узлов и емкость масляной системы, стало возможным с 

переходом на синтетические масла.

Количество масла, потребное для обеспечения надежной работы приводов 

Qnp, можно определить, если известны мощности установленных агрегатов Narp и 

механический КПД передачи. Допуская, что все тепло трения в передачах отво­

дится с маслом, получаем выражение

_25 ,122 .Ю 4(1-Ч )Л Г ,
пр /. . 5 V V

СмРм^м

где Narp - в ваттах (Вт).

Если в двигателе имеются гидромеханизмы, использующие масло в качестве 

рабочей жидкости, необходимо учесть прокачку масла, потребную для их работы. 

В ТВД масло дополнительно используется на смазку и охлаждение редуктора. 

Прокачку через него Qp можно оценить по выражению (4). Таким образом, пол­

ная прокачка масла через двигатель определится суммой перечисленных локаль­

ных прокачек:

QflB=EQn+Qnp+QrM+Qp, (5)
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где DQn суммарная прокачка по числу подшипников.

Кроме процессов закоксовывания масляных каналов и форсунок прокачка 

через двигатель значительно усложняется вспениванием масла при выделении 

растворенного воздуха. Пенообразование зависит от сорта масла (растворимость 

воздуха при нормальных условиях в различных сортах масла лежит в пределах от 

4 до 12 объемных %), его вязкости, величины поверхностного натяжения и высо­

ты полета. Это приводит к тому, что откачивающие магистрали имеют произво­

дительность в 2,5...3,0 раза больше нагнетающих при условии принятия специ­

альных мер для уменьшения содержания воздуха в масле. К таким мерам отно­

сятся центробежные воздухоотделители, эффективность которых зависит от ско­

рости вращения и геометрических размеров. Все параметры имеют оптимальные 

значения, зависящие от расхода и вязкости масла. Центрифуги уменьшают со­

держание растворенного воздуха до 4-5%.

Вторым направлением является снижение поверхностного натяжения масел 

введением кремнийорганических присадок (полиметилсилоксан ПМС-200А и др.) 

в количестве 0,002...0,005% по объему. При этом одновременно у масел улучша­

ется термическая стабильность и уменьшается испаряемость.

Потребная прокачка масла через двигатель зависит от типа двигателя, его тя­

ги или мощности, теплонапряженности проточной части, совершенства конст­

рукции, режима полёта, свойств масла и других факторов, учесть которые очень 

сложно.

1.6.3. Определение количества масла в системе

Количество масла в системе двигателя, включая масляный бак, зависит от 

количества масла, расходуемого двигателем в полете, наибольшей продолжи­

тельности полета данного типа JIA, условий обеспечения устойчивой работы на­

гнетающего насоса, объемов масляных полостей агрегатов, двигателя и трубо­

проводов:

Ю м е  т р а с \ Н П т т Н Т 1 | р + Ш а г р + Ш д , , .  ( 6 )
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Нормы расхода масла при летной эксплуатации - это регламентированное ко­

личество масла, необходимое для выполнения полетов JIA каждого типа. Нормы 

устанавливают на основании статистики и стендовых испытаний для создаваемых 

двигателей, уточняют по данным летных испытаний типа JIA и выражают часо­

вым расходом (^т (табл. 1).

Т а б л и ц а  5 .1

Средние нормы расхода масел при летной эксплуатации JIA

ЛА Смесь, масло Расход, кг/ч
Ан-12 СМ-4,5 3,0

Ан-24, Ан-24Т СМ-4,5 1,5

Ан-26 СМ-4,5; ВНИИ НИ 50-1-4Ф 1,5

Ан-30 СМ-4,5; 36/ПС 1,5

Ил-62, Ил-62М МК-8; МК-8П; МС-8П 3,0; 2,0

Ил-76, Ил-76Т МК-8; МК-8П; МС-8П 2,0

Ту-134, Ту-134А, Ту-134Б МК-8П; ВНИИ НП-50-1-4Ф 1,5

Ту-154, Ту-154А, Ту-154Б, Ту-154М МК-8П; ВНИИ НП-50-1-4Ф 2,0; 3,0; 3,0

Як-40 МК-8П; Б-ЗВ 1,0

Ми-2 СМ-9 0,6

Ми-8, Ми-8П, Л-410 Б-ЗВ 1,0

Ми-6, М и-10 СМ-8, СМ -11,5 4,0

В полете масло расходуется за счет испарения легких фракций, утечек через 

лабиринтные уплотнения и выброса с выделившимся воздухом через дренажную 

систему. Таким образом, количество масла, расходуемого в полете:

-Мрасх QiAncm? (^)

где Сол - наибольшая продолжительность полета для данного типа JIA. Ус­

ловия обеспечения устойчивой работы нагнетающего насоса масляной системы, 

как и насосов топливной системы, определяются в первую очередь отсутствием 

кавитационных явлений на входе в качающий узел. Бескавитационная работа на­

соса будет обеспечена при определенном давлении на входе в него, превышаю­

щем давление насыщенных паров. Это давление обеспечивается расположением
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масляного бака выше входного патрубка в насос и определенным уровнем масла в 

баке, определяющим величину rnmin в равенстве (6). Для ТВД к этому количеству 

добавляется определенный объем, необходимый и достаточный для флюгирова- 

ния винта.

Таким образом, сумма первых двух членов выражения (6) представляет со­

бой количество масла, находящегося в масляном баке двигателя. Для предотвра­

щения выброса масла через дренажную систему и улучшения условий воздухоот- 

деления полный объем бака выполняется на 10-15% больше количества масла в 

баке. Остальные составляющие определяют количество масла в трубопроводах 

(шхр), в масляных полостях агрегатов (шагр), насосах, радиаторах, воздушном вин­

те и в двигателе (шдв), Величины шдв, шагр и шхр предварительно оцениваются по 

чертежам и компоновочным схемам и уточняются после выполнения системы в 

металле

1.7. Используемые формы изображения схем масляных систем

Масляная система ГТД, представляет собой определенную совокупность аг­

регатов. В принципиальной схеме масляной системы отражают связи между ни­

ми, необходимые для осуществления циркуляции масла по замкнутому контуру с 

совершением требуемых циклических процессов (тепловых и гидравлических). 

Кроме того, в принципиальных схемах условно показывают устройства, необхо­

димые для контроля работоспособности масляной системы.

В соответствии с требованиями ЕСКД все элементы и устройства на схеме 

изображают в виде условных графических обозначений и дают им позиционные 

порядковые номера.

Принципиальная схема масляной системы является основополагающим до­

кументом, определяющим принципы ее работы, возможные регулировки и кон­

троль параметров системы, а также выбор исходных данных для проведения рас­

чета и конструирования, входящих в ее состав агрегатов. Поскольку масляная 

система функционально связана с системой суфлирования масляных полостей, то
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обычно эти две системы изображают совместно на общей схеме. Учитывая, что 

такого рода схема по существу является пневмогидравлической, в соответствии с 

требованием государственного стандарта ей, как виду документа, присваивают 

буквенный код «С» (обозначающий «комбинированная схема») с цифрой «3» 

(как тип схемы -  «принципиальная»). Так, например, у двигателя НК-86 принци­

пиальная схема масляной системы имеет обозначение 86.000.000 СЗ.

В инженерной практике с целью облегчения восприятия и запоминания ос­

новных особенностей схемы масляной системы нередко её представляют в мне­

моническом исполнении. Так, в качестве такого примера на рис. 1.11 приведена 

короткозамкнутая схема масляной системы двигателя НК-86.

Для сведения ниже приведены основные технические данные масляной сис­

темы этого двигателя :

- температура масла на входе в двигатель, не более 100 °С;
- давление масла на входе в двигатель:

на максимальном режиме 0,4-0,05 МПа;
на режиме «малый газ», не менее 0,23 МПа;

- расход масла, не более 1 кг/ч;
- прокачка масла через двигатель от 0,9 до 1,2 кг/с;
- теплоотдача в масло, не более 70 кВт.

т о п  л и б о —м асл я н аО  
теплообменник блок

нососоВи е м т р и ф у г а

подом о м осла
ф и л о т р —с и г  но л изо т о р  
с т р у ж к и  б  м о сл е кон диииони роВ ом ие 

суф лиробом ие

Рис. 1.11. Масляная система двигателя НК-86

На рис. 1.12. показана схема масляной системы двигателя RB -  211, пред­
ставленная в своеобразном изображении.
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Рис. 1.12. Схема масляной системы двигателя RB -  211

Наиболее наглядной является форма представления схемы масляной систе­
мы в пространственном изображении, как показано на рис 1.12. Но такая схема 
отличается технической сложностью при её оформлении.

^ Г П
центробежный суфлёр

г 1у|

п е р е п у с к н о й

блок
масляных насосо

фильтр основной

I |уедохраниiельнь и 
клапан
^  статический

воздухоотделитель

маслобак 

клапан перепускной 

юнливо-маилиный геплоибменник

дозирующий насос

^  подача м асла 
| j откачка м асла

труба отводная 
)  предохранительный

клапан нагнетающего 
сетчатый фильтр насоса

Рис. 1.12. Схема масляной системе в аксонометрическом виде
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1.8. Диагностирование технического состояния деталей ГТД, омывае­

мых маслом

Масло, циркулирующее в работающем двигателе, является носителем ин­

формации об интенсивности износа деталей двигателя. Тесная корреляционная 

связь между скоростью износа и накоплением частиц в масле, изменением физи­

ко-химических свойств масла обусловливает разработку методов диагностики 

технического состояния сопрягаемых деталей внутренней масляной системы дви­

гателей.

Диагностирование основано на обнаружении и улавливании металлических 

частиц износа с помощью фильтров; магнитных пробок; фильтров- 

сигнализаторов, срабатывающих при замыкании электродов металлическими час­

тицами; спектрального анализа масла в наземных лабораториях; анализа измене­

ния формы частиц и их поверхности; рассеивания и ослабления пучка света при 

прохождении его через поток масла; анализа изменения вязкости масла.

Возможно создание бортовой аппаратуры анализа масла, контролирующей 

скорости изменения износа деталей. На рис. 1.13 показаны зависимости измене­

ния концентрации продуктов изнашивания от времени наработки.

Наработка % г
с удовлетворительнымиI масло

(X

a  to Сь е

СУ со -г- а  
X н о

эксплуатационными свойствами; 2 - масло с ухудшенными эксплуатационными свойствами. 

Долив свежего масла в точках (по времени) А и В; зоны: I - приработка; II - накопление про­

дуктов износа при нормальной работе; III - интенсивной износ, обусловленный разрушением 

элементов двигателя

Рис. 1.13. Зависимость изменения концентрации продуктов износа от наработки
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Наибольший интерес в случае создания бортовой установки представляет 

атомно-абсорбционная спектроскопия (возбуждение атомов в пламени при высо­

кой температуре) - возможно использование лазера. Количество масла для анали- 

за 0,01...0,1 см . Минимальная концентрация элементов в миллиграммах на один 

грамм масла составляет для Fe 0,005; Си - 0,003; А1 - 0,01; Сг - 0,0005; РЬ - 

0 ,0001 .

К преимуществам бортовой системы диагностирования фактического состоя­

ния узлов двигателя, омываемых маслом, относятся:

• отсутствие документации на каждый двигатель, хранимой на протя­

жении всего времени его эксплуатации;

• своевременная оценка состояния сопряженных деталей, омываемых 

маслом в любой момент времени полета;

• повышенная достоверность результатов за счет использования цир­

кулирующего масла на работающем двигателе.

Следует отметить, что результаты анализа наземных лабораторий дают ис­

каженную картину, поскольку до слива масла для анализа значительное количе­

ство механических примесей оседает.

1.9. Основные отказы и неисправности масляных систем ГТД в эксплуата­

ции

Отказы и неисправности масляных систем авиационных силовых установок 

проявляются в эксплуатации либо вследствие конструктивно-технологического 

несовершенства элементов силовой установки, либо из-за неудовлетворительного 

выполнения при техническом обслуживании ГТД персоналом эксплуатирующей 

организации требований нормативно-технической документации.

Наиболее характерными (и опасными) отказами масляных систем являются:

1. Падение или колебания давления масла на входе в двигатель.

Причины отказа: - зависание редукционного клапана нагнетающего насоса 

или поломка пружины этого клапана; - разгерметизация гидравлической маслома-
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гистрали двигателя за нагнетающим насосом (разрушение трубопроводов, повре­

ждение уплотнений масловоздушных полостей); - снижение производительности 

нагнетающего насоса вследствие чрезмерного износа качающего узла или засоре­

ния фильтра, аэрации масла или кавитации масляного потока на входе.

2. Перегрев масла. Определяется по температуре масла на входе в двигатель, 

а также по цвету масла: оно темнеет, теряет прозрачность.

Причины перегрева масла: - высокая температура деталей, с которыми со­

прикасается масло (из-за неудовлетворительной конструкции подшипниковых 

узлов турбины двигателя или шестерен редуктора ТВД); - недостаточное охлаж­

дение масла в топливомасляном радиаторе (ТМР) (из-за отложения на поверхно­

стях трубок радиатора продуктов окисления и коксования масла или топлива и, 

как следствие, уменьшения теплоотдачи от масла); - в случае использования в 

ГТД воздушно-масляного радиатора (BMP), причинами перегрева масла могут 

быть недостаточный обдув воздухом радиатора в наземных условиях или отказ 

механизма управления створками BMP.

3. Быстрое снижение уровня масла в баке ("уход" масла из бака). Неисправ­

ность может возникнуть на неработающем двигателе в связи с не герметичностью 

стояночного клапана маслосистемы.

В процессе работы ГТД неисправность проявляется в заметно повышенном 

расходе масла из бака. Причинами этого могут быть: - повреждение (повышен­

ный износ) элементов уплотнений масляно-воздушных полостей ГТД; - ухудше­

ние откачки или суфлирования в маслосистеме; - чрезмерная негерметичность 

магистралей маслосистемы; - возгорание масловоздушной смеси в опорах турби­

ны.

4. Увеличение уровня масла в баке.

Объясняется негерметичностъю трубок топливомасляного радиатора, вслед­

ствие чего топливо попадает в масляный поток, т.е. масло насыщается топливом 

и уровень жидкости в баке увеличивается.

5. Разрушение элементов узлов трения ГТД: - роторных подшипников, - шес­

терен и подшипников редукторов турбовинтовых двигателей, связанное с повы­

шенной вязкостью масла. Объясняется поздним поступлением масла к трущимся
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поверхностям деталей вследствие низкой текучести вязкого масла (временным 

'"масляным" голоданием деталей при запуске и прогреве двигателей). Наиболее 

часто это происходит при запуске ГТД в условиях низкой отрицательной темпе­

ратуры окружающего воздуха при использовании в двигателях высоковязких ми­

неральных масел.

6. Усталостные разрушения трубопроводов маслосистемы, их соединений и 

других элементов системы (кронштейны, крышки фильтров, радиаторы).

Обнаруживаются при регламентных работах в процессе эксплуатации ГТД. 

Эти разрушения, как правило, связаны либо с неудовлетворительным выполнени­

ем на ГТД монтажных и контрольных работ на заводах-поставщиках, либо при 

техническом обслуживании в эксплуатации, либо с недостаточной конструктив­

но-технологической доведенностью элементов маслосистемы на предприятии- 

разработчике силовой установки.

2. СИСТЕМЫ ЗАПУСКА АВИАЦИОННЫХ ДВИГАТЕЛЕЙ 

2Л. Общие понятия о процессе запуска авиационных двигателей

Запуск авиационного двигателя является неустановившимся процессом рас­

крутки ротора от неподвижного состояния в наземных условиях или от режима 

авторотации в полете до режима (по частоте вращения) малого газа.

Запуск двигателя складывается из раскрутки ротора пусковым устройством, 

подачи топлива в камеру сгорания, воспламенения его и включения турбины ГТД 

в процесс раскрутки ротора до режима малого газа.

В процессе запуска необходимо обеспечить устойчивую работу компрессора 

двигателя на неустановившихся режимах.

Ускоренный запуск в стартовых условиях и в полете является важной экс­

плуатационной характеристикой авиационного двигателя. Основные требования к 

системам запуска:

1) обеспечение надежности запуска заданной продолжительности на 

земле и в полете при любых условиях эксплуатации;

2) обеспечение оговоренного в технической документации количества за­
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пусков в течение назначенного ресурса;

3) автономность пусковой системы;

4) малая масса и габариты.

Для предварительной раскрутки ротора используются посторонние источни­

ки энергии. Продолжительность запуска от 2 до 120 с, в зависимости от типа дви­

гателя, пускового устройства, эксплуатационных факторов.

В ГТД при малой частоте вращения ротора мощность турбины двигателя 

меньше мощности, потребляемой компрессором, агрегатами, винтом (ТВД).

Запуск ТРД считается законченным, практически, при частотах вращения 

ротора около 15% от номинальных.

Частота вращения ротора на режиме малого газа - верхняя граница процесса 

запуска - для ТРД выбирается из условия получения минимальной тяги двигателя 

при работе на земле (3-6% от Ртах) и составляет 35-50% от nmax. Этот режим не яв­

ляется наименьшим режимом самостоятельной устойчивой работы двигателя. 

Минимальная частота вращения ротора в ТРД с осевым компрессором на режиме 

устойчивой работы составляет 15-20% от nmax.

Минимальная частота вращения ротора на режиме малого газа огра­

ничивается величиной максимальной допустимой температуры и продолжитель­

ностью ее действия, зависящей от продолжительности запуска. Изменение темпе­

ратуры газов перед турбиной и температуры её рабочей лопатки от времени вы­

хода двигателя на режим малого газа показано на рис. 2.1.

$

t "
м г

Рис. 2.1. Зависимость температуры газов перед турбиной и температуры ло­
патки от времени выхода двигателя на режим малого газа.
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Поскольку в ТВД приемистость определяется не только процессом разгона 

двигателя, но и скоростью нагружения винта, двигатель имеет два режима малого 

газа - на земле и в полете. Первому соответствует пмг = (0,4...0,5)nmax, а режим по­

летный малого газа выбирается так, чтобы при минимальной тяге иметь наилуч­

шую приемистость двигателя в случае наиболее опасных условий, например за­

хода на посадку. В этом случае пмг = (0,75...1,00)nmax.

2.2. Агрегаты и устройства, составляющие систему запуска авиационных

ГТД

На рис. 2.2 схематично показаны основные агрегаты, обеспечивающие за­

пуск ГТД.

1 - стартер; 2 - вспомогательная силовая установка; 3 - бортовой аккумулятор; 4 - пусковая па­

нель КАЗ; 5-пусковая кнопка; 6 - механизм поворота лопаток ВНА; 7 -клапаны перепуска воз­

духа; 8 - топливорегулирующий автомат (ТРА); 9 - топливный автомат запуска; 10 - пусковая 

форсунка; 11 - пусковой воспламенитель; 12 - свеча зажигания; 13 - блок зажигания; 14 - блок 

ограничителя температуры

Рис. 2.2. Основные агрегаты, обеспечивающие запуск ГТД

Система автоматического управления запуском, кроме запуска двигателя, 

обеспечивает холодную прокрутку ротора пусковым устройством (без подачи то­

плива), ложный запуск (имитация запуска с подачей топлива в камеру сгорания

г ^ 1  Ц - ^ £ )
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без включения системы зажигания) и аварийное прекращение запуска.

2.3. Этапы запуска

Существует минимальная частота вращения ротора nmill>nb при которой воз­

можна самостоятельная работа ГТД. При дросселировании (по расходу топлива) 

двигателя от nmax температура газов сначала уменьшается, а затем вследствие 

ухудшения КПД компрессора и турбины и снижения пк начинает вновь расти. 

Минимальная частота вращения может быть определена, например, условием ра­

венства температуры газов перед турбиной максимально допустимой величине 

Т*шах из условия прочности турбинных лопаток.

В ГТД с осевым компрессором nmill составляет 15-20% от nmax, т.е. сущест­

венно меньше частоты вращения на режиме МГ (35-50% от nmax), на котором воз­

можна продолжительная работа двигателя без перегрева при пониженной темпе­

ратуре газа перед турбиной. Поэтому запуск ГТД требует первоначальной его 

раскрутки от постороннего источника мощности - стартера.

Процесс запуска ГТД состоит из трех этапов (рис. 2.3).

I - раскрутка ротора двигателя стартером без подачи топлива в двигатель (до 

частоты вращения щ).

II - совместная работа стартера и турбины двигателя после подачи топлива в 

камеры сгорания и его воспламенения (диапазон частот вращения щ-щ).

Ш - самостоятельная раскрутка ротора двигателя от частоты вращения, при 

которой отключается стартер (п2) режима малого газа (пмг).

На I этапе стартер преодолевает момент сопротивления ротора (Мсх>Мсопр). 

При частоте вращения щ в камеры сгорания двигателя подается топливо, кото­

рое воспламеняется специальными пусковыми воспламенителями. Мощность 

стартера и частоту вращения щ выбирают так, чтобы выполнялось условие И!<пх 

(пх - конечная частота вращения при "холодной" прокрутке двигателя от старте­

ра). Иначе запуск станет невозможным. Обычно щ= (0,5...0,85)пх.

На II этапе и стартер, и турбина двигателя работают одновременно. После
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подачи топлива мощность турбины начинает возрастать и с некоторой частоты 

вращения (рис. 2.3 с л >0,13) на валу двигателя появляется избыточный крутя­

щий момент Мх-Мсопр. Однако, для ускорения запуска стартер продолжает рабо­

тать до значительной частоты вращения п2, когда избыточный момент турбины 

достигает величины, сравнимой с моментом стартера в начальный момент запус­

ка (Мст.о).

На Ш этапе происходит выход двигателя на режим малого газа после от­

ключения стартера под действием избыточного момента турбины. На частоте 

вращения малого газа этот избыточный момент исчезает, Мх=Мсопр.

Процесс запуска заканчивается.

У выполненных ТРД и ТРДЦ характерные частоты вращения имеют сле­

дующие значения (по отношению к максимальной частоте вращения ротора):

У/77 £2.06 /

cm

М:

Л * 30/о

1 - воспламенение топлива в двигателе; 2 - отключение стартера; 3 - режим малого газа; ЕМ - 
сумма моментов всех внешних сил, действующих на ротор двигателя при запуске; Мх - кру­
тящий момент, развиваемый турбиной; Мс - крутящий момент сил сопротивления вращению 
ротора; Мсх - крутящий момент стартера; Mj - динамический момент ТРД

Рис. 2.3. Этапы запуска ГТД

подачи топлива т= 0,08...0,15;



42

отключения стартера п2 = 0,25...0,4.

Большие значения относятся к двух- и трехроторным двигателям, имеющим 

повышенные частоты вращения роторов высокого давления на режиме малого га­

за.

2.4. Продолжительность процесса запуска

Крутящий момент, мощность и время работы пускового устройства зависят 

от заданной продолжительности запуска.

Применим теорему об изменении количества движения ротора двигателя в 

процессе запуска: изменение количества движения системы равно сумме момен­

тов всех внешних сил, действующих на эту систему:

d
(2 .1)

d r

Здесь Jnp - массовый полярный момент инерции ротора и других враща­

ющихся элементов двигателя; со - угловая скорость вращения ротора двигателя; 

DM - сумма моментов всех внешних сил, действующих на ротор двигателя при 

запуске:

DM=MCT + MT-M C; (2.2)

Мсх - крутящий момент стартера (пускового устройства; Мх - крутящий момент, 

развиваемый турбиной ГТД в процессе запуска; Мс - крутящий момент сил со­

противления вращению ротора:

МС=МК +МВ +Ма +МХр. (2-3)

Мк - крутящий момент, необходимый для вращения ротора компрессора;

Мв - крутящий момент, идущий на привод винта ТВД с не отключающим­

ся винтом;

Ма - крутящий момент для привода агрегатов двигателя;

Мхр - крутящий момент, затрачиваемый на преодоление сил трения.

Левую часть формулы (2.1) можно представить в следующем виде:

d  , т т dCQ d j n _

(2.4)
 ( J  со) = J  —---- h со— —
d r  np } np dT  dT
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Поскольку передаточные числа от ротора к винту, агрегатам и стартеру не 

меняются, то Jnp=constH dJnp/dx= 0. Тогда

J„P^  = M j = -LM = M cr + M T- M c, (2.5)

где Mj. - .динамический момент ГТД, идущий на ускорение вращения. 

Отсюда находим время раскрутки: dx=Jnp/(dco/Mj) и

_  7  d c o  7  d n  7  d n

J "p 3 M .  "p J M .  "p J M CT +  M T - M C ■ ( 2 ' 6 )coH J  n H J  n H C l  1 С

Здесь индексы "и" относятся к значениям ш и п в  начале запуска, "к" - в 

конце.

2.5. Определение динамического момента для различных этапов 

запуска ГТД. Мощность агрегатов раскрутки ротора

Исходные данные для расчета - значения характерных частот вращения 

ротора при запуске: пмг ,щ , п2:

пмг - частота вращения ротора на режимах земного малого газа; 

выбирается из условий устойчивой работы двигателя на старте при наи­

меньшей тяге и пониженной температуре газов (как правило, пмг=0,4птах);

щ - частота вращения ротора, при которой подается в камеру сгорания и 

воспламеняется топливо, ее выбирают из условий n,<nx ( пх - конечная частота 

вращения при "холодной" прокрутке двигателя стартером; эта частота 

определяется уровнем мощности стартера и мощностью сил сопротивления 

вращению ротора, обычно П!=(0,5...0,85)пх;

п2 - частота вращения ротора, при которой стартер отключается; в этот 

момент на роторе двигателя уже имеется значительный избыточный момент 

турбины ДМТ, сравнимый с начальным моментом стартера Мс|(| . Такой 

момент создается турбиной существенно раньше частоты п2, т.е. в этом 

периоде стартер продолжает раскручивать ротор двигателя вместе с 

турбиной.

Практикой установлены зависимости

~т = —  = 0,2.. .0,25; п 2 = -^ - = 0,6.. .0,8 (2.7)
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Исходным для расчета является также момент сопротивления вращению ро­

тора на режиме малого газа:

Л/Т _ Мкмг _ Д  t  _ 1 ^ адМ Г ^ В М Г
ш смг ш тмг 0

Лм пмгЛкмг _ (2.8)

По известному Мхмг определяется момент сопротивления ротора для любых 

частот вращения ротора в процессе запуска Мсп.

При этом принимается изменение частоты вращения ротора по пара­

болической кривой

Мкмс — — Мтмг
Лм

(  \ 2 п
\ пмг J

= Ъп
(2.9)

Здесь Lad, Свмг - соответственно работа адиабатического сжатия возду­

ха в компрессоре, расход воздуха, частота вращения ротора, КПД компрессора на

Mr
ь  =  ■

1 ТМ Г
2

режиме малого газа; г}м - механический КПД ротора двигателя (г|м~0,95), .

Определение динамического момента на I, II и III этапах запуска

Крутящий момент пускового устройства определяется по формуле

Мст = М с п  ~  а п  ( 2  ] 0 )

где Мсхо ~ начальный пусковой момент стартера при п= 0; а - коэффициент, 

определяемый типом стартера.

Выразим Мсхо через мощность стартера Ncx, определив ее из условия равен­

ства моментов Мсх =Мс=Мк/г|м с учетом формулы (2.9) на частоте холодной про­

крутки пх

N  ст. х  — 27mx M CT ,х — 2 я п х М Тмг
( Уп
\ пмг J

■ 2 яЬп2х
2.11) от-

2
сю даМ сх.х = Ь пх .

Подставим последнее выражение в (2.9):

Мстх = М ст.о ~  а п х  = Ьп х  и  п о л у ч и м  ^ с т .х  = Ьп х  +  апх  (2.12)

Из (2.11) определяется nx: пх = yjNCTX 1(2лЬ). (2.13)

Окончательно зависимость (2.9) крутящего момента пускового устройства от 

частоты вращения будет иметь вид
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М ст = bn2x + a(nx - n )  (2.14)

Крутящий момент Мс, необходимый для преодоления сопротивления при 

сжатии воздуха в компрессоре, на пусковых режимах изменяется по закону 

квадратичной параболы, Mc=b n . В величину этого момента входят и значения 

крутящих моментов, уровень которых не превышает 5%, необходимых для при­

вода в процессе запуска агрегатов и преодоления сил трения в опорах и переда­

чах, что оценивается уровнем механического КПД цм.

На этапе время запуска определяется по формуле

Y  dn  ) ТГ I I  
1IIIГг = 2яj np j М т М с

На III этапе избыточный момент турбины AMT=Mj=Mx-Mc. Этот момент опре­

деляется по величине избыточной мощности турбины на неустановившихся ре­

жимах (при разгоне ротора ГТД). Избыточная мощность определяется по фор­

муле, предложенной сотрудниками ЦИАМ:

А Т А Т ггУСТ У Густ У Гразгона \  Г  17^

  Т*rji   Гразгона
Г  rj-1=1=

где Густ -относительное увеличение температуры газа перед турбиной

в процессе запуска; величины Т * Гразгона и Т * Гусх задаются на основе опытных 

данных.

Переходя к моментам, получим

Л т з -  1 -гг AM  Т А М Т = A N T =

откуда

(2.18)

АМ Т — М т М с — М Туст ■ A N Т ^2

Очевидно, что согласно (2.9)
МТуСт Мс Мшг

( ГП
\ пмг J и избыточный момент

А Мт = М тмг
( Гп

турбины будет: \ пмг j  (2.20)
■ANT



46

На II этапе потребный для раскрутки ротора динамический момент созда­

ется одновременно и пусковым устройством, и турбиной двигателя. Избыточ­

ный момент турбины на роторе двигателя

В расчете принимается, что этот момент изменяется в интервале частот 

вращения ni...n2 линейно.

При частоте щ ДМХ имеет отрицательную величину 

А М п  = —М к / 1)м = —Ьц

Далее с увеличением частоты вращения избыточный момент изменяется 

до положительных значений.

В момент отключения стартера, при частоте п2 он равен (см. 2.20)

Рис. 2.4. К вопросу определения момента Мх на II этапе запуска

На рис 2.4 показана схема определения зависимости ДМХ = f(n) для II эта­

па запуска, на которой принята линейная зависимость ДМх=Ап-В. Коэффици­

енты уравнения А и В находятся из выражений

А М Т = М Т - М С = М Т
Лм

A N t

АМТ
этапjamfc/ca

А = tgy =
А М Т2 -  А М п

п- -  я и (2 .21 )
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В = Ап} = А-

А М  
АМ

Т 2
Щ  +  П 2

п

A M  
АМ

Т 2 + 1
П (2 .22)

Выражение для коэффициента В получено на основании подобия тре­

угольников ln ln ' и 2п2п'.

2.6. Основные факторы, влияющие на продолжительность запуска

Такими факторами являются:

1 Величина начального момента пускового устройства Мсх0. Большой на­

чальный момент уменьшает продолжительность II этапа запуска.

2 Мощность пускового устройства Ncx. Чем больше эта мощность, тем 

меньше продолжительность I и II этапов запуска. На продолжительность II и III 

этапов влияет мощность (момента) турбины двигателя, определяемая уровнем 

температуры газов перед турбиной Тг*. Последнее снижает прочностную на­

дежность турбины.

3 Массовый полярный момент инерции ротора двигателя с кинематически 

связанными с ротором узлами Jnp. Чем больше величина Jnp, тем больше про­

должительность запуска. Этим объясняется то, что, как правило, продолжитель­

ность запуска ТВД значительно выше, чем у других типов ГТД, что вызвано 

увеличением Jnp при жесткой связи ротора двигателя с воздушными винтами.

4. Момент газодинамического сопротивления ротора компрессора Мс. При 

увеличении числа ступеней и габаритов компрессора продолжительность запус­

ка увеличивается.

Наиболее радикальным средством сокращения времени запуска является 

повышение мощности пусковых устройств. Так, в случае ТРД увеличение 

удельной мощности стартера (отношение Ncx/Romax) в два раза сокращает про­

должительность запуска двигателя также в два раза.

Повышение Тг* перед турбиной двигателя при запуске сравнительно мало
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сокращает время запуска, но значительно увеличивает опасность перегрева ло­

паток турбины ГТД. Малое влияние этого фактора на время запуска объясняет­

ся тем, что он действует лишь на коротком III этапе запуска.

Опасность перегрева лопаток турбины определяет то, что разработчики 

ГТД часто назначают температуру газов при запуске ниже температуры газов на 

неустановившемся режиме малого газа (Тг.3 тах <ТГМГ).

2.7. Особенности запуска ТВД

Особенности запуска ТВД обусловлены особенностями конструкции этих 

двигателей:

- жесткое соединение ротора турбокомпрессора двигателя с воздушными 

винтами значительно увеличивает в сравнении с ТРД и ТРДД массовый поляр­

ный момент инерции ротора;

- более высокие частоты вращения ротора на режиме малого газа (так, час­

тота вращения ротора ТРД с осевым компрессором на режиме малого газа со­

ставляет 35-40%, а у ТВД - 60-85% максимальной частоты вращения ротора);

- ТВД в сравнении с ТРД и ТРДД имеет в процессе запуска более широкий 

диапазон частот вращения ротора.

Эти конструктивные особенности обусловливают то, что несмотря на 

применение на ТВД существенно более мощных пусковых устройств, время их 

запуска более чем в 2 раза превышает время запуска безредукторных ГТД. 

Вторая и третья особенности ТВД приводят к неустойчивой работе компрессо­

ра в процессе запуска. Это наблюдается после подачи топлива (II этап запуска) 

и влечет отказ запуска вследствие перехода линии процесса по характеристике 

через границу устойчивой работы компрессора, КПД и напор которого умень­

шится, избыточный момент турбины, по существу, исчезнет. Наступает так на­

зываемое "зависание" режима запуска (частота вращения не увеличивается да­

же при значительном повышении температуры газа перед турбиной, что при­

водит к углублению помпажа, к еще большему снижению КПД и напора).
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Перепуск воздуха за компрессором в значительной степени устраняет "за­

висание" частоты вращения, несмотря на некоторое снижение динамического 

момента турбины вследствие уменьшения расхода газа через турбину за счет 

перепуска воздуха из-за промежуточных ступеней компрессора.

2.8. Особенности запуска ТРД двухроторной схемы

Одна из основных особенностей двухроторных ТРД и ТРДД состоит в том, 

что на всех режимах работы роторы вращаются с различной частотой (сколь­

жение роторов). В процессе запуска на скольжение роторов значительное 

влияние оказывает пусковое устройство, обеспечивающее большую частоту 

вращения того ротора, к которому оно подключено.

В выполненных конструкциях запуск осуществляется раскруткой пус­

ковым устройством ротора высокого давления. Частота вращения ротора низ­

кого давления увеличивается за счет газовой связи между роторами. Раскрутку 

обоих роторов одновременно стартерами трудно выполнить конструктивно. 

Раскрутка ротора низкого давления по линии газовой связи требует большей 

мощности пускового устройства (больший момент инерции по сравнению с 

ротором высокого давления), в этом случае снижается диапазон устойчивой 

работы компрессора низкого давления из-за большей частоты его вращения.

Работа ротора низкого давления в начальный период запуска на режимах 

авторотации снижает запас устойчивой работы компрессора высокого давле­

ния. Это приводит к необходимости раскрутки ротора высокого давления до 

большей частоты вращения и увеличению периода совместной работы пуско­

вого устройства и турбины по сравнению с одноротрными ТРД.

После вступления в работу турбины ротора низкого давления повышается 

эффективность каскада низкого давления и всего компрессора, благодаря чему 

повышается давление газов перед турбинами и их избыточная мощность. Ро­

торы быстро увеличивают обороты и выходят на режим малого газа.



50

2.9. Особенности запуска ГТД в полете

Запуск ГТД в полете осуществляется, как правило, при авторотации двига­

теля без использования пускового устройства.

Авторотация - установившийся режим двигателя, определяемый только 

скоростью полета (в отличие от режима работающего двигателя, который оп­

ределяется двумя параметрами: скоростью полета - числом М и режимом рабо­

ты .двигателя - приведенным расходом топлива или частотой вращения рото­

ра).

На режиме авторотации рост частоты вращения ротора является следстви­

ем увеличения перепада давлений потока воздуха, срабатываемого на турбине, 

главным образом из-за увеличения степени сжатия воздуха.

При достижении критического перепада в реактивном сопле (его за­

пирании) частота вращения ротора при авторотации перестает расти и при 

дальнейшем увеличении Мп не изменяются и другие параметры.

Условия воспламенения топлива в камере сгорания ГТД в полете су­

щественно ухудшаются вследствие влияния следующих факторов:

1. Пределы устойчивого горения по коэффициенту избытка воздуха а су­

жаются с увеличением объемного расхода воздуха, а также при снижении его 

температуры и особенно давления. Этот фактор проявляется значительнее при 

запуске двигателей на больших высотах.

2. Скорость воздуха на входе в камеру сгорания существенно возрас­

тает вследствие увеличения массового расхода воздуха (что объясняется низ­

кой температурой потока воздуха перед турбиной - отсутствие теплового дрос­

селя).

3. Энергия разряда электрической свечи снижается из-за низкой плот­

ности воздуха.

При очень больших высотах запуск двигателя становится невозможным и 

для запуска необходимо снижать высоту и скорость полета.

Для каждого типа ГТД устанавливаются условия запуска в полете: высота
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и скорость полета, частота авторотации.

Процесс запуска двигателя в полете состоит из двух этапов:

I - установление требуемых условиями запуска высоты и скорости полета 

JIA; вывод двигателя на заданные частоты авторотации, поступление в него 

топлива и воспламенение топливовоздушной смеси;

II - совместная раскрутка ротора набегающим потоком и работающей 

турбиной после воспламенения основного топлива.

Максимальная высота запуска может быть существенно увеличена при­

менением специальных высокоэффективных воспламенителей (например 

вихревых ультразвуковых форсунок, разрабатываемых лабораторией кафедры 

ТДЛА СГАУ).

Для каждого типа двигателей в зависимости от его характеристик, конст­

рукции форсунок и камеры сгорания, сорта пускового топлива и энергии ис­

точника воспламенения устанавливаются условия запуска в полете - наи­

большая высота, скорость полета и частоты вращения ротора при авторота­

ции, при которых возможен запуск в полете.

Иногда целесообразно произвести встречный запуск, т.е. запуск сразу же 

после выключения двигателя, пока скорость вращения ротора еще не снизи­

лась до частоты авторотации. Тогда камера сгорания работает еще при более 

высоких давлениях и температурах воздуха, что улучшает условия подготовки 

и воспламенения топливовоздушной смеси и, следовательно, надежность за­

пуска. Однако встречный запуск требует специальной подготовки экипажа.

2.10. Особенности запуска ТВД в полете

Запуск турбовинтового двигателя в полете начинается с расфлюгирования 

лопастей винта. При этом двигатель выводится под контролем регулятора на 

промежуточные (меньше рабочих) частоты вращения, при которых обеспечи­

вается воспламенение и горение пускового и основного топлив. В дальнейшем 

ротор двигателя раскручивается под совместным воздействием момента авто­
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ротации воздушного винта и момента турбины двигателя. Вследствие боль­

шой величины момента от винта ротор двигателя быстро выходит на частоту 

вращения режима полетного малого газа.

Таким образом, выделяются следующие основные этапы запуска ТВД в 

полете:

1. вывод винта из флюгерного положения (до регулируемой частоты 

вращения в режиме авторотации, на которой воспламеняется и ус­

тойчиво горит топливо в запальном устройстве);

2. воспламенение основного топлива в камерах сгорания ТВД;

3. дальнейшая раскрутка ротора двигателя до частоты вращения на ре­

жиме полетного малого газа.

Вследствие значительной величины крутящего момента время выхода 

ТВД на режим высотного малого газа меньше, чем турбореактивного дви­

гателя.

В рейсовых полетах не рекомендуется производить запуск ТВД в воздухе, 

если работающие двигатели обеспечивают безопасность полета.

2.11. Воспламенение топливовоздушной смеси

Для запуска двигателя необходимо поджечь топливовоздушную смесь в 

камере сгорания, что осуществляется различными источниками тепловой 

энергии (электрическим разрядом между двумя электродами или по поверх­

ности полупроводника, пламенем предварительно воспламененного пусково­

го топлива).

Для ТРД необходима только пусковая система зажигания, воспламе­

няющая топливовоздушную смесь во время запуска двигателя или в случае 

внезапного прекращения процесса горения в камерах сгорания.

Надежное воспламенение топливовоздушной смеси в двигателе зависит 

от многих факторов, главными из которых являются: сорт топлива, подготов­

ка топливовоздушной смеси; скорость ее движения и температура; давление
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в зоне воспламенения.

В настоящее время существуют две гипотезы воспламенения горючей 

смеси: тепловая и электрическая.

Согласно тепловой теории существенным является количество энергии, 

введенной в минимальный объем горючей смеси, нагревающее его до темпе­

ратуры самовоспламенения.

Согласно электрической (ионной) теории тепло есть конечная форма 

преобразования энергии разряда. До перехода в тепло эта энергия в большей 

степени проявляется в активизации отдельных молекул, т.е. в увеличении их 

внутренней энергии. В разряде протекают процессы ионизации, диссоциации 

молекул с образованием активных радикалов. Активизированные молекулы 

становятся центрами образования цепных реакций без нагрева до температу­

ры самовоспламенения.

При образовании достаточного количества молекул, активизированных 

разрядом, реакция протекает по схеме разветвленных цепных реакций.

Экспериментальные работы показали, что с увеличением продолжите­

льности действия искры минимальная энергия зажигания, необходимая для 

воспламенения топливовоздушной смеси, увеличивается, т.е. скорость под­

вода тепла играет большую роль.

Вероятно, действуют обе теории, однако эксперименты показывают, что 

основную роль в воспламенении топливовоздушной смеси электрическим 

разрядом играет тепло.
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тп

1

1 - направление движения основного потока воздуха; 2 - наружная втулка воспламените­
ля; 3 - подвод топлива к форсунке; 4 - внутренняя втулка; 5 - электрообогрев воздуха; 
6 - свеча зажигания; 7 - кабель свечи; 8 - кабель электроподогрева; 9 - подвод пуско­
вого топлива; 10 - подвод воздуха к воспламенителю; 11 - выход продуктов сгорания из 
воспламенителя

Рис. 2.4. Схема камеры сгорания с пусковым воспламенителем

2.12. Системы предварительной раскрутки ротора ГТД

2.12.1. Классификация систем по типу пускового устройства

На выбор типа пусковых устройств значительное влияние оказывают ис­

пользуемая энергосистема источника питания летательного аппарата, величина 

требуемой мощности пускового устройства и продолжительность запуска дви­

гателя.

В ГТД используются электростартеры; турбостартеры, работающие на то­

пливе двигателей летательного аппарата; турбостартеры, работающие на жид­

ком однокомпонентном топливе; воздушные турбостартеры; турбостартеры,
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работающие на твердом топливе.

Источники питания могут быть либо бортовыми, либо аэродромными (на­

земными).

2.12.2. Электрические системы запуска

Такие системы обладают высокой надежностью, позволяют автомати­

зировать процесс запуска, просты в управлении и удобны в обслуживании. Их 

недостатки: большие потребная электрическая мощность и вес аккумулятор­

ных батарей; уменьшение полезной отдачи аккумуляторов при низких темпе­

ратурах и существенное увеличение веса систем с увеличением их мощности.

Значение начального пускового момента стартера должно обеспечить без­

ударный ввод двигателя в раскрутку. Особенно это условие должно выдержи­

ваться для ТВД ввиду наличия эксплуатационных зазоров в зубчатых зацепле­

ниях редуктора и большой величины момента инерции воздушного винта. В 

электрических системах осуществить безударный ввод двигателя в режим рас­

крутки не удается. Поэтому пусковой момент электростартера ограничивается.

Широкое применение для запуска ГТД получили электродвигатели по­

стоянного тока с последовательным шунтовым (типа ГС и СТГ) или смешан­

ным (типа ГСР, ГСР-СТ и СТ) возбуждением. Для снижения общей массы сис­

тем используются стартеры-генераторы (СТГ), выполняющие функции старте­

ра при запуске, а при дальнейшей работе двигателя - функции генератора.

Самолетные стартеры-генераторы выполняются по схеме параллельного 

возбуждения, когда обмотки возбуждения и якоря подсоединены параллельно 

к источникам питания.

Для электростартеров постоянного тока скорость вращения регулируется 

по заранее выбранному закону:

ю= U ~ I^ R»+R^  (2.23)
сФ У J

где U - напряжение питания; 1я - сила тока якоря; R,, - сопротивление
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якоря; - дополнительное сопротивление в цепи якоря; с - электрическая по­

стоянная стартера; Ф - магнитный поток обмотки возбуждения.

Так как сопротивление якоря мало (Яя =0,002...0,01 Ом), скорость враще­

ния зависит, в основном, от напряжения питания U и магнитного потока об­

мотки возбуждения Ф.

Максимальный ток при запуске (со = 0)

1я=(0,7-0,8)и/ Яя, (2.24)

т.е. в первый момент запуска ток может достигать больших значений (у 

стартера-генератора ГС-18М0 в системе СПЗ-15 двигателя ТВ2-117А пуско­

вой ток 1я = 200...250 А). В начальный момент напряжение на клеммах старте­

ра небольшое (у ГС-18МО U= 4...5В). Из выражения (2.24) видно, что измене­

ние скорости вращения осуществляется изменением U, Яд и Ф.

Изменение скорости вращения ротора двигателя подчиняется экспо­

ненциальному закону

<Dn=ooy(l-e 't/B), (2.25)

где соу - скорость установившегося движения; t - время выхода на соп; В -

электро-механическая постоянная времени,

b = El±ElI;  (2.26)
(сФ)г ’

1С - момент инерции системы "стартер - ротор двигателя".

Физический смысл постоянной В - время, в течение которого электродви­

гатель разгоняется от со = 0 до 0,632 соу

Пуск и раскрутка системы "стартер - ротор ГТД" при запуске осу­

ществляется в несколько этапов. Значения соу необходимо менять таким обра­

зом, чтобы получить плавное нарастание частоты вращения ротора и опти­

мальное среднее значение тока якоря, при котором КПД системы будет мак­

симальным.

Изменение значений установившейся скорости вращения соу в сов­

ременных системах запуска получают изменением напряжения питания, регу­

лированием тока возбуждения и введением дополнительного сопротивления в
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цепь якоря СТГ одновременно.

2.12.3. Турбокомпрессорные стартеры

Турбокомпрессорные стартеры (ТКС) - малогабаритные высокооборотные 

ГТД с ограниченной продолжительностью работы (но 120 с) и мощностью до 

200 кВт. ТКС по схеме аналогичны турбовальным двигателям (ТВалД), мощ­

ность турбины которых используется для раскрутки ротора ГТД.

Преимуществом ТКС является возможность получения мощности, доста­

точной для запуска ГТД любой тяги (мощности), при умеренных габаритах и 

удельном весе стартера.

Их недостатки: большая продолжительность запуска, зависящая от време­

ни запуска самого ТКС; сложность конструкции и большой удельный вес.

В ТКС применяются два метода регулирования - по постоянству расхода 

топлива и по постоянству частоты вращения.

Крутящий момент от турбостартера к ротору запускаемого двигателя пе­

редается через редуктор или через гидромуфту, либо посредством свободной 

(стартовой) турбины, кинематически не связанной с первой (рис. 2.5).

Регулирование турбостартера по постоянству расхода топлива при­

меняется в схемах с гидромуфтой. В процессе запуска турбостартера масло в 

гидромуфту не подается. При достижении определенной частоты вращения 

масло от регулятора поступает в гидромуфту и ротор запускаемого двигателя 

начинает раскручиваться. Далее подача масла в гидромуфту увеличивается по 

закону поддержания постоянного крутящего момента на выходном валу



58

a 5 g

CW /7P//A "1 
|-K \44S \\\4 I 1

Рис. 2.5. Кинематические схемы турбостартеров со свободной турбиной с 
планетарным редуктором (а), обычным редуктором (в),

Схема турбостартера с гидромуфтой (б)

В ТКС со свободной турбиной турбокомпрессор работает на устано­

вившемся режиме (регулирование по закону n=const). Свободная турбина стар­

тера работает при изменяющейся частоте вращения, обеспечивая плавную рас­

крутку ротора двигателя.

Раскрутка ротора ТКС с последующим его запуском осуществляется элек­

тростартером. Останов - отключением подачи топлива. Применение керосина в 

качестве топлива для ТКС упрощает эксплуатацию (не нужен, второй вид топ­

лива), но затрудняет его запуск при минусовых температурах.

Выполненные конструкции турбокомпрессорных стартеров со свободной 

турбиной и повышенной частотой вращения (до п = 1300 с"1) имеют сравни­

тельно небольшие массы и габариты и высокие КПД.

2.12.4. Воздушные стартеры ГТД

Воздушная система раскрутки ротора ГТД состоит из двух агрегатов: энер­

гоузла (источника сжатого воздуха) и воздушного стартера - высокооборотной 

осевой турбины.
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Воздух для стартера отбирается от специальной газотурбинной установки 

наземного или, чаще, бортового типа, от работающего двигателя на многомо­

торном ЛА, либо от специальных баллонов.

Мощность турбины воздушного стартера определяется по уравнению

где GB - секундный массовый расход воздуха; г|т - КПД турбины по пара­

метрам заторможенного потока.

Из (2.27) видно, что мощность прямо пропорциональна объемному расхо­

ду воздуха через стартер. Поэтому целесообразно воздух перед подачей в 

стартер подогревать. Мощность воздушных стартеров низкого давления со­

ставляет 20...200 кВт. Давление воздуха на входе в стартер 250...500 кПа, тем­

пература 420...600 К, расход от 0,35 до 1,5 кг/с.

Мощность стартера находится из условий совместной работы стартера и 

источника сжатого воздуха с учетом потерь в сети. Приближенно потери дав­

ления в сети пропорциональны квадрату расхода воздуха:

где а - коэффициент сопротивления трубопроводов.

Снижение температуры воздуха t~ 8...10° на каждые 5-7 м длины теп­

лоизолированных трубопроводов приводит к уменьшению давления перед тур­

биной стартера. Поэтому воздушные стартеры преимущественно используются 

на JIA, где двигатели размещены в непосредственной близости друг от друга.

Эффективность использования энергии сжатого воздуха оценивается 

мощностным КПД, r|N - отношением располагаемой мощности стартера Ncx 

к эквивалентной мощности отбираемого сжатого воздуха N3KB:

При неизменной (заданной) мощности на валу ротора двигателя увеличе­

ние КПД воздушного стартера приводит к снижению требуемого количества

к-1
N.

к — 1

к

\ P b J
(2.27)

Ap~aGp2 (2.28)

Pn Ncx/ N3KB, 

где N3KB =9,8 10'3GBLafl.

экв? (2.29)
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подводимого сжатого воздуха, что, в свою очередь, приводит к снижению эк­

вивалентной мощности источника питания К Ж|!. Снижение К Ж|, приводит к уве­

личению мощностного КПД воздушной пусковой системы.

Системы управления процессом запуска двигателя с воздушным стартером 

аналогичны электрическим системам типа СПЗ, упомянутым выше за исключе­

нием того, что в основу регламентации процесса запуска положены кроме вре­

менных интервалов значения частот вращения ротора запускаемого двигателя.
Пример применения воздушного стартера ГТД

Воздушный стартер (ТРЛЛ) (его часто называют воздушной пусковой турбиной, рис. 

2.6) служит для раскрутки ротора высокого давления ТРДД до частоты вращения, после дос­

тижения которой двигатель самостоятельно выходит на режим малого газа. Основные дан­

ные стартера одного из отечественных ТРДД:

Номинальная мощность стартера при абсолютном давлении воздуха 4 кгс/см2, темпе­

ратуре 460 К и расходе воздуха 1 кг/с, кВт 1501з°;

Частота вращения выходного вала при отключении стартера, 1/мин...9бОО+200;

Время открытия заслонки, с - 8 ... 1 0;

Время закрытия заслонки, с не более 1.

Стартер состоит из основных узлов: корпуса, турбины, редуктора, обгонной муфты и 
заслонки.

Корпус стартера - литой из магниевого сплава.
Турбина - воздушная, осевая, реактивная. Лопатки изготовлены за одно целое с 

диском из высокопрочного титанового сплава. Диск запрессован на двухопорном вале. 
Передача крутящего момента производится через шлицы.

Редуктор - одноступенчатый, четырехпоточный, с передаточным отношением ip=4,05.
Обгонная муфта состоит из двух полумуфт (ведущей и ведомой). Ведущая полумуфта 

через шлицевое соединение связана с выходным валом редуктора и заторможена резиновой 
манжетой, ведомая полумуфта соединена шлицами с выходной рессорой стартера.
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^ m \ \ \ \ \ \ \ \ \ \ \ \ \ \ \ \ \ \ l

1 - воздушная заслонка; 2 - полость механизма открытия и закрытия воздушной заслон­
ки: 3 - корпус турбины стартера;,4, 5 - сопловой аппарат и рабочее колесо турбины; 6
- редуктор одноступенчатый, четырехпоточный, ip = 4,05; 7 - ведущая полумуфта; 8 - 

корпус редуктора;10 - ведомая полумуфта; 11 - приводная рессора; 12 - втулка венцо- 
вой шестерни редуктора; 13 -  фасонная гайка с наружной прямоугольной резьбой; 14

- пружина; 15 - манжета; 16 - опорная шайба; 17 - гайка
Рис. 2.6 Сборочный чертеж воздушного стартера ВПГ 144

Стартер работает следующим образом (рис. 2.7). К заслонке 3 подводит­

ся сжатый воздух. После нажатия на кнопку "Запуск на земле" подается на­

пряжение 27 В на электромагнит 5, который, преодолевая действие пружины 

1, устанавливает систему управляющих клапанов 2 в крайнее левое положе­

ние. Из-за заслонки через клапан 2, фильтры и дроссели воздух повышенно­

го давления стравливается в атмосферу. Создаваемое сжатым воздухом усилие 

преодолевает усилие пружины. 4 и перемещает заслонку 3 в крайнее правое 

положение. В результате этого сжатый воздух через сопловой аппарат пода­

ется на лопатки 6 турбины. Вращение турбины через редуктор передается 

на полумуфты 11 и 12 и далее на выходную рессору 13, соединенную с ва­

лом коробки самолетных агрегатов (КСА) двигателя.



WVi/WA Воздух 6 
атмосферу

1, 4, 15 - пружины: 2 - клапан: 3 -заслонка; 5 - электромагнит; 6 -лопатки турбины; 7 - 
шестерня; 8, 14 - втулки; 9 - фильтр и дроссель; 10 - гайка; 11 и 12 - полумуфты; 13 - 
рессора; 16 - манжета

Рис. 2.7. Схема работы воздушного стартера

Нормальный останов стартера производится путем снятия напряжения 27 

В с электромагнита 5. В результате этого система управляющих клапанов 2 

под действием пружины I перемещается в крайнее правое положение в Дав­

ление за заслонкой и передней выравнивается, вследствие чего заслонка под 

действием пружины 4 перемещается влево и перекрывает подачу воздуха на 

турбину стартера.

Напряжение 27 В снимается с электромагнита заслонки стартера по 

команде центробежного выключателя (ВЦ) двигателя при достижении турбиной 

стартера частоты отключения при нормальном запуске или по истечении 65 с с 

момента нажатия на кнопку "Запуск на земле" при ложном запуске и хо­

лодной прокрутке.

Контроль работы и отключения стартера производится по указателям та­

хометров двигателя, сигнальной лампе "Нормальное давление воздуха за за­
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слонкой стартера" и по сигнальной лампе "Автомат пуска двигателя (АПД) ра­

ботает" .

Работа обгонной кулачковой муфты.

Муфта состоит из ведущей и ведомой полумуфт. Ведомая муфта 10 имеет 

шлицевое соединение с приводной рессорой II. Ведущая полумуфта 7 шлицами 

соединена с втулкой 12 венцовой шестерни редуктора. Часть шлицев на по­

верхности полумуфты 7 удалены (из 30 шлицев оставлено 10, равнорасполо­

женных по окружности), что обеспечивает необходимый свободный люфт по 

окружности для включения и выключения муфты.

Включение муфты (соединение полумуфт 7 и 10 происходит в начале 

вращения стартера поворотом жестко (через шлицы) закрепленной на втулке 

12 фасонной гайкой 13, которая по наружной поверхности соединена с полу- 

муфтой 7 трехзаходной прямоугольной резьбой. Наружная цилиндрическая 

поверхность полумуфты тормозится в окружном направлении манжетой 15, 

что при вращении втулки 12 обеспечивает осевое движение полумуфты 7 по 

прямоугольной резьбе вправо до соединения с полумуфтой 10.

Пружина 14 под гайкой 13 предназначена для амортизации ударных на­

грузок на элементы узла в моменты включения и выключения муфты. Передней 

опорой гайки 13 служит шайба 16, закрепленная на втулке венцовой шестерни 

редуктора гайкой 17.

При выключении стартера после запуска ведомая полумуфта, вращаемая 

в этот момент ротором двигателя, благодаря скосам на тыльной поверхности 

кулачков выталкивает ведущую полумуфту в исходное положение, в котором 

она находится до следующего запуска.

3. Топливные системы JIA

3.1. Назначение топливных систем. Предъявляемые требования

Топливные системы предназначены для размещения необходимого запаса 

топлива на борту JIA и бесперебойной подачи его в двигатели при всех воз­
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можных режимах и условиях их работы. Топливные системы являются ком­

плексами самостоятельных систем (магистралей), объединенных общими тре­

бованиями, предъявляемыми к гидрогазовым системам, и конкретными требо­

ваниями, предъявляемыми к топливным системам.

В состав комплекса входят системы: питания двигателей топливом; дрена­

жа и наддува топливных баков; автоматической централизованной заправки; 

автоматического управления расходом топлива; автоматического измерения 

количества топлива; откачки остатков топлива из дренажных бачков, остатков 

топлива из баков и трубопроводов; охлаждения других бортовых систем (масла 

в маслосистеме двигателя, радиоэлектронной аппаратуры, воздуха в системе 

кондиционирования, подшипников турбины на некоторых двигателях и др.); 

управления центровкой JIA; балансировочной перекачки топлива; управления 

отдельными элементами двигателя (например, створками сопла); аварийного 

слива топлива.

Наличие этого комплекса обусловлено следующими конкретными тре­

бованиями, предъявляемыми к топливным системам.

1. Надежное питание двигателей топливом на всех режимах полета JIA. 

Для некоторых типов JIA при неработающих насосах 1-й ступени подкачки 

должно осуществляться бесперебойное питание двигателей топливом до высо­

ты 6-8 км.

2. Пожарная безопасность двигателя, его систем и JIA в целом.

3. Живучесть системы питания двигателей топливом.

4. Обеспечение необходимой дальности полета с учетом резервного за­

паса топлива на 45 мин полета.

5. Автоматическая и максимальная выработка топлива из баков в задан­

ной последовательности с сохранением центровки JIA в допустимом диапазоне, 

с автоматической балансировочной перекачкой синхронно с изменением поло­

жения центра тяжести JIA.

6. Аварийный слив топлива в полете для JIA, имеющих ограничения по 

посадочному весу или центровке.
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7. Полный слив топлива на земле из всех элементов системы.

8. Автоматическая централизованная (т.е. закрытая) заправка JIA с об­

щей емкостью топливных баков более 5000 л с подачей не менее 28 л/с и скоро­

стью движения по трубопроводам не более 7 м/с за время не более 10 мин.

9. Надежный и удобный контроль за работой топливной системы на зем­

ле и в полете.

3.2. Системы топливоподачи в двигатель

Системы топливоподачи служат для подачи в двигатель топлива, находя­

щегося в баках летательного аппарата, в требуемом количестве. Они обеспечи­

вают также надлежащее распыливание топлива при вводе его в камеры сгора­

ния. Системы топливоподачи дополняются системами автоматического регули­

рования, точно дозирующими подачу топлива в двигатель в зависимости от за­

данного режима работы, высоты и скорости полета.

В современных газотурбинных двигателях применяются исключительно 

углеводородные топлива прямой перегонки [низшая теплота сгорания 43000 

кДж/кг, .плотность -при +20°С 0,77-0,85г/см3, теплоемкость при 20°С 1,93 - 2,01 

кДж/(кг*град)]. Величина потребной подачи топлива в двигатель достигает 

следующих значений: минимальная 300 — 400 кг/ч, максимальная 10000 — 

30000 кг/ч и больше. Она изменяется в зависимости от режима работы, высоты 

и скорости полета. Поэтому необходимы высокопроизводительные топливные 

насосы переменной производительности. Давления топлива, потребные для 

обеспечения больших расходов топлива через форсунки и хорошего его распы­

ла, равны 30-50 (до 120 -150)* 105 Па. Большие давления создают значительные 

нагрузки на качающий узел насоса и трубопроводы, поэтому отдают - предпоч­

тение низконапорным системам топливоподачи.

Система топливоподачи должна быть абсолютно герметичной, чтобы ис­

ключалось попадание топлива на горячие детали двигателя, надежно защищена 

от попадания в нее грязи, воды и образования льда.
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3.2.1. Устройство и параметры систем топливоподачи

Система топливоподачи двигателя состоит из систем подачи топлива в ос­

новные камеры сгорания, форсажную камеру и пусковой топливной системы. В 

современных системах функции пусковой топливной системы выполняет ос­

новная система топливоподачи.

В систему подачи топлива в основные камеры сгорания входят: подка­

ливающий двигательный топливный насос 7 (рис. 3.1), фильтр топлива 8, топ- 

ливо-масляный радиатор 10, основной топливный насос 9 высокого давления, 

дозирующий кран 12 основного1 топлива, топливные форсуний с топливными 

коллекторами, автоматический распределитель топлива 14, стоп-кран 11, дре­

нажный бачок с клапаном 13 слива топлива из топливных коллекторов.

Расходный
бак

СОРЦ

СОРЦ
в дренажный 

бачок
С А Р

САР

1— пульт контроля; 2  — бак топливный; 3 — подкачивающий насос; 4 — расходомер; 5 — 
перекрывной кран; 6 — сигнализатор минимального давления топлива; 7 — подкачивающий 
насос; 8 топливный фильтр; 9 —  основной насос; 10, 15— топливо-масляные радиаторы; 11 
— стоп-кран; 12— дозирующий кран основного топлива; 13 — клапан слива; 14 — автомати­
ческий распределитель топлива; 16 — запорные клапаны; 17, 18 — клапаны отключения 
каскадов; 19— дозирующий кран форсажного топлива; 20—плунжерный насос;
Рис. 3.1. Принципиальная схема системы топливоподачи в основные и форсаж­
ные камеры сгорания



67

Подкачивающий двигательный топливный насос 7 служит для создания 

подпора 3-4 (до 10) 105 Па на входе в основной и форсажный насосы высокого 

давления. Давление на входе в основные топливные насосы, потребное для 

обеспечения заданного кавитационного запаса, увеличивается с увеличением 

температуры топлива. В качестве подкачивающего насоса применяют центро­

бежный насос с приводом от вала двигателя через коробку приводов агрегатов. 

Если основной и форсажный насосы имеют большие кавитационные запасы, 

подкачивающий двигательный топливный насос может отсутствовать.

В топливо-масляном радиаторе 10 охлаждается масло, выходящее из 

двигателя. Радиатор располагают перед основным насосом высокого давления 

или за ним. Второй вариант предпочтительнее, так как подогрев топлива в ра­

диаторе не влияет на температуру и ресурс топливного насоса.

Основной топливный насос 9 подает в двигатель потребное количество то­

плива под необходимым давлением. Потребная объемная производителность 

.насоса Qn, л/мин, равна

Q n К н G j  Макс /Рт?

где GT макс - максимальный расход топлива, кг/мин, рх — плотность топли­

ва, кг/л, Кн=1,05 - 1,10 — коэффициент запаса производительности насоса, учи­

тывающий возможности дальнейшего форсирования двигателя, изменения 

плотности топлива и износа насоса.

В качестве основного топливного насоса применяют, в зависимости от ве­

личины потребной производительности, плунжерный, шестеренный или цен­

тробежный насосы с приводом от вала двигателя.

Дозирующий кран 12, связанный с системой автоматического регулирова­

ния и рычагом управления двигателем, служит для дозирования подачи топлива 

в зависимости от режима работы двигателя и условий полёта.

Топливные форсунки выполняются, как правило, двухканальными. В ос­

новные каналы топливо подводится с помощью основного топливного коллек­

тора, а во вспомогательные — с помощью вспомогательного топливного кол­

лектора. На режимах работы двигателя с малыми, расходами топлива подача
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топлива в основной коллектор прекращается, чтобы не допустить уменьшения 

давления топлива перед форсунками ниже минимально допустимого значения. 

Для этой цели служит автоматический распределитель топлива (APT) 14, реа­

гирующий на величину давления топлива перед форсунками. С помощью стоп- 

крана перекрывается подача топлива в двигатель при его выключении.

Клапан слива обеспечивает быстрое и полное удаление топлива из топ­

ливных коллекторов и форсунок с целью быстрой остановки двигателя и подго­

товки его к запуску после выключения на земле и в полете.

В систему топливоподачи форсажной камеры входят форсажный топ­

ливный насос высокого давления, нередко объединяемый с основным топлив­

ным наосом, топливо-масляный радиатор, дозирующий кран форсажного топ­

лива; топливные форсунки с коллекторами; автоматический распределитель 

форсажного топлива.

При умеренных расходах топлива в качестве форсажного топливного насо­

са применяют плунжерные или шестеренные насосы, а при больших расходах 

— центробежные насосы с приводом от ротора двигателя.

Пусковая топливная система, работающая на бензине, состоит из бачка 

пускового топлива, перекрывного электромагнитного крана, пускового топлив­

ного насоса с электроприводом, обратного клапана и пусковых топливных фор­

сунок. Авиационный бензин испаряется при низких температурах лучше, чем 

основное топливо. Пусковой топливный насос (шестеренный или пластинча­

тый) имеет редукционный клапан, поддерживающий давление пускового топ­

лива за насосом примерно постоянным [в пределах (2 - 3)*105 Па], расход 

пускового топлива не превышает 0,6— 1,0 л/мин. Обратный клапан разобщает 

топливную магистраль с камерой сгорания при неработающей системе. 

Пусковое топливо распыливается с помощью центробежных или струйных 

пусковых форсунок. Пусковая топливная система работает кратковременно, 

до выхода двигателя на режим малого газа. Продолжительность ее работы в 

течение одного запуска не превышает 30 - 60 с.



69

3.2.2. Плунжерные топливные насосы

В системах топливоподачи основных и форсажных камер сгорания газо­

турбинных двигателей применяют плунжерные насосы производительностью 

до 5000 — 10 ООО кг/ч.

Плунжерные насосы способны создавать большое давление за насосом [до 

(80 - 150)* 105 Па] при высоких значениях коэффициента объемной подачи (тн = 

0,95 - 0,98) благодаря прецизионным парам («цилиндр - плунжер») качающего 

узла; они позволяют изменять производительность при постоянной скорости 

вращения качающего узла без перепуска и дросселирования топлива, что 

уменьшает нагрев топлива в насосе.

К недостаткам плунжерных насосов относятся сложность конструкции на­

соса, чувствительность прецизионных пар качающего узла к содержанию в то­

пливе механических примесей, кокса, смол, воды, к малой вязкости топлива и 

высокой его температуре. Эти факторы способствуют возникновению сухого 

трения, износа и коррозии в прецизионных парах. Плунжерные топливные на­

сосы надежно' работают при температуре топлива не более 100— 120°С. 

Устройство и принцип действия насоса

перест

ВМТ
кор

наг
где

J O T H

тмаг

1 -рессора; 2 - шайба сферическая; 3- сферический наконечник; 4 - сепаратор; 5 - плунжер; 6 
- сервопоршень; 7 - золотник ротора; 8 - ротор; 9 - упор максимальной производительности 

Рис. 3.2. Схема плунжерного топливного насоса и нагрузки, действующие на
его элементы
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В корпусе насоса вращается ротор 8 (рис. 3.2), состоящий из конусообраз­

ного барабана и валика. В барабане ротора равномерно по окружности выпол­

нены цилиндрические камеры, оси которых расположены под небольшим уг­

лом н к оси ротора. В камерах барабана размещаются пустотелые плунжеры 5, 

прижимаемые пружинами к наклонной шайбе 2, укрепленной в корпусе. С про­

тивоположной стороны барабан своим торцом прилегает к неподвижной золот­

никовой шайбе 7, расположенной в корпусе насоса. Золотниковая шайба имеет 

два дугообразных окна, одно из которых (окно всасывания) сообщается с под­

водящей магистралью, а другое (окно нагнетания) - с напорной. Если наклонная 

шайба установлена под некоторым углом (ср> 0 (ср — угол между осью шайбы и 

осью ротора), плунжеры при вращении ротора совершают возвратно­

поступательное движение относительно барабана. Положение максимального 

погружения плунжера в барабан называют нижней мертвой точкой (н.м.т.), а 

положение максимального выхода плунжера из барабана — верхней мертвой 

точкой (в.м.т.). Пусть один из плунжеров занимает положение н.м.т., соответст­

вующее углу поворота ротора а = 0. При повороте ротора в диапазоне угла от 0 

до 180° плунжер проходит над окном всасывания. При этом он перемещается к

в.м.т., отчего освобождаемый плунжером объем увеличивается и заполняется 

топливом. При дальнейшем повороте ротора в диапазоне угла а = 180 - 360° 

плунжер проходит над окном нагнетания, двигаясь в направлении от в.м.т. к 

н.м.т. Объем под плунжером уменьшается, в результате чего топливо выталки­

вается через окно нагнетания в напорную магистраль.

Величина хода плунжеров зависит от угла ср установки наклонной шайбы. 

При ф = 0 ход плунжеров и подача топлива равны нулю. При увеличении угла ф 

ход плунжеров и подача топлива увеличиваются. Для изменения производи­

тельности насоса шайбу крепят в корпусе подвижно, так что ее можно повора­

чивать относительно оси, перпендикулярной оси ротора. Перестановочное уси­

лие создается с помощью сервопоршня 6, связанного с шайбой штоком и серь­

гой. При установке наклонной шайбы соосно с ротором частота вращения 

опорного кольца шайбы и ротора насоса совпадают. В результате длительного
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воздействия плунжеров на опорном кольце шайбы образуются лунки под каж­

дым плунжером, возникает интенсивный износ полусфер плунжеров, и насос 

выходит из строя. Для получения разницы в угловых скоростях вращающегося 

кольца шайбы и ротора наклонную шайбу устанавливают со смещением, назы­

ваемым дезаксажем, равным 0,8— 1,0 мм. При смещении оси шайбы в сторону 

окна нагнетания кольцо шайбы обгоняет ротор, а при смещении в сторону окна 

всасывания отстает от него. Величину дезаксажа, кривизну рабочей поверхно­

сти наклонной шайбы, а также радиус сферы плунжеров выбирают так, чтобы 

скольжение плунжеров относительно шайбы и обусловленный им износ этих 

деталей был минимальным.

4. Системы контроля и диагностики технического состояния ГТД

Конструкция должна быть контролепригодной для обеспечения диагно­

стики по состоянию. ОСТ 100788-83 «Двигатели ГТД. Общие требования к 

контролепригодности»

Задачи контролепригодности:

- обеспечить конструкцией двигателя получение объективной информа­

ции, достаточной для достоверной оценки его технического состояния в про­

цессе эксплуатации при помощи соответствующих средств и методов без съема 

двигателя с самолета;

- наличие лючков и отверстий для визуального контроля;

- применение оптико-визуальных методов, а так же специальных датчи­

ков: частоты вращения роторов, температуры газов в районе турбины, вибро­

датчики, давления масла и т.д.;

- диагностика.

Основные принципы ТО двигателя по состоянию:

- применение средств быстрого контроля;

- использование средств измерения и обработки параметров в ходе экс­

плуатации.
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Это позволяет выявить причины ухудшения параметров и определить ре­

сурс детали в зависимости от условий эксплуатации.

Форсажная камераt 
сото

Рис. 5. Методы и средства диагности­
рования состояния двигателей

Счетчик
наработка

Контроль омического 
сопротивления 
масляной пленки

В а бро а куст и чести 
анализ

Осмотр

Ф ото- и теле­
приставки

Ионизационный
сигнализатор

горения

Обнаружение чистка 
на выхлопе

Отбор и анализ  
проб на  металлы

Сигнализаторы
стружки

накопительные

Контроль масла

Магнитные пробка

Электронные
сигнализаторы

стружка

Ре г и стра ца  я параметров 
(оборотов, давленая, т ем перат уры ;

расходов и т д. )

Рис. 4. 1. Методы и средства диагностирования состояния двигателей
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IN STR UM EN T PANEL

COMPRESSION COM BUSTION EXHAUST

FUEL
FLOW ­
METER

FUEL
HEATERAIR CRAFT

THROTTLE
LEVER OIL

COOLERTHROTTLE
VALVE

OIL
PUMPS

GEARBOX 
DRIVEN BY 

H.P. TURBINE

Рис. 4.2.  Схема контроля параметров ГТД

T O  AMPLIFIER A N D  INDICATOR

C O M P R E S S O R  C AS I NG

S P E E D  PROBE
DRIVE S H A F T

P H ON IC  W H E E L

Рис. 4. 3. Датчик оборотов
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NICKEL 
ALUM IN IUM  WIRE

NICKEL 
CHROMIUM WIRE

INSULATING
SLEEVE

DOUBLE ELEMENT L.P. TURBINE
THERMOCOUPLE STAGE 1 N.G V.

Рис. 4. 4. Контроль температуры



Датчик давления масла И М Д -8
Сигнализатор минимального 
давления масла М С ТВ -1,6

Рис. 4. 5. Датчик давления масла и сигнализатор минимального 
давления масла ТРДД Д-36
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М е ста  установки 
вибропреобразователей  
на д в и гател я х  левой и 

средней СУ

В иб ропреобразоватоль

М е ста  установки вибропреобразователей 
на д ви гател е  правой СУ

Рис. 4. 6. Места установки вибропреобразователей на двигателе Д-36



Рис. 4. 7. Место отбора сигналов для измерения степени повыше­
ния давления в компрессоре ТРДД Д-36
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1. Сигнализатор помпажа ПС-2-7
2. Кронштейн
3 . Контргайка
4 . Трубопровод
5. Гайка накидная
6. Разъем штепсельный
7. Переходник
8. Разъем штепсельный

Рис. 4.8.  Монтаж сигнализатора помпажа на двигателе Д-36
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1. Фильтр
2. Контакт 5. Мембрана
3. Контакт 6. Демпфер
4. Демпфер ?■ Клапан воздушный

Рис. 4. 9. Сигнализатор помпажа ПС-2-7

I \

Рис. 4. 10. Датчики и индикаторы температуры и давления масла



80

Направление полота

При ом нк к гомлорату)

Рис. 4. 11. Приёмник температуры масла ТРДД Д-36
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1. Вилка штепсельного разъема
2. Розетка штепсельного разъема
3. Корпус магнитов
4. Магнит
5. Магнит
6. Кольцо уплотнительное резиновое
7. Кран слива масла из коробки приводов
8. Крышка
9. Болт-съемник

Рис. 4. 12. Стружкосигнализатор СС-36
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1.
2.
3.
4.
5.
6.
7.
8.
9.

10.

11.
12.
13.
14.

Рис. 4. 13. Термостружкосигнализаторы опоры турбин с фильтрами

Розетка штепсельного разъема 
Розетка штепсельного разъема 
Резиновое уплотнительное кольцо 
Фильтр
Резиновое уплотнительное кольцо 
Корпус
Двухсторонний болт 
Кронштейн
Гайка самоконтрящаяся /
Термостружкосигнализатор опор
т у р б и н  НД и  Щ

Пружинная шайба
Гайка
Фильтр
Термостружкосигнализатор опор 
турбины вентилятора



Рис. 4. 14. Контроль расхода топлива

1 . Гайка
2 . Шайба
3. Передний фланец
4. Кронштейн
5. Провод
6. Вибродатчик

Рис. 4. 15. Датчик вибрации на ТВаД ТВЗ-117
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Рис. 4.16. Расположение лючков осмотра проточной части на двигателе НК-144
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ра ; эн д о ск о п ы  О  Д -S и О Д -4  —  д л я  п р о в е р ­
ки с о ст о я н и я  ж а р о в о й  тр у б ы , ф о р су н о к , 
к о л е ц  не  н али чи е тр ещ и н , к о р о б л е н и й , п р о ­
гар о в ; эн д о ск о п ы  К -200, О Д -3 , РВП-491, 
О Д -4 , О Д -5 , О Д -1  —  д л и  к о н т р о л я  р а б о ­
чих л о п ато к  турб ин ы , к о л ьц а  с о п л о в о го  а п ­
п арата , о б о д а  д и ск а  в т о р о й  ступ ен и; т о к о ­
в и х р ев ы е  п р и б о р ы  (ин д укти вн ы е  д е ф е к т о ­
скоп ы  1/11, Д И Д  1/10, Д И Д  1/13) —  д л я  
о п р е д е л е н и я  тр ещ и н  в д и а ф р а г м е  с о п л о ­
во го  а п п а р а т е  в т о р о й  Ступени, е л о ч н о г о  
зам к а  д и ск а ; э н д о с к о п  Н -290 —  д л я  о с м о т р а  
о с е й  р е в е р с а ;  д е ф е к т о с к о п  Д И Д  1/3 —  для 
к о н т р о л я  ф л а н ц а  к р е п л е н и я  к о р о б к и  м о ­
торн ы х  а гр е гато в  к  с р е д н е й  о п о р е ; ф о т о эн - 
д о с к о п  H-30Q —  д л я  о с м о т р а  и  ф о т о г р а ­
ф и р о в а н и я  л оп ато к  к о м п р е с с о р а  и  турб и н ы .

Д л я  о с м о т р а  у зл о в  и д е т а л е й  гйэовоэ- 
д уш н ого  т р ак та  и о ц ен к и  тех н и ч е ск о го  со - 
сто я н и я  д ви га тел я  б е з  сняти я  е г о  с с а м о ­
лета  с о ве т ск и е  у ч е н ы е  и  к о н стр у к то р ы  р а з ­
р а б о т а л и  и в н ед р и л и  в эк сп луатац и ю  с л е ­
д у ю щ и е  оп ти ческ и е  и в о л о к о н н о о п т и ч е ск и е  
эн д о ск о п ы  с о  с в е т о в о д а м и  и ток о в и х р е в ы е  
п р и б о р ы  е п р и м е н ен и ем  сп ец и ал ьн ы х  м ан и ­
п у л я то р о в ; эн д о ск о п ы  О Д -4 , О Д -8 , Н -200 —  
д л я  о с м о т р а  р а б о ч и х  л о п ат о к  к о м п р е с с о -

Ф  Р а з р е з  газо в о эд у ш н о г о  тракта  
д ви га тел я  НК-8 с д и агн ости ческ и ­
м и  п р и б о р а м и

Ф  О с м о т р  ра б о ч и х  л о п ато к  в т о р о й  
ступени к о м п р е с с о р а  с п о м о щ ь ю  
эн д о ск о п а  О Д -4 .

Рис. 4.17. Осмотр проточной части ТРДД НК-8-2У
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Вид Б
Заглушка
лючка

Гайка
самоконтрящаяся

Корпус
лючка

Крышка
лючка
Прокладка

Рис. 4. 18. Лючки для осмотра проточной части ТРДД НК-86



90

RB211-524 condition monitoring
Front bearings 
Thrust bearings 
HP/IP turbine bearings 
Tail bearing 
External gearbox 

•  Chip detector
ШИ Feed oil

Scavenge oil

Master
chip
detector

Filter

HP pump

Coolers
Secondary HP pump

► To bearings

M D E 1 7 0 9 7 F

В = Borescope 
access 

V= Vibration 
pickup

Рис. 4. 19. Средства контроля ТРДД RB211-524

EYEPIECE BORESCOPE (Rigid ty p e )

ENGINE CASE
ACCESS PORT

r~

1 1 1

H .P . N O Z Z L E  
G U ID E VANES

COMBUSTION
CHAMBER

Рис. 4. 20. Осмотр соплового аппарата I-й ступени
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N I C K E L  
C H R O M I U M  W I R E

L.P. NOZZLE GUIDE VANE

INSULATING
S L E E V E

N I C K E L  
A L U M I N I U M  W I R E

i
PROBE

Рис. 4. 21. Схема установки термопары

CELL

LENS

TURBINE BLADE

WI RI NG T O  
AMPLIFIER

Рис. 4. 22. Схема радиационного пирометра
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ТО П Л И В Н Ы Й  Ф И Л ЬТР

Рис. 4. 23. Применение датчиков давления на самолёте F-35
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5. Противопожарная система

REAR
FIREW ALL

TURBINE CA SIN G  
COOLING MANIFOLD

PYLON 
S PL IT T E R  FAIRING

ZON E 3  
AIR INLET SL O T S

RADIAL 
DRIVE FAIRING

ZON E 1

Z O N E 3

ZON E 2 
A IRFLO W  THROUGH 

U N SEA LE D  
CO W LIN G

ZONE 3 
AIR IN LET SL O T S

FRONT
FIREW ALL

ZONE 1 
AIR OUTLET

ZONE 3  
AIR O U TLET

PRESSU R E 
RELIEF DOOR

  FIR EPRO O F

I I ZO N E 1

F~ | ZO N E 2

I | ZON E 3

V E N T IL A T IO N / 
^  C O O LIN G  AIR

ZO N E 2

ZO N E 3

Рис. 4. 1. Схема системы охлаждения и вентиляции ТРДД
B U R N E R  M A N IF O L D  

F IR E W A L L  A N D  F IR E S E A L

M U L T I-W A Y  D IS C H A R G E  N O Z Z L E

F IR E P R O O F  B U L K H E A D S

B O T T L E -F IR E D  IN D IC A T O R S

P R E S S U R E  RELIEF 
IN D IC A T O R S FIRE C O N T R O L  H A N D L E

FIRST SHOT

©  
S E C O N D  S H O TFIRE E X T IN G U IS H E R  B O T T L E S

C A R T R ID G E  FIR IN G  U N IT S

Рис. 4.2. Схема противопожарной системы
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Рис. 18.1. Принципиальная схема пожаротушения внутри 
двигателя:

/  — баллон с огнегасящим составом; 2 — сигнальное очко са- 
мозарядки огнетушителя; 3 — тумблер включения подачи огне­
гасящего состава; 4 — сигнальная лампочка; 5 — тумблер конт­
роля датчиков ДП-11 (для одного двигателя); б —-блок-реле 
2С7К-БР (для двух двигателей); 7 — штепсельный разъем; 
8, 10, 12 — трубопровод для подвода огнегасящего состава; 
9 — диафрагма; / /  — труба суфлирования ^ролости кожуха вала 
с полостью разделительного корпуса; 13 — датчик сигнализа­
ции о пожаре ДП-11; А — полость кожуха вала; Б — полость 
между кожухом вала и внутренним корпусом камеры сгорания

Рис. 18.2. Датчик Д П -11:
/ — горячий спай; 2 — корпус; 3 — фланец крепления ШР; 4 — 

штепсельный ̂ разъем; 5 — холодный спай

Рис. 4. 3. Схема пожаротушения внутри двигателя и датчик
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