
КЛИМОВСКИЕ ЧТЕНИЯ—2018:
ПЕРСПЕКТИВНЫЕ НАПРАВЛЕНИЯ

РАЗВИТИЯ АВИАДВИГАТЕЛЕСТРОЕНИЯ

СБОРНИК ДОКЛАДОВ
НАУЧНО-ТЕХНИЧЕСКОЙ КОНФЕРЕНЦИИ

Санкт-Петербург
2018



К49 Климовские чтения—2018: перспективные направления развития 
авиадвигателестроения: сборник докладов международной научно-техни-
ческой конференции. — СПб.: Скифия-принт, 2018. — 376 c.

Сборник статей объединил в себе труды участников международной на-
учно-технической конференции «Климовские чтения-2018. Перспективные 
направления развития авиадвигателестроения»

Климовские чтения традиционно посвящены актуальным вопросам со-
временного авиадвигателестроения, отраженным в исследованиях работни-
ков научных, производственных и научно-производственных организаций. 
Материалы сборника могут быть полезны специалистам в области авиаци-
онного двигателестроения, а также студентам и преподавателям вузов соот-
ветствующего профиля.

Тексты сборника публикуются в авторской редакции, авторы докладов 
несут ответственность за содержание  и достоверность представленных ими 
данных.

ISBN 978-5-98620-318-8

ISBN 978-5-98620-318-8	 ©	 АО «Климов», 2018
	 ©	 ООО» Скифия-принт», 2018

УДК	 629.7
ББК	 39.55
	 К49



3

Участникам Международной научно-технической конференции 
«Климовские чтения—2018»

Уважаемые коллеги!
Дорогие друзья!

От имени АО «ОДК-Климов» при-
ветствую участников научно-технической 
конференции «Климовские чтения — 
2018. Перспективные направления разви-
тия авиадвигателестроения».

В современных внешнеэкономиче-
ских и политических условиях для ави-
ационной промышленности России, и в 
частности авиадвигателестроения, стала 
очевидной потребность в повышении ин-
новационного потенциала отрасли, улуч-
шении кадрового резерва и создании науч-
но-технического задела, который позволил 

бы нашей стране с помощью собственных ресурсов и возможностей занять 
лидирующие позиции на мировом рынке авиационной промышленности.

В связи с этим хочется особенно отметить важность «Климовских чте-
ний», посвященных анализу актуальных вопросов двигателестроения, поис-
ку прогрессивных идей и определению долгосрочных перспектив развития.

За прошедшие годы нам удалось значительно продвинуться в понима-
нии проблем отрасли, решении текущих задач и обозначении стратегических 
целей. Участники конференции неизменно демонстрируют серьезный под-
ход к исследованиям по заданным темам, предлагают конструктивные и тща-
тельно проработанные решения.

Формирование конкурентоспособной двигателестроительной отрасли 
мирового уровня — наша общая и, безусловно, выполнимая задача. Для это-
го нужно эффективно объединить наши усилия, знания и опыт. Сегодняшняя 
конференция — прекрасная возможность это сделать и еще один практиче-
ский шаг в достижении общих целей.

Я желаю всем продуктивной работы и удачи! Уверен, что ваши исследо-
вания и предложения, выдвинутые на конференции, принесут скорую прак-
тическую пользу.

С уважением,
исполнительный директор АО «ОДК-Климов»

Александр Ватагин
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Уважаемые коллеги и друзья!

Приветствую всех участников науч-
но-технической конференции «Климов-
ские чтения — 2018», которая традици-
онно посвящена перспективам развития 
авиадвигателестроения.

На мировом рынке науки и техники 
всегда существует большая конкуренция, 
ведется гонка за лучшие идеи, инноваци-
онные технологии, борьба за выдающихся 
ученых и высококвалифицированных спе-
циалистов. Наша задача — быть в лидерах 
этой гонки.

Ни для кого не секрет, что в этом от-
ношении нашей стране сегодня необходим 

научно-технический рывок. Что же делать, если цели ясны, стратегические 
задачи поставлены, а прогресса нет? Прогресс — это, прежде всего, прорыв-
ные идеи, которые как соответствуют требованиям настоящего, так и позво-
ляют заглянуть в будущее. Значит, нужно стремиться к тому, чтобы лучшие 
умы страны работали над возрождением статуса России как одной из самых 
передовых технологических держав.

В этом отношении необходимость интеллектуальных ресурсов выходит 
на первый план.

Площадка конференции служит трамплином для талантливых людей, 
которые способны на генерацию по-настоящему стоящих, имеющих практи-
ческую пользу идей с большим инновационным потенциалом. «Климовские 
чтения» — это не только дань великому прошлому, но и, в первую очередь, 
путь в будущее, который прокладываете вы, дорогие участники конферен-
ции. Если вы готовы развивать и развиваться, то нам по пути!

Благодарю вас за проявленный интерес к конференции, инициативу и 
талант. Желаю всем успехов и плодотворного общения!

С уважением,
генеральный конструктор АО «ОДК-Климов»

А. В. Григорьев
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ТЕРМОДИНАМИКА И ГАЗОДИНАМИКА 

АВИАЦИОННЫХ ГАЗОТУРБИННЫХ ДВИГАТЕЛЕЙ 

УДК 621.438 

А. В. Григорьев, М. Ю. Илюшин, О. А. Рудаков, А. В. Соловьева 

АО «ОДК-Климов», СПб. 

ОПТИМИЗАЦИЯ ПАРАМЕТРОВ СОГЛАСОВАНИЯ 

СОВМЕСТНОЙ РАБОТЫ КОМПРЕССОРА, КАМЕРЫ 

СГОРАНИЯ И ТУРБИНЫ ГАЗОГЕНЕРАТОРА 

Аннотация. Разработан метод оптимизации параметра согласования совместной 

работы узлов газогенератора, параметром согласования является критерий механиче-

ского подобия потоков, приведѐнная скорость газа на выходе из компрессора, при этом 

функцией цели определен эффективный КПД термодинамического цикла двигателя, 

функциональным ограничением — потребная глубина охлаждения лопаток высокотем-

пературной турбины с учетом турбулентности потока, неравномерности и нестабильно-

сти поля температуры газа на выходе из камеры сгорания в связи с отрывным течением 

потока в ее диффузоре. 

Ключевые слова: оптимизация; согласование; совместная работа компрессора; 

камера сгорания; турбина; газогенератор; диффузор; неравномерность; нестабильность; 

турбулентность. 

 

В работе [1] установлено, что параметрами согласования совместной работы 

узлов газогенератора является критерий механического подобия потоков приве-

денные скорости газа в пограничных поперечных сечениях между компрессором и 

камерой сгорания    и между камерой сгорания и турбиной   . 

Методика оптимизации параметра согласования совместной работы камеры 

сгорания турбины        представлена в работе [1]. 

Настоящая работа посвящена созданию методики оптимизации   . 

Работа актуальна в связи с необходимостью сокращения сроков доводки 

опытных двигателей, что, в частности, связано с темой настоящего исследования, 

ибо от приведенной скорости    зависит как экономичность термодинамического 

цикла турбокомпрессорной машины, так и работоспособность турбины ком-

прессора. 
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За функцию цели при оптимизации примем значение эффективного КПД 

термодинамического цикла газотурбинного двигателя [2],   . 
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(1) 

где   — коэффициент полноты сгорания топлива;     — коэффициент восста-

новления полного давления в камере сгорания;      — относительный расход воз-

духа, отбираемый из камеры сгорания для охлаждения турбины и не проходящий 

через «горло» соплового аппарата, т. е. не участвующий в работе цикла;    — ко-

эффициент полезного действия процесса сжатия,             ;    — коэффи-

циент полезного действия процесса расширения,               ;     — 

степень повышения давления в цикле;   — степень повышения температуры в 

цикле;    — относительный расход топлива. 

При оптимизации разница между R и k для газа и воздуха не учитывается. 

Расчет турбулентности потока на выходе из камеры сгорания и ее учет при 

определении потребной глубины охлаждения сопловых лопаток турбины, в связи с 

существенным ростом коэффициента теплоотдачи от газа к стенке лопатки, изло-

жены в работах [1; 3]. 

Учет турбулентности потока при расчете потребной глубины охлаждения ра-

бочих лопаток выполняется аналогично расчету сопловых лопаток. При этом зна-

чение интенсивности турбулентности потока перед рабочей лопаткой в 

относительном движении не превышает значения интенсивности турбулентности 

на входе в турбину
1
, а влиянием вращения пренебрегаем

2
. 

Из анализа формулы (1) следует, что при прочих равных условиях  

     (             ) , и каждый из аргументов зависит от значения    . 

Оптимальное значение        определится при максимальном значении       . 

                                              

 
1  Зысина-Молежен Л. М. и др. Влияние турбулентности на потери в проточной части 

турбины. — Энергомашиностроение, 1979. 
2  Зысина-Молежен Л. М. и др. Теплообмен в турбомашинах. — Л.: Машиностроение 

(Ленинградское отделение), 1974. — 336 с. 
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Относительный расход воздуха, отбираемый за компрессором на охлаждение 

турбины, не проходящий через критическое сечение («горло») соплового аппарата, 

т. е. не участвующий в работе цикла, равен [2]: 

       ̅          ̅                , 

где:  ̅          
         

  
 ,  ̅          

         

  
 ,          

      

  
 , 

где:    — расход воздуха за компрессором (на входе в камеру сгорания);           

расход воздуха на конвективное охлаждение сопловых лопаток первой ступени; 

          расход воздуха на конвективное охлаждение рабочих лопаток первой сту-

пени;        расход воздуха на охлаждение турбины (кроме лопаток первой ступе-

ни), т. е. на охлаждение дисков, полок, вставок, наддув лабиринтов и др. 

Величины  ̅         и  ̅         находим по значениям потребной глубины охла-

ждения сопловых и рабочих лопаток: 

      
            
          

   

где:      
        

       
,        заданная температура газа на выходе из камеры сгорания; 

     = 1373К, допустимая температура стенки сопловой лопатки. 

                 (  
 

 
 
      

     
) — максимальное значение коэффициента 

окружной неравномерности поля температуры газа за камерой сгорания с учетом 

разброса (нестабильности поля из-за отрывов потока в диффузоре камеры сгора-

ния). 
      

     
 — определяется по графику как функция значения критерия стабильно-

го течения потока в диффузоре камеры сгорания А, который зависит от     [1; 3]. 

     
             
                 

   

где:      — потребная глубина охлаждения рабочих лопаток;             — макси-

мальная температура газа в относительном движении с учетом нестабильности по-

ля температуры газа на выходе из камеры сгорания из-за отрывов потока в 

диффузоре. Определяется значением    . 

     = 1223К, допустимая температура стенки рабочей лопатки [3]. 

      
         

         
 — коэффициент окружной неравномерности поля температу-

ры газа на выходе из камеры сгорания, который рассчитывается по геометриче-

ским размерам камеры сгорания [2]. 

Коэффициент восстановления полного давления в камере сгорания рассчиты-

вается как функция     и коэффициента сопротивления камеры сгорания [2]. 
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КПД компрессора, как отношение изоэнтропической работы газа к политро-

пической, связан с ростом энтропии, т. е. характеризует потери полного давления 

газа. 
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где:    — коэффициент восстановления полного давления в процессе сжатия га-

за (в компрессоре),   

       –    — коэффициент потерь полного давления. 

Потери полного давления в компрессоре включают в себя: гидравлические 

потери на обтекание потока решеток лопаток в тракте и зависят, в частности, от 

критерия 
 

   
 и количества ступеней, потери на утечки через радиальные зазоры, 

потери на трение и потери полного давления в диффузоре. 

Обозначим степень диффузорности   , тогда: 

   
   
  

 
   
  
 √
  
  
 
    

где:     и   , соответственно, скорости газа на входе и выходе компрессора,     

и    — приведенные скорости газа в тех же сечениях;  

   и   
  — температура на входе и выходе из компрессора. 

По статистике,     = 0,65–0,75, на максимальном режиме при    ̅̅ ̅̅  = 1 

Коэффициент потерь полного давления в диффузоре равен: 

      
    

 

 
    

 

   
 (   )     

    

где:       (  
 

  
)
 

,    = 1,5 опытный коэффициент, учитывающий неравно-

мерность параметров [2]. 

Таким образом, при увеличении    уменьшается   , что приводит к падению 

потерь полного давления в компрессоре, росту    и   . 

В то же время при этом увеличивается      , отбор воздуха на охлаждение ло-

паток турбины из-за роста значения критерия нестабильности потока в диффузоре 

камеры сгорания, и, соответственно, значение    падает. 

Увеличение     приведет к росту потерь полного давления в камере сгорания 

   , при этом будет уменьшаться   . 

Поиск компромисса между различными влияниями   ,     , и     на эффек-

тивный КПД термодинамического цикла    обеспечивает определение оптималь-
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ного значения параметра согласования совместной работы узлов газогенератора, 

       при          . 

Тогда при    = 1, и исключив ограничения по росту габаритов компрессора, 

например, для стационарной турбомашины, получим максимальное значение эф-

фективного КПД термодинамического цикла двигателя при         и прочих рав-

ных условиях. 

В таблице 1 и на рисунке 1 приведены результаты определения       для се-

рийного многорежимного двигателя по разработанной методике. 

Рассчитать    по формуле (1) для трех значений    = 0,25; 0,294; 0,35: и опре-

делить значение       . 

Исходные данные: 

Компрессор осевой,     = 0,65;    = 0,294 при    ̅̅ ̅̅  = 1. 

Турбина компрессора одноступенчатая. Сопловые лопатки имеют конвектив-

но-пленочное охлаждение, рабочие — конвективное,      = 1373К,      = 1223К. 

  
  = 22,48;   

  = 1528К;   
  = 760,     = 48,5 кг/с;   = 5,3;     = 1,0228; k = 1,3; 

  = 0,99;    = 0,9;     = 0,65;    = 0,83 

Т а б л и ц а  1  

Изменение параметров двигателя в зависимости от     

    0,25 0,294 0,35 

   1,6 1,36 1,14 

   0,0433 0,0215 0,0046 

 
 
 0,817 0,83 0,836 

     0,098 0,102 0,117 

    0,963 0,95 0,93 

 
 
 0,325 0,338 0,329 

 

 

 

Рис. 1. Изменение    в зависимости от     

0,31

0,32

0,33

0,34

0,2 0,25 0,3 0,35 0,4

η
𝑒
 

𝜆   
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В таблице 2 показаны значения приведенной скорости потока на выходе из 

компрессора серийных двигателей. 

Т а б л и ц а  2  

Значения     для серийных двигателей 

Двигатель F-101 CF6-50 НК-8 РД-33 

    0,25 0,25 0,25 0,294 

 

Анализ результатов расчета таблицы 1 к рисунку 1 показывает, что опти-

мальное значение параметра согласования        = 0,28 подтверждается значения-

ми     = 0,25 — 0,294 на серийных двигателях, таблица 2. 

Выводы: 

1. Создана методика оптимизации параметра согласования совместной работы 

компрессора, камеры сгорания и турбины газогенератора, которым является 

приведенная скорость потока в пограничном сечении между компрессором и 

камерой сгорания. 

2. Показано, что существующий сегодня порядок расчета компрессора, при ко-

тором, при заданном значении    , скорость на выходе задается произвольно, 

следует уточнить в части определения ее оптимального значения. 

3. Утверждается, что потребное значение приведенной скорости потока за ком-

прессором (на входе в камеру сгорания) может находиться в диапазоне     = 

0,25–0,294. 
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КОНСТРУКЦИЯ СТУПЕНИ ОСЕВОЙ МИКРОТУРБИНЫ 

С ЧАСТИЧНОЙ ИНТЕГРАЦИЕЙ РАБОЧЕГО КОЛЕСА 

В СОПЛОВОЙ АППАРАТ 

Аннотация. Работа посвящена задаче повышения эффективности микротурбин, 

используемых в судовых главных и вспомогательных механизмах. В статье рассмотре-

ны особенности функционирования микротурбин. Проведен анализ причин их низкой 

эффективности. Выявлены причины низкой эффективности осевых микротурбин: 

большие относительные зазоры между элементами проточной части, большая кривизна 

каналов, внезапное расширение потока на выходе из соплового аппарата и большие по-

тери на трение потока о поверхность проточной части. Опираясь на выдвинутые гипо-

тезы низкой эффективности, была предложена конструкция ступени осевой 

микротурбины, особенности которой заключается в том, что рабочее колесо снабжено 

периферийным и корневым уплотняющими козырьками, которые частично размещены 

в проточной части соплового аппарата. Проведен анализ возможности повышения эф-

фективности ступеней микротурбин при внедрении конструкции с частичной интегра-

цией рабочего колеса в сопловой аппарат. 

Постановка проблемы 

До настоящего времени остается актуальной задача повышения экономично-

сти судового главного и вспомогательного оборудования. Одним из путей повы-

шения экономичности газовых турбинных установок является совершенствование 

их проточной части [1; 2]. Это возможно при оценке потерь кинетической энергии 

потока газа. В авиационной энергетике существует ряд задач, решение которых 

возможно при использовании микротурбин. К таким задачам относятся: 

 привод главных двигателей на автономных малоразмерных беспилотных 

летательных аппаратах; 

 привод вспомогательных двигателей (для генераторов и насосов) авиаци-

онной техники. 

Для такой области судовой энергетики, как автономные малоразмерные бес-

пилотные летательные аппараты, эффективность энергоустановки определяет 

важнейший показатель — автономность. 

К микротурбинам, работающим в вышеуказанных областях, предъявляется 

ряд требований, а именно: 
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 ограниченные масса и габариты установки; 

 высокая моментная характеристика на валу турбины; 

 малый расход рабочего тела. 

Учитывая ограничения в габаритах турбины, наиболее приемлемым оказыва-

ется использование осевых турбин. В которых, в свою очередь, малый радиальный 

размер обуславливает малый момент на валу. В случае ограниченного расхода ра-

бочего тела обеспечение требуемой мощности возможно за счет повышения пара-

метров газа перед турбиной, что обуславливает сверхкритическое истечения газа 

из сопел. В свою очередь, снижаются площади проходных сечений проточной ча-

сти турбин, и использование в них ступеней с полным подводом рабочего тела 

требует применения недопустимо малых высот рабочих лопаток. Это вынуждает 

применять сопловые аппараты с парциальным (частичным) подводом рабочего те-

ла к рабочему колесу. В результате появляются дополнительные потери энергии на 

вентиляцию в зоне неактивной дуги и на краях дуги подвода рабочего тела. 

Для исключения указанных негативных факторов, было принято решение 

уменьшать угол выхода сопел и, соответственно, увеличивать угол поворота пото-

ка в лопатках рабочего колеса [3, 4]. Это приводит приводит к улучшению мо-

ментной характеристики осевых микротурбин за счет увеличения окружной 

составляющей скорости, а также к увеличению степени парциальности за счет 

удлинения косого среза сопел [5]. 

Проведенные исследования [6] показали, уровень КПД микротурбин значи-

тельно меньше полноразмерных турбин. Однако при детальном анализе эффек-

тивности элементов проточной части микротурбин было выяснено, что 

эффективность сопловых аппаратов с малым углом выхода может достигать зна-

чения 0,97 [7], а эффективность рабочих колес с большим углом поворота потока 

может достигать 0,93 [8; 9]. Учитывая малые расходы рабочего тела и габариты 

микротурбин, были выдвинуты следующие гипотезы, обуславливающие их низ-

кую эффективность: 

1. Большие относительные зазоры в проточной части вызывают увеличение дис-

сипации энергии с пассивным рабочим телом, в области между рабочим коле-

сом и сопловым аппаратом. 

2. Малые диаметры ступеней микротурбин обуславливают большую кривизну 

каналов проточной части, которая приводит к повышенным радиальным пере-

теканиям потока рабочего тела. 

3. При выходе рабочего тела из сопел соплового аппарата происходит «внезап-

ное» расширение потока, сопровождающееся большими потерями кинетиче-

ской энергии. 

4. Большая скорость потока в сверхзвуковой части сопел приводит к большим 

потерям на трение газа о поверхность сопла. 
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Указанные гипотезы стали основой для разработки конструкции ступени осевой 

микротурбины [10], позволяющей нивелировать причины низкой эффективности. 

Конструкция ступени микротурбины 

По мнению авторов статьи, повышение эффективности может быть достигну-

то тем, что ступень осевой турбины, включающая в себя сопловой аппарат, рабо-

чее колесо, бандаж рабочего колеса, снабженный уплотняющим козырьком, 

отличается тем, что козырек бандажа рабочего колеса выполнен как продолжение 

периферийной поверхности выходной части сопла и его косого среза, при этом 

названный козырек, по меньшей мере частично, размещен в проточной части 

соплового аппарата, кроме того, рабочее колесо снабжено дополнительным ко-

зырьком, выполненным как продолжение корневой поверхности выходной части 

сопла, при этом дополнительный козырек, по меньшей мере частично, размещен в 

проточной части соплового аппарата (рис. 1). 

Ступень осевой турбины включает сопловой аппарат 1, рабочее колесо 2, 

бандаж рабочего колеса 3. Сопловой аппарат 1 имеет две кольцевые проточки: пе-

риферийную проточку 4 и корневую проточку 5. У периферийной проточки 4 ми-

нимальный диаметр равен диаметру периферийной поверхности проточной части 

сопел 6 с некоторым минимальным зазором относительно козырька 7, который 

выполнен на бандаже 3. У корневой проточки 5 максимальный диаметр равен диа-

метру корневой поверхности сопел 6 с некоторым минимальным зазором относи-

тельно козырька 8, который выполнен на рабочем колесе 2. Зазоры необходимы 

для обеспечения вращения рабочего колеса относительно лопаток неподвижного 

соплового аппарата. 

Рабочее колесо 2 имеет два козырька, первый 7 выполнен на бандаже 3, при-

чем диаметр его внутренней поверхности должен быть равен диаметру перифе-

рийной поверхности проточной части сопел 6. Второй козырек 8 выполнен на 

рабочем колесе 2, причем диаметр его внешней поверхности должен быть равен 

диаметру корневой поверхности сопел 6. Остальные поверхности обоих козырьков 

7 и 8 должны соответствовать поверхностям проточек соплового аппарата 1 с не-

которым минимально возможным зазором, чтобы не препятствовать вращению 

рабочего колеса относительно соплового аппарата. В составе турбинной ступени 

внутренняя поверхность первого козырька 7, выполненного на бандаже 3, заменяет 

поверхность периферийной части косого среза и выходного (разгонного) участка 

(целиком или частично) сопел 6, а наружная поверхность второго козырька 8, вы-

полненного на рабочем колесе 2, заменяет поверхность корневой части косого сре-

за и выходной части (целиком или частично) сопел 6. При этом остальные 

поверхности на выходе сопел 6 и в его косом срезе повторяют форму козырьков 7 

и 8 с некоторым зазором. Проточная часть сопел 6 с косым срезом остается 

расчетной. 
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Рис. 1. Конструкция ступени осевой микротурбины 

1 — сопловой аппарат; 2 — рабочее колесо; 3 — бандаж рабочего колеса; 4 — периферийная 

проточка; 5 — корневая проточка; 6 — поверхность сопла; 7 — периферийный козырек рабо-

чего колеса; 8 — корневой козырек рабочего колеса 

 

Рис. 2. Профильный разрез ступени осевой микротурбины 

 

Ступень осевой турбины работает следующим образом: 

Поток рабочего тела разгоняется в соплах 6 соплового аппарата 1, выходны-

ми (периферийными и корневыми) поверхностями которых являются вращающие-

ся поверхности козырьков 7, расположенного на бандаже 3 и 8 — на рабочем 

колесе 2. В отличие от традиционных ступеней в предлагаемой конструкции тре-
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ние о стенки не является потерей энергии. Это происходит из-за того, что, враща-

ясь вместе с рабочим колесом 2, козырьки 7 и 8 используют энергию потока рабо-

чего тела, летящего под углом в направлении вращения рабочего колеса 2. Таким 

образом, благодаря трению появляется сила, подкручивающая рабочее колесо 2. 

Кроме того, вращение поверхностей козырьков препятствует отрыву потока от них 

(который негативно сказывается на эффективности ступени) за счет снижения ско-

рости потока рабочего тела относительно вращающихся поверхностей. Внедрение 

козырьков 7 и 8 в сопловой аппарат 1 позволяет устранить «дросселирование» по-

тока при выходе его из сопел в зазор между рабочим колесом и сопловым аппара-

том. После этого поток рабочего тела попадает в проточную часть каналов 

рабочего колеса 2. В связи с тем что в предлагаемой конструкции «перекрыша» 

отсутствует, это исключает радиальные течения газа, которые снижают эффектив-

ность турбины. 

В предлагаемой конструкции проточная часть, начиная с входа рабочего тела 

в сопла 6 соплового аппарата 1 и заканчивая выходом его из рабочего колеса 2, 

является единым целым для потока рабочего тела, что позволяет организовать его 

движение оптимальным образом. 

Прогнозирование уровня повышения эффективности ступени 

микротурбины 

Учитывая предложенную конструкцию ступени микротурбины, можно кон-

статировать, что возможный рост эффективности будет связан с нивелированием 

потерь, связанных с: 

 большими относительными зазорами за счет того, что поток, соприкасаясь 

с периферийной и корневой поверхностью козырьков, являющихся частью 

рабочего колеса, участвует в совершении полезной работы; 

 малыми диаметрами и, как следствие, повышенным радиальным перетека-

ниям потока рабочего тела за счет того, что в предлагаемой конструкции 

отсутствует «перекрыша»; 

 внезапным расширением потока, так как в ступени отсутствует осевой за-

зор. Это связано с тем, что, начиная с входа рабочего тела в сопла и закан-

чивая выходом его из рабочего колеса, проточная часть является единым 

целым для потока рабочего тела; 

 большой скоростью потока и, следовательно, с большими потерями на тре-

ние газа о поверхность сопла. В предложенной конструкции корневая и пе-

риферийная поверхности сверхзвуковой части сопла, где имеют место быть 

значительные потери на трение, являются частью рабочего колеса. Так как 

рабочее колесо вращается в направлении окружной составляющей скорости 

потока в выходной части сопла, скорость течения газа относительно по-

движной корневой и периферийной части меньше, чем в традиционных 

соплах. Из этого следует, что и потери на трение также будут меньше. 
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Заключение 

На основе выдвинутых гипотез, обуславливающих низкую эффективность 

микротурбин, была разработана конструкция ступени осевой микротурбины. Осо-

бенность ступени заключается в том, что рабочее колесо снабжено уплотняющими 

козырьками, выполненными как продолжение периферийной и корневой поверх-

ности выходной части сопла и его косого среза. При этом названные козырьки, по 

меньшей мере частично, размещены в проточной части соплового аппарата. 

Дополнительная информация 

Работа выполнена при поддержке Фонда целевого капитала Дальневосточно-

го федерального университета. 

Литература 

1. Фершалов Ю. Я. Совершенствование сверхзвуковых осевых малорасходных турбин // 

Диссертация на соискание ученой степени кандидата технических наук. Дальневосточ-

ный государственный технический университет, Владивосток, 2000. — 153 с. 

2. Фершалов А. Ю. Повышение эффективности рабочих колес судовых осевых малорас-

ходных турбин // Диссертация на соискание ученой степени кандидата технических 

наук. Дальневосточный федеральный университет, Владивосток, 2011. — 125 с. 

3. Кириллов И. И. Патент на изобретение № 857512 (СССР). Осевая турбина. Ленинград-

ский политехнический институт, 1981. 

4. Фершалов Ю. Я., Фершалов А. Ю., Симашов Р. Р. Газодинамические характеристики 

сопловых аппаратов с малыми углами выхода потока в составе осевой малорасходной 

турбины // Судостроение. 2009. № 6. — С. 56–59. 

5. Фершалов Ю. Я. Моделирование, анализ и совершенствование газодинамических ха-

рактеристик судовых осевых сверхзвуковых малорасходных турбинных ступеней // 

Диссертация на соискание ученой степени доктора технических наук. Дальневосточный 

федеральный университет, Владивосток, 2015. — 355 с. 

6. Фершалов Ю. Я., Фершалов А. Ю., Акуленко В. М., Фершалов М. Ю., Цыганкова Л. П. 

Перспективность исследований и области применения малорасходных турбин // Волог-

динские чтения. 2010. № 78. — С. 159–164. 

7. Фершалов Ю. Я., Фершалов А. Ю. Сопловой аппарат осевой малорасходной турбины // 

Судостроение. 2010. № 3. — С. 46–47. 

8. Фершалов А. Ю., Грибиниченко М. В., Фершалов Ю. Я. Газодинамические характери-

стики рабочих колес осевых турбин с большим углом поворота проточной части // 

Вестник Московского государственного технического университета им. Н. Э. Баумана. 

Серия: Машиностроение. 2012. № 1. — С. 88–98. 

9. Фершалов А. Ю., Фершалов М. Ю. Методика определения газодинамических и кон-

структивных характеристик проточной части большешаговых рабочих колес малорас-

ходных турбин // Вестник машиностроения. 2014. № 10. — С. 29–31. 

10. Фершалов Ю. Я., Фершалов М. Ю., Фершалов А. Ю. Патент на изобретение № 2338887. 

Ступень осевой турбины. Дальневосточный федеральный университет, 2007. 

  



 

17 

Ф. А. Фаррахов, К. С. Федечкин 

ПАО «ОДК-Сатурн», г. Рыбинск Ярославской области 

farrahov_fa@saturn.ru, fedeconst@mail.ru 

РАСЧЕТНОЕ ИССЛЕДОВАНИЕ ВЛИЯНИЯ ФОРМЫ 

ПРОТОЧНОЙ ЧАСТИ НА ХАРАКТЕРИСТИКИ 

ДИАГОНАЛЬНОЙ СТУПЕНИ 

Аннотация. Проведено расчетное исследование влияния формы проточной части 

диагональной ступени на ее характеристику. Для рассмотренных в работе ступеней бы-

ли созданы расчетные CFD-3D-модели, верифицированные по результатам эксперимен-

та ступени прототипа. Полученные результаты показали значительное влияние формы 

проточной части на уровень КПД в области линии рабочих режимов. 

Ключевые слова: диагональный компрессор; характеристика; КПД. 

ВВЕДЕНИЕ 

В настоящее время наблюдается бурный рост интереса к разработке беспи-

лотных летательных аппаратов, в том числе малоразмерных и высокоскоростных. 

Поэтому есть потребность в разработке новых малоразмерных газотурбинных дви-

гателей. При создании такого типа двигателей возникают противоречивые вопро-

сы, связанные с его габаритом, стоимостью и экономичностью. Решение данных 

вопросов зависит в том числе от выбора схемы двигателя и аэродинамического со-

вершенства его компрессора. Одним из факторов, влияющих на аэродинамику 

компрессора, является форма проточной части, которая определяет габаритные 

размеры, а соответственно, возможность компоновки двигателя в составе лета-

тельного аппарата. В представленной работе описаны результаты проведенного 

расчетного исследование формы проточной части на характеристики диагональной 

ступени малоразмерного двигателя. 

ДИАГОНАЛЬНАЯ СТУПЕНЬ МАЛОРАЗМЕРНОГО ГТД 

Проектирование современного малоразмерного двигателя (рис. 1) для беспи-

лотного летательного аппарата является сложной инженерной задачей, поскольку 

двигатель имеет малые абсолютные размеры деталей. Также на облик двигателя 

накладываются ограничения, связанные с его размером и возможностью его раз-

мещения в летательном аппарате. Требование по низкой стоимости двигателя вы-

нуждает использовать диагональный или центробежный компрессор. При 

использовании в двигателе таких компрессоров диаметр двигателя будет опреде-

ляться максимальным периферийным диаметром компрессора. 

Исходя из требований по тяге двигателя и удельному расходу топлива, были 

получены требования к разрабатываемому компрессору: степень повышения давле-
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ния порядка 5, уровень КПД около 0,8. Для оценки возможности создания диаго-

нальной ступени с минимальным диаметром были рассмотрены три варианта пор-

точной части (рис. 2), с различным соотношением периферийного диаметра 

рабочего колеса (по входу) и спрямляющего аппарата. Каждый из трех вариантов 

компрессора имеет одинаковый расход воздуха, степень повышения давления при-

мерно 5,0–5,3 и запас ГДУ не менее 20 %. Проектная частота вращения для каждого 

варианта ступени определялась с учетом уровня аэродинамической нагруженности 

рабочего колеса. Целью, которая ставилась при проработке каждого варианта, была 

максимизация уровня КПД в рабочем диапазоне частот вращения двигателя. 

  

 

 

Рис. 1. Малоразмерный ГТД 

 

 
Рис. 2. Проточная часть диагональной ступени малоразмерного ГТД 

РАСЧЕНАЯ МОДЕЛЬ ДИАГОНАЛЬНОЙ СТУПЕНИ 

В современном технологическом цикле проектирования компрессоров наибо-

лее универсальным расчетным инструментом для исследования течения в турбома-

шинах являются верифицированные численные методы расчета пространственного 
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течения (CFD-3D), основанные на решении уравнений Навье-Стокса в форме осред-

нений по Рейнольдсу (RANS). Успешное применение таких методов на практике 

возможно только при отработанной технологии проведения вычислительных иссле-

дований. Весь технологический процесс создания расчетной CFD-модели для расче-

та характеристик компрессора (рис. 3) можно разбить на следующие этапы: 

1. Построение расчетной геометрической модели на основе реальной конструкции. 

2. Построение расчетной сетки. 

3. Настройка «решателя» и выполнение расчета. 

В ранее представленных работах [1; 2; 3] показаны особенности технологиче-

ского процесса применения CFD-кода для расчета характеристик диагональных и 

центробежных компрессоров. Созданная расчетная модель учитывает: степень де-

тализации геометрической модели компрессора и параметров расчетной сетки, 

особенности модели турбулентности и настройки «решателя». Критерием досто-

верности результатов расчета выступает степень совпадения их с эксперименталь-

ными данными, как по интегральным, так и по локальным распределениям ряда 

параметров. На рисунке 4 показаны результаты сравнения расчетных и экспери-

ментальных характеристик прототипа. 

 

 

Рис. 3. Технологический процесс применения CFD-кода 

 

 

Рис. 4. Расчетная и экспериментальная характеристики диагональной ступени 
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ОСНОВНЫЕ РЕЗУЛЬТАТЫ 

В результате проведенных проектно-расчетных исследований для каждой 

формы проточной части были рассчитаны характеристики более 20 вариантов сту-

пеней. Характеристики в широком диапазоне частот вращения для ступеней с мак-

симальным и минимальным периферийным диаметром проточной части 

представлены на рисунке 5.  

Каждая из ступеней удовлетворяет требования технического задания по рас-

ходу воздуха, степени повышения давления и запаса ГДУ. Однако ступени имеют 

различный уровень максимального КПД (различия достигают 4 %) в широком 

диапазоне частот вращения компрессора. Качественная картина течения в проект-

ной точке на характеристике ступени представлена на рисунке 6, где изображено 

распределение числа Мабс в меридиональной плоскости и Мотн (рабочее колесо), 

Мабс (диффузор + спрямляющий аппарат) в плоскости решеток лопаточных венцов 

на 90 % высоты проточной части для различных вариантов ступеней. Изменение 

уровня КПД на линии рабочих режимов в эксплуатационном диапазоне частот 

вращения изображено на рисунке 7. 

Представленные результаты показывают, что независимо от формы проточ-

ной части ступеней реализация требований технического задания возможна, за 

исключением потребного уровня КПД. Характер течения в компрессоре удается 

реализовать с умеренными скоростями и углами поворота потока, за исключени-

ем варианта с минимальным диаметром проточной части компрессора. При 

уменьшении диаметра выхода и рабочего колеса значительно возрастают скоро-

сти на входе в лопаточный диффузор, что приводит к значительному увеличению 

потерь полного давления в выходной системе компрессора. Оценка целесообраз-

ности применения каждого варианта компрессора в двигателе определялась по 

результатам математического моделирования работы двигателя с полученными 

характеристиками компрессора. Выполненная работа показала возможность со-

здания малоразмерного газотурбинного двигателя с минимальным диаметраль-

ным габаритом. 
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Рис. 5. Характеристика ступеней № 1 и 3 
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Ступень № 1 

 

Ступень № 2 

 

Ступень № 3 

Рис. 6. Картина течения меридиональной плоскости и плоскости решеток 

лопаточных венцов на 90 % высоты проточной части для ступеней № 1, 2, 3 
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Рис. 7. Изменение КПД на рабочей линии для ступней № 1, 2, 3 

ЗАКЛЮЧЕНИЕ 

Результаты данной работы показали широкие возможности использования рас-

четной CFD-модели компрессора, верифицированной по результатам эксперимента, 

основанной на решении уравнений Навье-Стокса в форме осреднений по Рейнольдсу. 

Созданные модели позволили провести исследования по оценке виляния формы про-

точной части на интегральные параметры и характеристику диагональной ступени. 

Представленные результаты показали существенное влияние формы проточной части 

на уровень КПД в рабочем диапазоне частот вращения. Данное исследование позво-

лит на ранних стадиях разработки компрессора более «реалистично» оценивать ха-

рактеристики ступеней для дальнейшего их использования в модели двигателя, что, в 

свою очередь, уменьшит технический риск при создании новых ГТД. 
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ПОИСК НАИЛУЧШЕГО УРАВНЕНИЯ ДЛЯ ОЦЕНКИ 

ПРОФИЛЬНЫХ ПОТЕРЬ В ОСЕВОЙ ТУРБИНЕ С ПОМОЩЬЮ 

МЕТОДОВ МАТЕМАТИЧЕСКОЙ СТАТИСТИКИ 

Аннотация. В статье предлагается способ оценки моделей потерь, основанный на 

статистическом анализе отклонения данных расчета от экспериментальных. Показано, 

что данные отклонения подчиняются нормальному закону распределения и могут быть 

описаны величиной математического ожидания     и среднеквадратического отклоне-

ния    . 

На основании статистического анализа результатов сравнения данных экспери-

ментов с расчетами профильных потерь с помощью наиболее известных моделей, про-

веденного для 170 решеток осевых турбин, отражающих многообразие турбин 

авиационных ГТД, было установлено, что наилучшей моделью для описания профиль-

ных потерь является модель ЦИАМ. С вероятностью 95 % она показывает отклонение 

от действительных значений потерь — 8  84 %. 

Введение 

Осевая турбина является самым распространенным устройством для получе-

ния механической работы. Число турбин, работающих в разных отраслях про-

мышленности, исчисляется десятками тысяч. По этой причине задача повышения 

эффективности турбины является актуальной и обещающей большой экономиче-

ский эффект. 

Анализ публикаций, посвященных совершенствованию рабочих процессов 

турбин, показывает, что большая часть исследователей сосредоточилась на поиске 

путей улучшения структуры течения в лопаточных венцах. Значительная часть та-

ких исследований проводится с помощью методов вычислительной газовой дина-

мики (CFD) — самого точного расчетного метода расчетного изучения потока 

газа. Важнейшим недостатком этого способа исследования является то, что 

CFD — поверочный расчет. Он является экспертной системой, которая позволяет 

сделать вывод о качестве конкретного варианта конструкции. 

Проектирование каналов турбомашин и формирование геометрии их лопаток 

по-прежнему осуществляется на основании 1- и 2D-расчетов. CFD-расчеты лишь 

позволяют выявить и исправить ошибки проектирования, а также учесть особен-

ности течения, которые не учитываются 1- и 2D-расчетами. Кроме того, чем каче-
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ственнее будет выполнен проектный расчет, тем меньшее число обращений к до-

рогой в вычислительном плане CFD-модели потребуется и тем быстрее будет 

найден оптимальный вариант профилирования, тем меньше средств для этого по-

требуется. По указанным причинам совершенствование методов 1- и 2D-

проектирования турбин остается актуальной целью. 

Важнейшим вопросом, влияющим на точность предсказания характеристик 

турбины, является достоверное предсказание потерь энергии в ее проточной части. 

Сегодня известно более десяти комплексных моделей, позволяющих рассчитать 

потери в осевых турбинах, и еще несколько десятков уравнений, позволяющих 

рассчитать отдельные компоненты потерь [1–3]. Эти модели потерь и уравнения 

были получены за последние 70 лет разными исследователями в разных странах. 

Сказать, какая из этих моделей является лучшей, или указать области их примене-

ния можно только сравнив результаты расчета с экспериментальными данными. 

Обзор экспериментальных данных по профильным потерям в 

турбинных решетках 

В распоряжении авторов имеется отчет [4] Центрального института авиаци-

онного моторостроения (ЦИАМ) (Россия), в котором содержатся результаты экс-

периментального определения профильных потерь более чем в 170 незакрученных 

решетках осевых турбин постоянного по высоте сечения. 

Диапазоны варьирования основных геометрических и режимных параметров, 

рассмотренных в [4], турбинных решеток приведены в таблице 1. 

Т а б л и ц а  1  

Диапазоны варьирования основных параметров рассмотренных решеток [4] 

Название Обозначение 
Минимальное 

значение 

Максимальное 

значение 

Приведенная скорость      0,35 1,5 

Лопаточный угол на входе   , град 29 105 

Лопаточный угол на выходе   , град 7 44 

Угол поворота потока   , град 61 137 

Относительная толщина лопатки   ̅  
  

 ⁄  0.08 0,36 

Угол отгиба профиля    град –6 33 

Относительный шаг   ⁄  0,505 1,05 

Степень конфузорности канала К 0,9 8,3 

 

Здесь и далее под приведенной скоростью  понимается отношение скорости 

газа к критической скорости 
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где:  Т* — температура торможения, К 

v

p

c

c
k   — показатель адиабаты 

R — газовая постоянная. 

Приведенная скорость  и число Маха связаны между собой следующими со-

отношениями 

   

   
 

  

  
   
 

  
  (2) 

Обозначения геометрических параметров турбинной решетки, используемые 

в таблице 1 и далее в тексте статьи, иллюстрируются рисунком 1 [4]. Также следу-

ет обратить внимание, что углы потока измеряются от фронта решетки. 

 

 

Рис. 1. Геометрические параметры решетки профилей осевой турбины [4] 

 

Рассматриваемый в [4] массив решеток отражает все многообразие профилей 

лопаток осевых турбин, используемых в авиационных ГТД. 

Опираясь на найденную информацию, была поставлена задача выяснить, ка-

кая из существующих моделей потерь позволяет точнее всего определить величи-
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ну профильных потерь в турбинных решетках и характер их изменения под дей-

ствием различных геометрических и режимных факторов. 

Из найденных авторами зависимостей для оценки профильных потерь были 

выбраны наиболее часто используемые. Всего рассматривалось пять моделей про-

фильных потерь: Содерберга (Soderberg) (в дальнейшем на рисунках модель будет 

обозначаться Soderberg) [1], Айнли и Мэтисона (Ainley&Mathieson) (дальше A&M) 

[2], Данхема и Кейма (Dunham&Came) (дальше D&C) [3], Какера и Окапу 

(Kacker&Okapuu) (дальше K&O) [5] и Центрального института авиационного мо-

торостроения (Россия) (дальше CIAM) [6]. Краткие данные о выбранных моделях 

потерь приводятся ниже. 

Обзор существующих моделей потерь 

Для оценки потерь энергии обычно используется коэффициент потерь , ко-

торый равен отношению потерь энтальпии в лопаточном венце к изоэнтропиче-

ской кинетической энергии на выходе из него: 

  
      
 
 
   
 
  (3) 

Модель потерь Содерберга [1] была разработана в 1949 году на основе моде-

ли сопротивления профилей Цвайфеля и теории пограничного слоя. Она является 

комплексной и учитывает не только профильные потери, но и вторичные. 

Уравнение для оценки коэффициента профильных потерь имеет следующий вид 

[1]: 

  (
   

  
)

    

[(    ) (            
 

 
)   ]   

(4) 

где             (
    (     )

   
)
 

 — поправка, учитывающая угол поворота пото-

ка в решетке. 

Модель потерь Айнли и Мэтисона [2] была разработана в 1951 году на осно-

вании анализа экспериментальных данных о 25 турбинах. Она широко применяет-

ся в оригинальном виде и стала основой для новых моделей потерь. По 

утверждению авторов точность определения КПД турбины с помощью данной мо-

дели составляет  3 % [2]. 

Модель потерь Айнли и Мэтисона определяет коэффициент потерь полного 

давления Y, который связан с коэффициентом потерь энергии следующим соот-

ношением: 
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) 

(5) 

Уравнение для оценки профильных потерь в модели Айнли и Мэтисона при 

нулевом угле атаки имеет следующий вид: 
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(6) 

где             — значение профильных потерь для лопаточных венцов с осевым 

входом потока [1]; 

          — значение профильных потерь для активных лопаточных венцов [1]. 

Модель потерь Данхема и Кейма [3] была разработана в 1970 году и является 

дальнейшим развитием модели Айнли и Мэтисона. Данхем и Кейм ввели в своей 

модели учет режима течения с помощью числа Маха: 

     
        

  (    (     )
 
)  (7) 

Модель потерь Какера и Окапу [5] была разработана в 1982 году и тоже бази-

руется на модели Айнли и Мэтисона. Она отличается тем, что в ней введен учет 

влияния сжимаемости потока, возможности появления местных скачков уплотне-

ния в межлопаточном канале при больших дозвуковых скоростях и влияние числа 

Рейнольдса. 

Профильные потери с помощью модели Какера и Окапу рассчитываются с 

помощью следующего соотношения [5]: 

     
        (

 

 
       

         )       (8) 

где          (      ) (
  

  
)
 

           — коэффициент, учитывающий 

сжимаемость рабочего тела; 

          (        )
    (

   

  
) (

  

  
)
  (  

   

 
  
 )

 
   

  (  
   

 
  
 )

 
   

 — коэффициент, учитываю-

щий влияние местных сверхзвуковых зон; 

       (   |
   

  
  |

   

) — число Маха во втулочном сечении; 

    — коэффициент, учитывающий влияние числа Рейнольдса: 
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Модель потерь Центрального института авиационного моторостроения (Рос-

сия) была разработана на основе корреляционно-регрессионного анализа большого 

числа экспериментальных данных. Коэффициент профильных потерь с помощью 

данной модели потерь оценивается по формуле [6]: 

        
                  , (9) 

где    
  — коэффициент потерь трения в автомодельной области, рассчитывается 

по следующей формуле [6]: 

   
         (         

               )  (        
                ), 

где    — параметр, учитывающий поворот потока в венце: 

если           , то         ; 

если           , то        ; 

   — параметр, учитывающий конфузорность венца: 

если 
     

     
    , то    

     

     
; 

если 
     

     
    , то       . 

Коэффициент кромочных потерь     вычисляется по формуле [6]: 

       
  

      
  

где    — радиус выходной кромки лопатки. 

В области малых чисел Рейнольдса (Re ≤ 10
–6
) вводится поправочный коэф-

фициент, учитывающий дополнительные потери [6]: 

     
    

  
         

Поправочный коэффициент, учитывающий влияние скорости потока,      ра-

вен [6]: 

    (     
                   )  (   

           ), 
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где х = 
    

     
; 

    — приведенная изоэнтропическая скорость в выходном сечении сопловой ре-

шетки; 

      — оптимальная величина   . Для сопловой решетки она составляет 0,9, для 

рабочей — 0,8. 

Сравнение результатов прямого расчета профильных потерь 

с экспериментальными данными 

Для каждой турбинной решетки, данные о которой имеются в источнике [4], 

приводится зависимость коэффициента профильных потерь  от изоэнтропической 

скорости на выходе из решетки      (рис. 2). Подобные зависимости были рассчи-

таны для всех 170 решеток с помощью описанных выше моделей потерь и сопо-

ставлены с экспериментальными данными. Для примера на рисунке 3 приведены 

результаты сопоставления для решеток № 42, 55, 119, 135. Номера решеток соот-

ветствуют номерам в источнике [4]. 

Как видно из анализа рисунка 3, полученные данные не позволяют однознач-

но сказать, какая из моделей потерь является наилучшей. Любая из них может для 

одной решетки давать близкое совпадение, а для другой решетки показывать зна-

чение потерь, отличающееся от реального более чем вдвое. Следует отметить, что 

чаще всего совпадение расчетных и экспериментальных данных наблюдается в 

околозвуковом диапазоне. При больших сверхзвуковых скоростях совпадения 

наблюдаются существенно реже. В частности, модели Содерберга и Айнли и 

Мэтисона для сверхзвуковых скоростей потока в решетке описывают тенденцию 

изменения потерь с ростом скорости течения принципиально неверно. Также об-

ращает на себя внимание тот факт, что в дозвуковом диапазоне модели Айнли и 

Мэтисона и Данхема и Кейма показывают идентичные результаты. 

 

 

Рис. 2. Пример зависимости коэффициента профильных потерь  от 

изоэнтропической скорости на выходе из решетки      [4] 
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Решетка № 42 

 
Решетка № 55 

 
Решетка № 119 

 
Решетка № 135 

 

Рис. 3. Сопоставление результатов расчета профильных потерь с помощью разных 

моделей с данными эксперимента 

Статистический анализ результатов расчета по выбранным моделям потерь 

Для того чтобы однозначно сказать, какая из моделей профильных потерь по-

казывает лучшие результаты, был предложен следующий алгоритм действий. 

На первом этапе для каждой решетки экспериментальные данные были опи-

саны с помощью одного или нескольких регрессионных уравнений. Для каждой 

решетки было найдено собственное уравнение в виде полинома 3...6 степени вида 

       (    ). 

С их помощью для каждой решетки были вычислены ожидаемые в экспери-

менте значения профильных потерь       при значениях изоэнтропической приве-

денной скорости      от 0,6 до 1,2 с шагом 0,05. 

Значения профильных потерь       для тех же значений      были рассчитаны 

для всех решеток с помощью выбранных моделей потерь. Затем для каждого вы-

численного значения потерь было найдено его относительное отклонение от ожи-

даемого экспериментального значения, найденного ранее: 
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(           )

     
        

(10) 

Таким образом, для каждой рассмотренной модели потерь и для каждого вы-

бранного значения приведенной скорости      было получено множество откло-

нений расчетных значений от экспериментальных данных   . 

Статистический анализ полученных данных показал, что внутри каждого 

множества значение    подчиняется нормальному закону распределения (рис. 4). 

Это позволяет для каждой модели потерь и для каждого рассмотренного значения 

изоэнтропической приведенной скорости      указать математическое ожидание 

    отклонения данных расчета от эксперимента    и величину среднеквадратич-

ного отклонения    . Таким образом, появляется возможность для каждой модели 

и значения приведенной изоэнтропической скорости указать, что отклонение рас-

четных данных от действительности с вероятностью 95 % составит    2    и вы-

числить конкретные численные значения     и    . 

На рисунке 5 показано, как изменяются наиболее вероятное значение откло-

нения расчетных данных от экспериментальных    в зависимости от значений 

изоэнтропической приведенной скорости      для всех рассмотренных моделей 

потерь. На том же рисунке обозначены найденные максимальные и минимальные 

возможные значения отклонений    с вероятностью 95 %. То есть с указанной ве-

роятностью отклонение вычисленного значения потерь от действительного значе-

ния на графиках на рисунке 5 будет лежать между кривыми, соответствующими 

максимальному и минимальному отклонениям. 
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Модель Содерберга 

 

 
Модель Айнли и Мэтисона 

 

 
Модель Данхема и Кейма 

 

 
Модель Какера и Окапу 

 

 
Модель ЦИАМ 

Рис.5. Изменения наиболее вероятного значения отклонения расчетного значения 

профильных потерь от действительных значений и границ рассеивания с 

вероятностью 95 % в зависимости от      для разных моделей потерь 

 

 

Средние в рассматриваемом диапазоне значения математического ожидания 

    и среднекватического отклонения     для рассмотренных моделей потерь при-

ведены в таблице 2. 
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Т а б л и ц а  2  

Осредненные по рассматриваемому диапазону результаты статистического 

анализа рассмотренных моделей потерь 

Модель потерь    , %    , %    , % 

Soderberg 45,83 74,96 87,85 

A&M 119,235 141,68 185,17 

D&C 173,25 237,67 281,71 

K&O 29,97 86,57 91,619 

CIAM –8,5 42,53 43,371 

 

Выводы 

Анализ данных на рисунке 5 и в таблице 2 позволяет сделать следующие вы-

воды. Все рассматриваемые модели профильных потерь показывают наилучшие 

результаты (наименьшее отклонение наиболее вероятного значения и значение 

среднеквадратичного отклонения) в диапазоне приведенных скоростей от 0,8 до 

1,2. Все рассмотренные модели потерь с большой вероятностью завышают значе-

ния профильных потерь при дозвуковых скоростях течения (     менее 0,8). При 

этом отмечаются большие (превышающие 200 %) среднеквадратические отклоне-

ния. 

По мере приближения скоростей к скорости звука уменьшается значение 

среднеквадратического отклонения, а значение наиболее вероятного значения 

уменьшается и для ряда моделей (Soderberg, A&M, CIAM) становится отрицатель-

ным, что говорит о занижении расчетной оценки потерь. Наихудшие результаты из 

рассмотренных моделей показывает модель Данхема и Кейма. Она показывает 

наибольшие значения     и    . 

Наилучшие результаты показывают модели Какера и Окапу и ЦИАМ. В це-

лом обе указанные модели показывают близкие статистические результаты, осо-

бенно в трансзвуковой области. Однако предпочтение следует все же отдать 

модели ЦИАМ, поскольку у данной модели наименьшее значение как математиче-

ского ожидания, так и среднеквадратичного отклонения из всех моделей. Более 

того, их значение стабильно и мало меняется с величиной скорости течения. Также 

при анализе рисунка 5 обращают на себя внимание неплохие статистические ре-

зультаты, показанные моделью Содерберга. 

Авторы выражают благодарность Алексею Юрьевичу Горшкову за помощь в 

выполнении расчетных исследований, описанных в настоящей статье. 

Работа выполнена при государственной поддержке Министерства образова-

ния и науки РФ в рамках реализации мероприятий Программы повышения конку-

рентоспособности СГАУ среди ведущих мировых научно-образовательных 

центров на 2013–2020 годы. 
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ПОЛУЧЕНИЕ ТОЧНОГО УРАВНЕНИЯ  

ДЛЯ ОЦЕНКИ ПРОФИЛЬНЫХ ПОТЕРЬ  

В ОСЕВЫХ ТУРБИНАХ С ПОМОЩЬЮ  

МАТЕМАТИЧЕСКОЙ ОПТИМИЗАЦИИ 

Аннотация. На основании анализа природы профильных потерь и с примене-

нием методов математической оптимизации, опираясь на указанные статистические 

критерии, было предложено уравнение, которое позволяет определить профильные 

потери осевой турбины точнее, чем существующие модели. С вероятностью 95 % 

она показывает отклонение от действительных значений потерь 10  61 %. При этом 

новое уравнение позволяет учесть большее число факторов, влияющих на величину 

потерь. 

Выбор переменных, влияющих на потери.  

Обоснование выбора вида уравнения 

В своих предыдущих работах [1] авторы провели исследования, которые по-

казали, что все широко используемые при проведении проектных расчетов урав-

нения для оценки профильных потерь показывают значительную погрешность. По 

этой причине было принято решение на основе имеющихся экспериментальных 

данных сделать попытку получить собственное уравнение для вычисления про-

фильных потерь. 

Первая задача на пути к поставленной цели состояла в выборе переменных, 

влияющих на значение потерь и вида уравнения. Для этого был проведен анализ 

научно-технической литературы [2; 3; 4; 5; 6]. Под профильными потерями пони-

маются потери энергии на поверхности обтекаемой лопатки, не связанные с влия-

нием концевых поверхностей (втулочной и периферийной). Принято считать, что 

профильные потери состоят из четырех компонентов: потери трения, кромочные, 

волновые и потери на отрыв. Их физический смысл, а также параметры, влияющие 

на их величину, приведены в таблице 1. 
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Т а б л и ц а  1  

Компоненты профильных потерь и параметры, влияющие на них 

Компонент 

профильных 

потерь 

Физический смысл Влияющие факторы 

Трение Связаны с процессами, в погра-

ничном слое на поверхности ло-

патки 

Форма профиля (хорда, толщина, 

положение максимальной толщи-

ны, угол поворота потока и др.), 

шаг решетки и скорость потока 

Кромочные Связаны с образованием вихревого 

следа за выходными кромками ло-

паток 

Радиус выходной кромки, форма 

косого среза и шаг решетки 

Отрыв Связаны с отрывом потока вблизи 

входной кромки при возникнове-

нии угла атаки 

Радиус входной кромки и угол 

атаки 

Волновые Связаны с возникновением скачков 

уплотнения в областях с местными 

сверхзвуковыми скоростями 

Скорость потока лопаточном 

венце 

 

При анализе компонентов профильных потерь особо был отмечен следующий 

факт. Все составляющие профильных потерь за исключением волновых изменяют-

ся во всем диапазоне изменения скоростей потока. Причем с ростом скорости по-

тери трения и кромочные будут уменьшаться и стремиться асимптотически к 

некоторому значению. Волновые потери при малых скоростях течения отсутству-

ют и появляются при                 С ростом скорости данный вид потерь 

возрастает (рис. 1). Противоположное влияние двух указанных факторов обуслав-

ливает вид зависимости    (    ), приведенный на рисунке 1. 

 

 

Рис. 1. К объяснению соотношения потерь трения, кромочных и волновых 
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Опираясь на проведенный анализ, из всех геометрических и режимных пара-

метров профиля были выбраны те, которые, по мнению авторов, оказывают суще-

ственное влияние на величину профильных потерь и которые должны быть учтены 

при выводе уравнения для профильных потерь. Поскольку выводимое уравнение 

должно быть универсальным, большая часть выбранных параметров была обез-

размерена. В таблице 2 приводится список выбранных переменных. 

На основе анализа формы уравнений, описывающих профильные потери в 

существующих моделях потерь [3; 4], был выбран ожидаемый вид уравнения: 

      (               )     (1) 

где       (
  

   
)
 

    ̅    (
  

 
)           (

 

 
)     — коэффициент про-

фильных потерь; 

       (
 

  
)
 

 — коэффициент, учитывающий потери на отрыв; 

      (
     

  
)
    

 — коэффициент, учитывающий влияние числа Рейнольдса; 

      
  

     (    )
 — коэффициент, учитывающий кромочные потери. 

         (           )              — коэффициент, учитывающий вол-

новые потери. 

А1, А2, А3, А4, А5, А6, А7, А8, А9, А10, А11, А12, А13, А14 — коэффициенты 

уравнений. 

Т а б л и ц а  2  

Переменные, оказывающие влияние на величину профильных потерь 

Обозначение Название 
Вид потерь, на ко-

торые влияет 

  

   
 

Относительный угол поворота потока в турбинной 

решетке 
Трение 

 ̅  
  
 

 
Относительное положение максимальной толщины 

профиля 
Трение 

  
 

 Относительная максимальная толщина профиля Трение 

     
Изоэнтропическая приведенная скорость на выходе 

из турбинной решетки 
Трение, волновые 

 

 
 Относительный шаг Трение, кромочные 

 

  
 Относительный угол атаки Отрыв 

   Число Рейнольдса Трение 

   Угол выхода потока из турбинной решетки, град Кромочные 

  Угол отгиба профиля, град Кромочные 

   Радиус выходной кромки Кромочные 
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На выбор формы уравнения повлияло желание того, чтобы все слагаемые бы-

ли одного порядка, а также проведенное предварительно исследование уравнений 

другого вида по алгоритму, описанному ниже. 

Таким образом, задача вывода нового уравнения профильных потерь свелась 

к поиску численных значений коэффициентов уравнений. 

Алгоритм поиска коэффициентов уравнения 

Задача поиска коэффициентов уравнения фактически является поиском экс-

тремума функции. Действительно, следует найти такое сочетание коэффициентов, 

которое обеспечит минимальное отличие результатов расчета от эксперименталь-

ных данных. По этой причине для поиска значений коэффициентов уравнения бы-

ла использована программа оптимизации IOSO [7]. 

В основе программы IOSO лежит метод оптимизации, основанный на построе-

нии поверхности отклика, которая уточняется и эволюционирует при каждом обра-

щении к расчетной модели. Каждая итерация IOSO содержит в себе два шага. На 

первом этапе, на основании ранних обращений к модели с разным сочетанием варь-

ируемых переменных, строится функция отклика в виде многоуровневого графа. На 

следующем этапе проводится поиск экстремума найденной функции. Такой подход 

позволяет постоянно корректировать поверхность отклика в процессе оптимизации. 

В результате для ее построения и получения первых результатов требуется необыч-

но малое число начальных точек для запуска процесса оптимизации [7]. 

Достоинством IOSO является то, что данный алгоритм обладает низкой чув-

ствительностью к топологии целевых функций и позволяет успешно решать задачи 

для гладких, унимодальных, многоэкстремальных и недифференцируемых функций. 

При постановке задачи оптимизации в качестве варьируемых переменных 

были выбраны искомые коэффициенты уравнения А1, А2, А3, А4, А5, А6, А7, А8, 

А9, А10, А11, А12, А13, А14. Их величины менялись в диапазоне 100. 

В качестве критерия оптимизации было выбрано среднеинтегральное отклоне-

ние расчетных данных от экспериментальных во всем рассматриваемом диапазоне: 

    √
∑ (   )

  
   

 
  (1) 

где     — относительное отклонение от ожидаемого экспериментального значения, 

найденного для конкретного значения условной приведенной скорости и конкрет-

ной решетки профилей; 

n — суммарное число вычисленных значений относительного отклонения для раз-

личных сочетаний условной приведенной скорости и различных решеток профилей. 

Очевидно, что чем меньше будет данная величина, тем ближе уравнение опи-

сывает массив экспериментальных данных. 

Таким образом, в ходе процесса оптимизации программе IOSO была поставлена 

задача найти такое сочетание коэффициентов, при котором     будет минимальным. 
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В ходе выполнения своих внутренних алгоритмов IOSO формировала неко-

торое сочетание варьируемых переменных. Они загружались в файл программы 

Excel, который вычислял значения относительного отклонения от ожидаемого экс-

периментального значения     для различных значений изоэнтропической приве-

денной скорости      для 170 решеток. Значение      для каждой решетки 

изменялось в интервале от 0,5 до 1,4 с шагом 0,05. Всего для одного сочетания ва-

рьируемых переменных рассчитывалось свыше 27,5 тыс. значений    . 

В конечном итоге файл Excel рассчитывал значение среднеинтегрального от-

клонения расчетных данных от экспериментальных во всем рассматриваемом диа-

пазоне    , а также средние во всем рассматриваемом диапазоне значения 

математического ожидания     и среднекватического отклонения    . 

Учитывая, что волновая составляющая профильных потерь проявляется не 

при всех значениях скоростей, оптимизация велась в два этапа. На первом этапе, 

опираясь на значения отклонений для      из диапазона 0,5…0,75, были найдены 

коэффициенты (А1, А2, А3, А4, А5, А6, А7, А8, А9), учитывающие потери трения, 

кромочные и на отрыв. Затем при фиксированных значениях найденных коэффи-

циентов, опираясь на значения отклонений во всем рассматриваемом диапазоне 

            , были найдены значения коэффициентов члена, учитывающего 

волновые потери (А10, А11, А12, А13, А14). 

Финальное уравнение и сравнение его с другими моделями потерь 

В результате проведения оптимизации было достигнуто минимальное значе-

ние      равное 33. При этом математическое ожидание     и среднеквадратиче-

ское отклонение     составили соответственно — 10 и 31. Значения 

коэффициентов уравнения, при которых достигается такой результат, приведены в 

таблице 3. 

Т а б л и ц а  3  

Значения коэффициентов уравнения, при которых достигается минимальное 

среднеинтегральное отклонение расчетных данных от экспериментальных 

Коэффициент Значение Коэффициент Значение 

А1 5,52661 А8 –37,16360 

А2 1,16463 А9 –53,81240 

А3 99,99734 А10 19,82116 

А4 69,11952 А11 –53,727 

А5 0,68967 А12 1,650231 

А6 0,00036 А13 16,11946 

А7 99,96786 А14 –9,93227 
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Таким образом, выведенное уравнение для расчета профильных потерь имеет 

следующий вид: 

      (               )     (2) 

где            (
  

   
)
 

           ̅̅ ̅           (
  

 
)               

        (
 

 
)           — коэффициент профильных потерь; 

             (
 

  
)
 

 — коэффициент, учитывающий потери на отрыв; 

            (
     

  
)
    

 — коэффициент, учитывающий влияние числа Рейноль-

дса; 

           
  

     (    )
 — коэффициент, учитывающий кромочные потери. 

               (                    )                         — 

коэффициент, учитывающий волновые потери. 

Любопытно сравнить статистические параметры нового уравнения с анало-

гичными данными для других моделей профильных потерь. Видно, что получен-

ное уравнение показывает лучшие статистические данные по сравнению со всеми 

рассмотренными ранее моделями потерь. Выведенное уравнение показывает близ-

кое значение математического ожидания к модели ЦИАМ (обе модели занижают 

величину профильных потерь примерно на 10 %), но имеет на 25 % (отн.) лучшее 

среднеквадратическое отклонение. Другие рассмотренные модели потерь суще-

ственно проигрывают выведенному уравнению по всем статистическим кри-

териям. 

Сделанные выводы иллюстрируются рисунком 2, где для примера построены 

зависимости коэффициента профильных потерь  от изоэнтропической скорости 

на выходе из решетки      для решеток № 42, 55, 119, 135. На рисунке 3 показано, 

как изменяется наиболее вероятное значение отклонения расчетных данных от 

экспериментальных    в зависимости от значений изоэнтропической приведенной 

скорости      для всех рассмотренных моделей потерь. На том же рисунке обо-

значены найденные максимальные и минимальные возможные значения отклоне-

ний    с вероятностью 95 %. На рисунках 2 и 3 для сравнения показаны данные 

для модели потерь ЦИАМ, наилучшей из рассмотренных ранее. 

Как видно из рисунка 2, кривые, полученные с помощью нового уравнения, 

хорошо описывают экспериментальные данные для большинства рассматривае-

мых решеток. Часто рассчитанная по новому уравнению зависимость    (    ) 

находится ближе к экспериментальным точкам, чем кривая, полученная по урав-

нениям ЦИАМ. При этом следует отметить, что зависимости    (    ) имеют 

близкий характер протекания. 
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Решетка № 42 

 
Решетка № 55 

 
Решетка № 119 

 
Решетка № 135 

 

Рис. 2. Сопоставление результатов расчета профильных потерь с помощью 

созданной модели потерь с данными эксперимента и расчетами по модели ЦИАМ 

 

 
 ЦИАМ Новое 

уравнение 

Рис. 3. Сопоставления изменения наиболее вероятного значения отклонения 

расчетного значения профильных потерь от действительных значений и границ 

рассеивания с вероятностью 95 % в зависимости от изоэнтропической 

приведенной скорости      для выведенного уравнения и модели ЦИАМ 
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Информация, представленная на рисунке 3, подтверждает качественно выво-

ды о результатах в оценке профильных потерь нового уравнения и модели ЦИАМ. 

Однако видно, что при      математическое ожидание расчетов по новому уравне-

нию мало меняется и находится ближе к нулю, что говорит о близости расчетных и 

экспериментальных данных. Также из рисунка 2 наглядно видно, что новое урав-

нение позволяет получить меньшее рассеивание экспериментальных и расчетных 

данных. 

Выводы 

В результате проделанной работы был предложен способ оценки моделей по-

терь, основанный на статистическом анализе отклонения данных расчета от экспе-

риментальных. Показано, что данные отклонения подчиняются нормальному 

закону распределения и могут быть описаны величиной математического ожида-

ния     и среднекватического отклонения    . 

На основании статистического анализа результатов сравнения данных экспе-

риментов с расчетами профильных потерь с помощью наиболее известных моде-

лей, проведенного для 170 решеток осевых турбин, отражающих многообразие 

турбин авиационных ГТД, было установлено, что наилучшей моделью для описа-

ния профильных потерь является модель ЦИАМ. С вероятностью 95 % она пока-

зывает отклонение от действительных значений потерь — 8  84 %. 

На основании анализа природы профильных потерь и с применением методов 

математической оптимизации, опираясь на указанные статистические критерии, 

было предложено уравнение, которое позволяет определить профильные потери 

осевой турбины точнее, чем существующие модели. С вероятностью 95 % оно по-

казывает отклонение от действительных значений потерь 10  61 %. При этом но-

вое уравнение позволяет учесть большее число факторов влияющих на величину 

потерь. 

Представленная работа является первым этапом к поиску наилучшей модели 

потерь для осевой турбины и касается только профильных потерь. В дальнейшем 

аналогичным образом планируется проанализировать другие виды потерь, имею-

щие место в межлопаточном канале осевой турбины. В итоге планируется досто-

верно определить, какая модель является лучшей, либо разработать новую, 

превосходящую по точности существующие. 

Авторы выражают благодарность Алексею Юрьевичу Горшкову за помощь в 

выполнении расчетных исследований, описанных в настоящей статье. 

Работа выполнена при государственной поддержке Министерства образова-

ния и науки РФ в рамках реализации мероприятий Программы повышения конку-

рентоспособности СГАУ среди ведущих мировых научно-образовательных 

центров на 2013–2020 годы. 



 

45 

Литература 

1. Baturin O. Selection of Models to Assess the Profile Losses in Blade Rows Using the Meth-

ods of Mathematical Statistics / O. Baturin, D. Kolmakova, A. Gorshkov, G. Popov // Pro-

ceedings of the ASME 2015 Gas Turbine India Conference GTINDIA2015, Paper No. 

GTINDIA2015–1245. 

2. Венедиктов В. Д. Атлас экспериментальных характеристик плоских решеток охлаждае-

мых газовых турбин / В. Д. Венедиктов, А. В. Грановский. — М.: ЦИАМ, 1990. — 393 с. 

3. Kacker S. C. A Mean Line Prediction Method for Axial Flow Turbine Efficiency / 

S. C. Kacker, U. Okapuu // ASME Journal of Engineering for Power. — 1982. 104 (2). — 

C. 111–119. 

4. Абианц В. Х. Теория газовых турбин реактивных двигателей. — М.: Машиностроение, 

1979. — 246 с. 

5. Denton J. D. The 1993 IGTI Scholar Lecture: Loss Mechanisms in Turbomachines / 

J. D. Denton // Journal of Turbomachinery. — 1993. 115 (4). — C. 621–656. 

6. Lewis R. I. Turbomachinery performance analysis / R. I. Lewis. — Elsevier Science & Tech-

nology Books Pub. — 1996. — 329 c. 

7. Egorov I. N. IOSO Optimisation Toolkit — Novel Software to Create Better Design / 

I. N. Egorov, G. V. Kretinin, I. A. Leshchenko, S. V. Kuptzov // 9th AIAA/ISSMO Symposi-

um on Multidisciplinary Analysis and Optimisation, 04–06 Sep. 2002, Atlanta, Georgia. 

 

  



 

46 

УДК 621.675 

В. Н. Матвеев, Г. М. Попов, О. В. Батурин, Ю. Д. Новикова, 

А. А. Волков 

Самарский национальный исследовательский университет имени академика 

С. П. Королева, Самара 

grishatty@gmail.com 

ВЫБОР ПАРАМЕТРОВ ЧИСЛЕННЫХ МОДЕЛЕЙ РАБОЧЕГО 

ПРОЦЕССА ОСЕВЫХ НЕОХЛАЖАДЕМЫХ ТУРБИН, 

ПРЕДНАЗНАЧЕННЫХ ДЛЯ ВЫПОЛНЕНИЯ 

ОПТИМИЗАЦИОННЫХ И ПОВЕРОЧНЫХ РАСЧЕТОВ 

Аннотация. В статье предлагается способ выбора параметров численных моделей 

рабочего процесса осевых неохлаждаемых турбин газотурбинных двигателей. Выполнен-

ные исследования позволили сформировать рекомендации по выбору параметров числен-

ных моделей рабочего процесса турбин, предназначенных как для выполнения 

оптимизационных расчетов, так и для выполнения поверочных расчетов или исследований. 

Совместное использование оптимизационных и поверочных численных моделей позволяет 

снизить требуемое на газодинамическую доводку или оптимизацию время до 10 раз. 

Введение 

Конкурентоспособность газотурбинных двигателей (ГТД) во многом опреде-

ляется их топливной экономичностью. При этом она существенно зависит от газо-

динамической эффективности турбин низкого давления (ТНД), а также свободных 

турбин (СТ). Влияние КПД турбин на удельный расход топлива можно оценить 

следующим образом: 1 % роста КПД ТНД снижает расход топлива ТРДД прибли-

зительно на 0,7 %, а 1 % роста КПД СТ уменьшает расход топлива ГТУ двигателя 

приблизительно на 1 % [1]. 

В настоящее время при проектировании и доводке турбомашин широко ис-

пользуются методы вычислительной газовой динамики [2]. Их применение хотя и 

сопряжено с существенными затратами временных и вычислительных ресурсов, 

однако позволяет с высокой достоверностью (относительно других расчетных ме-

тодов) определять характеристики турбин без проведения эксперимента. Кроме 

того, применение численного моделирования позволяет при доводке турбин широ-

ко использовать методы математической оптимизации [3]. По этой причине в 

настоящее время существует необходимость в получении эффективных 3D-

численных моделей рабочего процесса неохлаждаемых осевых турбин для приме-

нения их при оптимизации и доводке изделий. Здесь и далее под эффективными 

3D-моделями понимаются численные расчетные модели, сочетающие в себе мак-

симальную точность моделирования при наименьшем времени расчета [4]. 
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Анализ имеющихся в технической литературе рекомендаций по 

построению численных моделей неохлаждаемых осевых турбин 

На первом этапе работы был проведен анализ процесса численного модели-

рования течения вязкого сжимаемого газа на основе решения осредненных по вре-

мени уравнений Навье — Стокса (RANS). К численным моделям рабочего 

процесса осевых турбин, используемым при проектировании и оптимизации, вы-

двигаются два основных требования. С одной стороны, они должны с высокой 

точностью описывать рабочие процессы, происходящие в турбине. С другой сто-

роны, требовать для получения решения небольшое время [5; 6]. 

Анализ 80 публикаций, опубликованных за последние пять лет на конферен-

циях ASME TurboEXPO, связанных с исследованием и оптимизацией рабочего 

процесса осевых турбин, показал, что среди всех параметров, настраиваемых при 

формировании численных моделей, наибольшее внимание авторы уделяют пара-

метрам расчетной сетки и выбираемым моделям турбулентности. В результате 

анализа не было выявлено единых универсальных рекомендаций по формирова-

нию численных моделей рабочих процессов осевых турбин. У исследователей нет 

единого взгляда на то, какие параметры должны описывать конфигурацию расчет-

ной сетки, разные авторы используют различные сочетания параметров. Если ре-

комендации по выбору числа и размеров конечных объемов в двухмерном 

межлопаточном канале еще встречаются, то рекомендации по выбору параметров, 

определяющих распределение элементов по высоте проточной части турбин с раз-

личными высотами лопаток, отсутствуют. 

Интересно отметить, что из 80 рассмотренных исследований только в 70 со-

держится хотя бы минимальное описание используемых численных моделей и за-

кономерностей выбора их параметров. Кроме того, только в 18 исследованиях 

проводится исследование влияния параметров моделей на точность расчета. Ана-

лиза влияния настроек на скорость расчета не было найдено вовсе. 

При проведении анализа было обращено внимание на то, что выбор парамет-

ров численных моделей обычно мотивируется общими соображениями численного 

моделирования, вытекающими из самого метода. Ни в одной работе выбор пара-

метров не увязан со структурой течения в исследуемом канале турбины, что, по 

мнению авторов, является серьезным недостатком всех рассмотренных работ. 

Тем не менее по результатам обзора результатов исследований рабочего про-

цесса турбин и литературы, описывающих основы CFD моделирования, были 

определены наиболее часто встречающиеся рекомендации по выбору параметров 

численных моделей рабочего процесса турбин: 

 количество элементов в трехмерной сетке одного лопаточного венца: от 

0,5 млн до 1,5 млн; 

 количество элементов в 2D-сетке лопаточного венца: от 10 000 до 20 000; 

 значение безразмерного параметра y+ на поверхностях торцевых стенок и 

лопаток: y+ = 1; 
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 модель турбулентности k-ω, SST или Spalart — Allmaras; 

 значение коэффициента роста ячеек (Expansion Ratio) — до 1,4. 

Анализ структуры течения в венце осевой турбины и формирование 

алгоритма исследования 

На следующем этапе был проведен анализ структуры течения рабочего тела в 

межлопаточных каналах осевых турбин с аэродинамически длинными лопатками. 

В подобных каналах выделяют две характерные зоны: зону основного течения и 

зоны вторичных течений. В области основного течения поток является квазидвух-

мерным (рис. 1), поэтому на моделирование потока в данной области оказывают 

влияние основные параметры 2D-сетки: параметр      
 , характеризующий размер 

элемента, ближайшего к поверхности лопатки, а также число элементов вдоль сто-

рон топологических блоков   , которые определяют суммарное количество эле-

ментов двухмерной сетки B2B (рис. 2). В области вторичных течений структура 

потока является трехмерной и развивается как в плоскости межлопаточного кана-

ла, так и по высоте проточной части (рис. 1). Поэтому на моделирование структу-

ры потока в данной области оказывают влияние не только параметры 2D-сетки, но 

также и параметры распределения элементов по высоте проточной части. При этом 

для характеристики распределения элементов по высоте проточной части предло-

жено использовать размер элемента, ближайшего к торцевым стенкам     , коэф-

фициент роста ячеек      и максимальное удлинение ячеек     . Параметры 

     и     определяются как:      
     

       

,      
       

     

 (рис. 3). При усло-

вии y          , как правило, обеспечивается равенство     
       

 , а распре-

деление элементов по высоте проточной части определяется всего двумя 

параметрами:      и     . 

 

 

  

Рис. 1. Структура потока в 

характерных областях 

течения 

Рис. 2. Стороны  

топологических блоков 

Рис. 3. Распределение 

элементов по высоте 

лопатки 



 

49 

Сложная структура потока в межлопаточных каналах приводит к возникнове-

нию неоднородной эпюры распределения потерь по высоте проточной части 

(рис. 4). Профильные потери имеют место по всей высоте лопатки, определяя об-

щий уровень потерь и ряд интегральных параметров турбин с аэродинамически 

длинными лопатками. Поэтому выбор значений параметров 2D-сеток необходимо 

выполнять по определяемым в ходе моделирования профильным потерям для от-

дельных венцов или по интегральным параметрам турбин. Вторичные потери 

имеют сложное распределение по высоте лопатки и действуют только в области 

вторичных течений. Поэтому при выборе значений параметров      и      необ-

ходимо выполнять оценку распределения значений параметров потока (например, 

коэффициентов потерь, угла потока, полного давления) по высоте проточной ча-

сти. 

 

Рис. 4. Декомпозиция потерь 

 

На основании предложенных рекомендаций по выбору значений параметров 

расчетных сеток была поставлена задача по проведению исследований для разра-

ботки рекомендаций по формированию численных моделей турбин. Исследования 

первого этапа были нацелены на оценку влияния параметров сетки на эффектив-

ность моделирования рабочего процесса трех решеток газовых турбин, испытан-

ных в ЦИАМ [7], для шести моделей турбулентности. На втором этапе 

исследований проводилась проверка выработанных на первом этапе рекомендаций 

для моделирования рабочего процесса десяти полноразмерных турбин и трех мо-

делей турбулентности. Столь разные объекты исследования позволяли апробиро-

вать универсальность выбранного комплекса параметров расчетных сеток, а также 

предложенных рекомендаций по выбору их параметров. 

Исследования влияния параметров сеток конечных объемов и моделей 

турбулентности на эффективность моделирования рабочего процесса 

решеток газовых турбин 

На первом этапе исследование выполнялось для трех решеток газовых тур-

бин, испытанных в ЦИАМ [7]. Выбранные решетки отличались друг от друга 

главным образом значениями лопаточных углов на входе и выходе     и    , а 
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также значением угла изгиба профиля  , который варьировался в диапазоне от 

      до       . Для решеток были известны экспериментально определенные ха-

рактеристики — зависимости профильных потерь и угла потока на выходе от при-

веденной скорости на выходе      (   ), которые необходимы для выбора 

параметров двухмерных сеток, а также эпюры распределения потерь по высоте 

проточной части, необходимые для выбора параметров распределения элементов 

по высоте    ( ). 

На первом этапе для всех выбранных решеток профилей рабочий процесс 

был рассчитан с помощью численных моделей, созданных на основании рекомен-

даций, найденных при анализе литературных источников: количество элементов в 

2D-сетках было около 14 000, параметр      
  составлял 1, параметры      и      

составляли 1,4 и 1000 соответственно. Эти численные модели здесь и далее име-

нуются базовыми. Число элементов в базовых трехмерных сетках для всех реше-

ток составляло около 1,1 млн. Методика обработки результатов расчета полностью 

соответствовала методике обработки данных эксперимента [7]. 

Результаты расчета характеристик решеток с использованием базовых рас-

четных сеток показали, что все расчетные зависимости профильных потерь и угла 

потока от приведенной скорости на выходе являются адекватными при использо-

вании любых моделей турбулентности. Вместе с тем базовые сетки позволяют 

предсказывать пики вторичных потерь только в решетках с высокими значениями 

угла изгиба профиля (рис. 5). 

 

    

Решетка № 1         Решетка № 168        

Рис. 5. Распределение вторичных потерь по высоте лопатки. Эксперимент и 

расчетные зависимости 
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На следующем этапе выполнялось исследование влияния числа элементов 

двухмерных сеток B2B на эффективность моделирования рабочего процесса реше-

ток турбин. В рамках исследования число элементов 2D-сетки B2B варьировалось от 

6 000 до 34 000. При создании сеток число элементов вдоль сторон топологических блоков 

двухмерных сеток менялось согласно выражению                 
 , где       — 

число элементов вдоль какого-либо топологического блока в базовой сетке B2B0, 

      — число элементов вдоль того же топологического блока в сетке B2Bi (i = –

2, –1, 0, 1, 2). Каждая из сеток рассчитывалась с использованием шести моделей турбу-

лентности, как и в последующих исследованиях. Исследования показали, что подав-

ляющее число расчетных зависимостей      (   ) при изменении числа 

элементов двухмерной сетки остаются адекватными экспериментальным данным. 

Изменение числа элементов не меняет характера характеристик, а лишь сдвигает 

их вдоль оси ординат (рис. 6). Стоит отметить, при увеличении числа элементов 

свыше 21 000 количественное влияние становится незначительным (рис. 7). Абсо-

лютные и относительные погрешности определения профильных потерь и КПД 

несущественно зависят от количества элементов. Однако скорость расчета суще-

ственно возрастает при снижении числа элементов двухмерной сетки до 6 000. 

Увеличение числа элементов двухмерной сетки приводит к лишь к локальному 

уточнению моделируемой структуры потока. Выполненные исследования позво-

лили выработать рекомендации по выбору числа элементов двухмерных сеток: для 

оптимизационных расчетов целесообразно использование сеток B2B-2 (6 000 эл.), 

а для поверочных — сеток B2B1 (21 000 эл.). 

 

   

Рис. 6. Экспериментальные и расчетные 

характеристики, полученные при 

различном числе элементов в 2D-сетке. 

Решетка № 34. Модель турбулентности 

Spalart — Allmaras 

Рис. 7. Влияние числа элементов 2D-

сетки на рассчитываемые значения 

коэффициентов профильных потерь 

Исследования по влиянию параметра y+ на эффективность моделирования 

показали, что значительная часть расчетных характеристик решеток, полученных 

при значениях параметра больше 2, не является адекватной. Изменение параметра 

y+ сдвигает расчетные характеристики вдоль оси ординат, а при уменьшении па-
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раметра y+ ниже 1 его влияние на уровень потерь становится несущественным. 

Погрешности определения профильных потерь и КПД существенно возрастают 

при значениях y+ больше 1 (рис. 8). На скорость расчета S параметр y+ влияния не 

оказывает. Вместе с тем изменение параметра y+ влияет на расчет трения в погра-

ничном слое вокруг лопатки. Таким образом, для моделирования необходимо ис-

пользовать сетки, в которых параметр y+ = 1. 

 

Рис. 8. Зависимость абсолютной погрешности определения коэффициента 

профильных потерь от параметра      
  

Изменение значений параметров распределения элементов по высоте проточ-

ной части приводит к качественному и количественному изменению рассчитывае-

мого распределения потерь по высоте лопатки. При этом увеличение значений 

приводит к уменьшению характерного пика потерь на эпюре, что подтверждается 

картинами структуры потока (рис. 9). Рассчитываемые суммарные потери в ре-

шетках не зависят от значений параметров распределения элементов по высоте, в 

отличие от скорости расчета, которая может существенно снижаться. В итоге были 

сформированы рекомендации по выбору значений параметров распределения эле-

ментов по высоте проточной части: для моделирования вторичных течений в ре-

шетках турбин целесообразно использовать сетки, в которых             , 

              . 

Обобщение полученных результатов показало, что модель турбулентности 

оказывает лишь количественное влияние на получаемые зависимости профильных 

потерь от приведенной скорости, а также на скорость расчета. При этом наимень-

шие погрешности дают модели SST и k-ω, наибольшую скорость — модель Spalart 

Allmaras. Таким образом, для выполнения оптимизационных расчетов целесооб-

разно использование модели Spalart-Allmaras, а для проверочных — моделей тур-

булентности SST и k-ω, так как при этом достигается наименьшая погрешность 

определения потерь. 

Исследования влияния параметров сеток конечных объемов и моделей турбу-

лентности на эффективность моделирования рабочего процесса газовых турбин 

Выявленные для решеток закономерности влияния параметров численных 

моделей на моделирование рабочего процесса были проверены для 10 неохлажда-

емых турбин газотурбинных двигателей. Пропускная способность выбранных для 
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исследований турбин варьировалась в диапазоне от                до 

              ; значение параметра нагруженности    
 ⁄  — в диапазоне от 0,50 до 

0,70; значение параметра  √  
 ⁄   — в диапазоне от 150 до 280; параметр      ⁄  

лежал в диапазоне от 3,3 до 7,4, степени реактивности — в диапазоне от 0,2 до 

0,46. Лопатки всех выбранных для исследований турбин являлись аэродинамиче-

ски длинными. Проточные части некоторых из турбин, выбранных для исследова-

ния, показаны на рисунке 10. Также были выполнены дополнительные 

исследования по влиянию на эффективность моделирования турбин притрактовых 

полостей и изменения режимного параметра n/√T. 

 

 

 

 

Рис. 9. Влияние параметра 

     при          на 

моделирование вторичных 

потерь 

Рис. 10. Проточные части некоторых из 

выбранных для исследований турбин 

Выполненные исследования по влиянию числа элементов двухмерной сетки 

подтвердили выводы, сделанные для решеток, лишь о количественном, но не каче-

ственном влиянии числа элементов на рассчитываемые характеристики, о дости-

жении сеточной сходимости при числе элементов 21 000, о незначительном 

влиянии числа элементов на погрешности определения интегральных параметров 

турбин, а также о существенном увеличении скорости расчета при 6000 элементов 

двухмерной сетки. 

Изменение параметра y+ не меняет поведения характеристик турбин, оказы-

вая существенное количественное влияние на величину определяемого КПД. При 

этом рассчитываемые значения интегральных параметров турбин практически по-

стоянны при y+ меньше 1. На скорость расчета значение параметра y+ не влияет. 
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Поэтому при моделировании рабочего процесса турбин целесообразно использо-

вать сетки, в которых y+ равен 1. 

Также, как и в решетках, увеличение параметров      и      приводит к 

размыванию пиков, обусловленных вторичными потерями, на рассчитываемых 

эпюрах распределения потерь по высоте проточной части. При этом допустимые 

сочетания параметров      и     , позволяющие адекватно описывать распреде-

ление потерь по высоте лопатки:         ,          . На абсолютные и от-

носительные характеристики турбин параметры      и      в рекомендуемом 

диапазоне влияния практически не оказывают. Вместе с тем скорость расчета су-

щественно снижается при уменьшении параметров      и     . 

Учет полостей над бандажными полками не влияет на поведение характери-

стик, но оказывает существенное количественное влияние, сдвигая КПД-

характеристики вниз вдоль оси ординат (рис. 11). При этом существенно снижает-

ся погрешность определения КПД турбин на величину до 60 %. Вместе с тем так-

же существенно снижается скорость расчета на величину до 25 %. 

Моделирование рабочего процесса турбин с использованием различных сеток 

и моделей турбулентности при различных значениях параметра  √  
 ⁄  показали, 

что все численные модели позволяют оценивать без дополнительных погрешно-

стей характеристики на нерасчетных режимах по  √  
 ⁄  как в абсолютном, так и в 

относительном виде. 

В этом разделе выполнено обобщение влияния моделей турбулентности на 

эффективность моделирования рабочего процесса турбин. Также, как и в ре-

шетках, наименьшие погрешности определения интегральных параметров тур-

бин обеспечиваются при использовании модели турбулентности k-ω, а 

наибольшая скорость расчета — при использовании модели турбулентности 

Spalart-Allmaras. 

 

 

Рис. 11. Влияние учета бандажной полки на рассчитываемые характеристики 

неохлаждаемой турбины низкого давления 
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Обобщение полученных результатов. Рекомендации по снижению 

времени газодинамической доводки 

Результаты исследований подтвердили предположение о преобладающем 

влиянии параметров двухмерной сетки на моделирование потока в области основ-

ного течения. Параметры двухмерной сетки оказывают основное влияние на рас-

считываемые значения коэффициентов профильных потерь в решетках и 

интегральные параметры турбин, а также на погрешности их определения. Пара-

метры распределения элементов по высоте проточной части оказывают суще-

ственное влияние на моделирование потока в области вторичных течений. 

Изменение параметров распределения элементов по высоте проточной части при-

водит к перераспределению рассчитываемых потерь по высоте проточной части, 

не оказывая при этом существенного влияния на рассчитываемые суммарные по-

тери в решетках, а также на интегральные параметры турбин. Одинаковое каче-

ственное и количественное влияние параметров сеток на моделирование рабочего 

процесса в решетках газовых турбин и в полноразмерных турбинах объясняется 

удачным выбором перечня универсальных параметров, описывающих расчетную 

сетку. Таким образом, сформулированные рекомендации по выбору значений па-

раметров расчетных сеток являются универсальными для неохлаждаемых турбин с 

аэродинамически длинными лопатками, что делает возможным их использование 

при выборе параметров расчетных сеток численных моделей рабочего процесса 

аналогичных турбин. 

Выбор модели турбулентности не оказывает влияния на качественное пове-

дение характеристик решеток и турбин, а также на распределение потерь по высо-

те проточной части. Вместе с тем модель турбулентности оказывает влияние на 

погрешности определения интегральных параметров решеток и турбин. Наимень-

шие погрешности определения параметров решеток и турбин достигаются при ис-

пользовании модели турбулентности k-ω. 

Существенное влияние на скорость расчета оказывает число элементов двух-

мерной сетки (скорость расчета может увеличиваться в два раза при использова-

нии двухмерных сеток B2B-2), а также параметры распределения элементов по 

высоте проточной части (скорость может снижаться примерно в 2,2 раза при ис-

пользовании сеток с детальным моделированием вторичных течений) и выбор мо-

дели турбулентности (наибольшая скорость расчета достигается при 

использовании модели турбулентности Spalart-Allmaras). 

В результате были сформированы рекомендации по выбору параметров чис-

ленных моделей рабочего процесса осевых неохлаждаемых турбин с аэродинами-

чески длинными лопатками. Оптимизационные численные модели рабочего 

процесса турбин должны иметь минимальное расчетное время (максимальную 

скорость расчета) и позволять оценивать тенденции изменения интегральных па-

раметров турбин при изменении значений их геометрических и режимных пара-

метров. Поэтому при создании геометрии расчетной области оптимизационных 
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моделей не следует учитывать полости над бандажными полками. Для оптимиза-

ционных расчетов необходимо использовать трехмерные расчетные сетки (строят-

ся на втором этапе) на базе двухмерных сеток B2B-2 (6000 эл.); с размером 

первого элемента   
   ; со значениями параметров      и      1,4 и 2000 соот-

ветственно. Также необходимо использовать модель турбулентности Spalart-

Allmaras. Модели, созданные с подобными настройками, позволяют оценивать 

тенденции изменения интегральных параметров турбин и имеют высокие значения 

скорости расчета. 

Для поверочных расчетов целесообразно использование численных моделей с 

двухмерными сетками B2B1 (около 21 000 элементов). Значения параметров рас-

пределения элементов по высоте проточной части должны составлять:         , 

         . К тому же при проведении поверочных расчетов следует учитывать 

притрактовые полости над бандажными полками. Моделирование следует выпол-

нять с использованием модели турбулентности k-ω (Wilcox). Данные рекоменда-

ции позволяют формировать численные модели рабочего процесса турбин, 

предназначенные для проведения поверочных расчетов, которые позволяют полу-

чать детальную картину структуры потока в межлопаточных каналах турбин, 

имеют минимальные значения погрешностей определения интегральных парамет-

ров турбин, но имеют более низкую скорость расчета. 

Необходимо отметить, что скорость расчета численных моделей рабочего 

процесса турбин, предназначенных для выполнения оптимизационных расчетов, в 

10 раз выше, чем у численных моделей рабочего процесса турбин, предназначен-

ных для выполнения поверочных расчетов. 

С целью повышения эффективности проектирования и газодинамической до-

водки турбин были составлены рекомендации по использованию оптимизацион-

ных и поверочных численных моделей рабочего процесса турбин. Для 

оптимизации турбин, а также на начальных этапах проектирования и газодинами-

ческой доводки целесообразно использование оптимизационных численных моде-

лей. Высокая скорость расчета подобных моделей и их способность отслеживать 

тенденции изменения параметров турбин позволяют оценивать газодинамические 

характеристики большого числа вариантов турбин и установить наиболее удачные 

варианты сочетания их геометрических и режимных параметров. Поверочные чис-

ленные модели целесообразно использовать для проверки результатов оптимиза-

ции рабочего процесса турбин. Также возможно использование поверочных 

моделей для оптимизации рабочего процесса в узких диапазонах изменения значе-

ний геометрических и режимных параметров, полученных в ходе доводки с ис-

пользованием оптимизационных моделей. 

Апробация разработанных методов формирования численных моделей турбин 

для оптимизационных и поверочных расчетов была выполнена при решении ряда 

задач газодинамической доводки неохлаждаемых турбин. Например, газодинамиче-

ская доводка турбины NASA 4,5Ст выполнялась с использованием методов оптими-

зации, реализованных в программном комплексе IOSO [4] и разработанных под 
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руководством д. т. н., профессора И. Н. Егорова. Целью оптимизационных исследо-

ваний являлось увеличение КПД турбины в рабочей точке за счет перепрофилиро-

вания лопаток соплового аппарата и изменения углов установки лопаток рабочих 

колес (суммарное количество варьируемых параметров составляло 96). Оптимиза-

ция выполнялась с использованием оптимизационной модели (количество элемен-

тов трехмерной сетки 4,3 млн, модель турбулентности Spalart-Allmaras), время 

расчета которой даже на стационарном компьютере (четыре процессора) составляло 

около одного часа. Столь незначительное время расчета оптимизационной числен-

ной модели позволило решить целый комплекс различных оптимизационных задач 

в различных постановках, а общее количество обращений оптимизатора IOSO к 

численной модели превысило 3000. В результате оптимизации удалось подобрать 

такую форму лопаток турбины (рис. 12), которая обеспечила повышение КПД в ра-

бочей точке на 0,9 % абс (определенное с использованием оптимизационных моде-

лей рабочего процесса). Проверка результатов оптимизации с использованием 

поверочной модели (количество элементов трехмерной сетки 30,6 млн, учет поло-

стей над бандажными полками, модель турбулентности k-ω), время расчета которой 

на кластере (40 процессоров) составляло около трех часов, показала, что в рабочей 

точке на характеристике прирост КПД турбины в результате оптимизации составил 

0,7 %. Хотя количественный прирост КПД турбины, определенный с использовани-

ем поверочной численной модели, оказался меньше на 0,2 % абс, тем не менее тре-

буемое количество процессор-часов на доводку за счет использования 

оптимизационных моделей снизилось в три раза по сравнению с базовыми моделя-

ми и более чем в 10 раз по сравнению с поверочными моделями. 

 

Рис. 12. Сравнение формы лопаток турбины NASA 4,5Ст до оптимизации (синий 

цвет) и после оптимизации (красный цвет) 

 

Другие задачи, решенные, в частности, в интересах ПАО «Кузнецов» и ОАО 

«Пензадизельмаш» [8; 9; 10; 11], также показывают, как применение разработан-

ных рекомендаций по формированию и использованию численных моделей рабо-

чего процесса позволяет в кратчайшие сроки (при уменьшении времени 

газодинамической доводки до 10 раз) выйти на оптимальные конфигурации про-

точной части модернизируемых турбин. 
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Выводы 

1. Разработаны рекомендации для проведения исследований по выбору значений па-

раметров сеток на основе представлений о структуре потока в межлопаточных ка-

налах турбин с аэродинамически длинными лопатками, согласно которым выбор 

значений параметров 2D-сеток следует осуществлять по рассчитываемым про-

фильным потерям для отдельных венцов или по интегральным параметрам тур-

бин. Выбор значений параметров      и      необходимо выполнять на 

основании распределения параметров потока по высоте проточной части. 

2. Разработаны рекомендации по выбору значений параметров численных моде-

лей рабочего процесса турбин, предназначенных для выполнения оптимиза-

ционных расчетов. Для оптимизационных расчетов целесообразно 

использование численных моделей, в которых применяются двухмерные сет-

ки B2B-2 (около 6000 эл.), значение параметра   
  составляет 1, значение па-

раметра      составляет 2 000, а значение параметра      может достигать 

1,4. Моделирование следует выполнять с использованием модели 

турбулентности Spalart-Allmaras. 

3. Разработаны рекомендации по выбору значений параметров численных моде-

лей рабочего процесса турбин с аэродинамически длинными лопатками, 

предназначенных для выполнения поверочных расчетов. Для поверочных 

расчетов целесообразно использование двухмерных сеток B2B1 (около 

21 000 эл.). Значения параметров распределения элементов по высоте проточ-

ной части должны составлять:         ,          . При проведении 

проверочных расчетов необходимо учитывать притрактовые полости над бан-

дажными полками. Моделирование следует осуществлять с использованием 

модели турбулентности k-ω. 

4. Разработаны и апробированы рекомендации по совместному использованию 

оптимизационных и поверочных численных моделей рабочего процесса, поз-

волившие в 3–10 раз сократить время газодинамической доводки турбин. Оп-

тимизационные численные модели целесообразно использовать в ходе 

оптимизации и доводки при рассмотрении большого числа конфигураций 

турбин и варьировании в широких диапазонах геометрическими и режимны-

ми параметрами. Поверочные численные модели следует применять для про-

верки результатов оптимизации или доводки, полученных с использованием 

оптимизационных моделей, или в ходе оптимизации и доводки при варьиро-

вании значениями параметров в узких диапазонах. 

Перспектива дальнейших исследований состоит в усовершенствовании мето-

дик оптимизации рабочего процесса турбин с использованием созданных методов 

формирования их численных моделей. 

Авторы выражают благодарность д. т. н., профессору И. Н. Егорову и к. т. н., 

доценту К. С. Федечкину за идею работы, а также помощь в формировании основ-

ных положений работы и апробации результатов. 
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МОДЕЛИРОВАНИЕ НЕСТАЦИОНАРНЫХ ЯВЛЕНИЙ 

В ОСЕВОМ ЧЕТЫРЕХСТУПЕНЧАТОМ КОМПРЕССОРЕ 

Аннотация. Выполнено моделирование течения в четырехступенчатом осевом 

компрессоре с использованием нескольких нестационарных подходов: в полной неста-

ционарной постановке (URANS) и нелинейным гармоническим методом (NLH) с раз-

личным количеством гармоник. Проведено сопоставление осредненных, 

нестационарных интегральных параметров и характеристик компрессора, проанализи-

рованы пульсации локальных параметров. 

 

Для повышения качества проектирования турбомашин необходимо использо-

вать современные инструменты при анализе течения в проточной части, в том чис-

ле учитывающие нестационарные эффекты, которые могут значительно влиять на 

характер течения и интегральные параметры. Решение задач с использованием 

полной нестационарной постановки URANS занимает значительное время и тре-

бует больших вычислительных ресурсов. Применение упрощенных подходов, та-

ких как нелинейный гармонический метод (NLH), может существенно упростить 

процесс оценки нестационарных явлений в тракте турбомашины. 

В процессе моделирования течений в ряде многоступенчатых осевых ком-

прессоров с помощью метода NLH наблюдалось завышение КПД и занижение 

степени повышения полного давления относительно результатов стационарного 

подхода, в котором применялось граничное условие поверхности смешения (Mix-

ing Plane). Поэтому целью данной работы является сравнение результатов полной 

нестационарной постановки и нелинейного гармонического метода, реализованно-

го в ПО NUMECA FINE/Turbo, для оценки эффективности использования метода 

NLH. 

Рассматриваемый объект — первые четыре ступени, выделенные из двена-

дцатиступенчатого осевого компрессора. Количество лопаток скорректировано для 

обеспечения совпадения периодичности сеточных секторов межлопаточных кана-

лов в каждом венце, что позволяет сократить количество моделируемых межлопа-

точных каналов при использовании URANS подхода (рис. 1). 
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Рис. 1. Четырехступенчатый осевой компрессор 

 

 

 

Применялись следующие методы: 

 URANS; 

 NLH basic, в котором учитываются возмущения только от соседних вен-

цов. Проведено три расчета данным подходом: каждое возмущение опи-

сывалось 3, 5 и 7 гармониками; 

 NLH multi-rank 2, где учитываются возмущения от соседних венцов и вен-

цов, расположенных через один, 3 гармоники на каждое возмущение. 

Расчеты выполнены в ПО NUMECA FINE/Turbo v.11.1, которое включает в 

себя: 

 блочно-структурированный автоматический сеточный генератор 

AutoGrid5; 

 препроцессор Fine/Turbo, 3D структурированный решатель Euranus; 

 постпроцессор CFView. 

Решались осредненные по Рейнольдсу уравнения Навье — Стокса методом 

конечных объемов, для замыкания системы уравнений использовалась модель 

турбулентности k-ε с подключением расширенного пристеночного моделирования. 

В качестве модели рабочего тела выбран термически совершенный газ. 

Ротор-статор взаимодействие моделировалось с помощью поверхности сме-

шения (Mixing Plane) в стационарной постановке, Non Reflecting Mixing Plane в 

случае расчетов NLH методом и Domain Scaling Method в нестационарной поста-

новке. 

Расчетные сетки — блочно-структурированные гексагональные с тремя уров-

нями вложенности. Количество ячеек, количество моделируемых межлопаточных 

каналов и время счета представлено в таблице 1. 
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Т а б л и ц а  1  

Сведения о количестве моделируемых межлопаточных каналов, сетке и 

времени счета 

 ВНА РК1 НА1 РК2 НА2 РК3 НА3 РК4 НА4 
Сетка 

(млн) 

Время 

счета (ч) 

URANS 2 2 3 2 3 3 3 3 3 31.2 156 

NLH 1 1 1 1 1 1 1 1 1 11.7 15-30* 

 

*  Зависит от количества гармоник и метода (Basic или multi-rank 2). 

 

 

Тенденции в различии интегральных параметров, полученных с применением 

NLH basic с тремя гармониками и в стационарной постановке, сохранилась и для 

четырехступенчатой модели (рис. 2,): увеличение расхода и КПД, уменьшение 

максимальной степени повышения полного давления. Однако интегральные пара-

метры, полученные всеми методами, учитывающими нестационарные эффекты, 

отлично согласуются друг с другом (расчеты выполнены для расхода 9,65 кг/с) 

(рис. 3). На графиках также отображены диапазоны колебаний π* и КПД компрес-

сора для различных постановок. В таблице 2 приведены диапазоны колебаний 

интегральный параметров компрессора. 

 

 

 

 

 

 

 

Рис. 2. Интегральные характеристики компрессора 
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Т а б л и ц а  2  

Интегральные параметры компрессора 

 Осредненные параметры Диапазон колебаний 

 π* КПД (%) π* КПД (%) 

UNSTEADY 2,58 84,6 
2,51–2,64 

(5,1 %) 

83,9–85,2 

(1.3) 

NLH 3h 2,56 84,8 
2,54–2,59 

(2 %) 

84,8–84,9 

(0.1) 

NLH 5h 2,56 84,6 
2,54–2,58 

(1,9 %) 

84,55–84,62 

(0.07) 

NLH 7h 2,56 84,5 
2,53–2,58 

(2 %) 

84,45–84,54 

(0.09) 

NLH rank-2 3h 2,57 84,9 
2,54–2,58 

(1,5 %) 

84,8–84,93 

(0.13) 

NLH rank-2 3h 

with interaction  
2,57 84,9 

2,54–2,58 

(1,5 %) 

84,6–84,71 

(0.11) 

 

 

 

  

 

Рис. 3. Интегральные характеристики, полученные в нестационарных постановках 

 

 

В периферийной области первого рабочего колеса реализуется большой пуль-

сирующий отрыв потока на стороне сжатия, обусловленный избыточной закруткой 

потока в ВНА, он одинаково моделируется как с помощью URANS, так и с помо-

щью NLH-метода (рис. 4). В целом течения в обеих постановках качественно схо-

жи. 
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URANS NLH 7h URANS NLH 7h 

Рис. 4. Поле числа Маха в относительной системе отсчета в разные моменты 

времени 

 

Проведено сравнение распределений статического давления на интерфейсах 

ротор-статор, полученных различными методами. Между входным направляющим 

аппаратом и рабочей лопаткой первой ступени поля отлично согласуются (рис. 5), 

так же незначительна разница и между направляющим аппаратом второй ступени 

и рабочей лопаткой третьей ступени. 

На интерфейсе между направляющим аппаратом третьей ступени и рабочим 

колесом четвертой ступени разница существенна (рис. 6). В полной нестационар-

ной постановке присутствует мгновенная окружная неравномерность, в то время 

как NLH метод в силу постановки не может смоделировать подобные явления, так 

как они являются следствием разного количества лопаток в первых двух ступенях. 

    

Рис. 5. Мгновенное поле статического 

давления между ВНА и РК1 

Рис. 6. Мгновенное поле статического 

давления между НА3 и РК4 
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Проведен анализ пульсаций давления в точках на передних кромках трех ло-

паток направляющего аппарата второй ступени (рис. 7). Замеры взяты за один пе-

риод задачи, период = 1/20 оборота = 0,000154 с. Если распределение давления в 

данных трех точках наложить друг на друга с учетом сдвига фаз, то в случае пол-

ной нестационарной постановки все кривые заметно различаются (рис. 8), что под-

тверждает факт наличия окружной неравномерности. В случае же NLH multi rank 2 

кривые практически совпадают (рис. 9), т. е. часть окружной неравномерности в 

этом подходе не отслеживается в силу постановки. 

 

 

Рис. 7. Сопоставление изменения давления на лопатках НА2 вблизи передней 

кромки 

 

 

Рис. 8. Изменение давления на лопатках НА2 вблизи передней кромки, 

моделируемое в URANS 
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Рис. 9. Изменение давления на лопатках НА2 вблизи передней кромки, 

моделируемое в NLH 

 

В процессе исследования показано, что интегральные параметры, полученные 

NLH-методом, совпадают с результатами URANS с большой точностью, заниже-

ние КПД в стационарной постановке является результатом математического 

осреднения, что ведет к появлению дополнительных ошибок при моделировании 

течения. NLH не позволяет моделировать окружную неравномерность, связанную 

с взаимодействием всех венцов, но во многих случаях данная неравномерность 

практически не играет роли, потому что, как правило, количество лопаток в венцах 

компрессора выбирается некратным, что препятствует сильному проникновению 

окружной неравномерности вглубь тракта многоступенчатого компрессора. 
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ИССЛЕДОВАНИЕ ВЛИЯНИЯ ОКРУЖНОЙ  

НЕОДНОРОДНОСТИ НА РАБОТУ  

ЦЕНТРОБЕЖНОГО КОМПРЕССОРА 

Аннотация. Рассматривается влияние входной окружной неоднородности поля 

полного давления на работу центробежного компрессора. Входная система состоит из 

патрубка и фермы. Неоднородность поля давления создается путем расположения пла-

стины в различных положениях во входном патрубке перед фермой. Расчетные иссле-

дования выполнены с использованием нелинейного гармонического метода NLH. 

Проводится сравнение расчетного и экспериментального уровня неоднородности на не-

скольких частотах вращения. Анализируются распределения по окружности полного 

давления перед и за рабочим колесом. 

 

Для получения сертификата на эксплуатацию летательного аппарата требует-

ся проведение испытаний по оценке влияния эксплуатационных условий на устой-

чивую работу авиационного ГТД. Поэтому предварительно проводятся стендовые 

испытания ГТД с затенением потока на входе с помощью пластин и определением 

влияния неоднородности поля давления на работу компрессора. Количество точек 

замеров давления в стендовых испытаниях ограничено в силу загромождения по-

тока приемниками, поэтому экспериментальная оценка неоднородности может не 

отражать реальной картины. 

Цель работы — создание расчетной модели входной системы и рабочего ко-

леса (РК) вертолетного двигателя для оценки неоднородности потока. Входная 

часть включает в себя патрубок и ферму. Затенение потока осуществляется путем 

установления пластины перед фермой в различных положениях. В работе рассмат-

ривались два положения: ближе к соплу и ближе к редуктору (рис. 1). 

Замеры полного давления в эксперименте проведены в сечении перед РК на 

расстоянии 30 мм в 7 положениях по окружности и 4 точках по высоте, всего 28 

замеров (рис. 2). 
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Рис. 1. Геометрическая модель исследуемого объекта 

 

  

Рис. 2. Экспериментальное положение приемников 

 

Измерения осуществлялись в течение 10 секунд с частотой 50 Гц, после чего 

находилось среднее значение. Уровень неоднородности определялся по формуле: 

   (1) 

Использовались приемники полного давления, учитывающие только осевую 

компоненту скорости. Приемники, расположенные в одинаковом угловом положе-

нии, собраны в короб, который может вносить значительные возмущения в тече-

ние из-за больших габаритов (рис. 3). 
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Рис. 3. Приемники полного давления: слева — в масштабе в проточной части, 

справа — фотография установки 

 

 

Расчеты выполнены в ПО NUMECA FINE/Turbo v.11.2. Решались осреднен-

ные по Рейнольдсу уравнения Навье — Стокса методом конечных объемов, для 

замыкания системы уравнений использовалась модель турбулентности k-ε с под-

ключением расширенного пристеночного моделирования. В качестве рабочего те-

ла выбран термически совершенный газ. Граничные условия на входе: P*, T*, 

направление потока, граничное условие на выходе — P. 

Ротор-статор взаимодействие моделировалось с помощью поверхности сме-

шения (Mixing Plane) в стационарной постановке, в случае решения задачи нели-

нейным гармоническим методом (NLH) использовалось неотражающие граничные 

условия. 

Во всех расчетах не учитывалась диффузорная система. Расчетная сетка — 

блочно-структурированная гексагональная (рис. 4), более детальная информация 

представлена в таблице 1. 

 

 

 

        

Рис. 4. Расчетная сетка входного патрубка, фермы и центробежного колеса 
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Т а б л и ц а  1  

Параметры сеточной модели 

 
Входной патрубок 

без пластины 
Ферма Рабочее колесо 

Сеточный генератор IGG Автоматический генератор AutoGrid5 

Размер сетки, млн 4,6 
8.2 

полный разворот 

5,2 

межлопаточный канал 

Мин. скошенность, град 17,5 18,8 23,4 

Макс. соотношение сторон 2 177 888 2 600 

Макс. коэффициент роста 1,8 2,7 3,2 

Y+ < 5 < 2 < 2 

 

 

На первом этапе для оценки течения в РК проведены расчеты в стационарной 

постановке на всех режимах работы без учета входного патрубка. Ниже на рисунке 

5 показаны напорные ветки РК. Вертикальными линиями отмечены эксперимен-

тальные границы устойчивости полного компрессора, включая диффузор, и его 

рабочие точки, на которых производились замеры полного давления для оценки 

неоднородности. Из данного графика видно, что на низких оборотах в точке экс-

периментальных замеров РК находится в срыве. 

 

 

 

Рис. 5. Поле характеристик РК 
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На 60 % частоты вращения в проточной части реализуются нестационарные 

вихревые структуры, обуславливающие высокий уровень неоднородности, полу-

ченный в расчете и эксперименте (рис. 6–7). 

 

    

Рис. 6. Срывное течение в рабочем 

колесе на 60% частоты вращения 

Рис. 7. Уровень неоднородности на 

различных частотах вращения 

 

 

Последующие расчеты проведены с учетом входной системы с использовани-

ем нелинейного гармонического метода NLH. В данном методе нестационарная 

составляющая газодинамических переменных раскладывается в ряд Фурье с гар-

мониками, кратными частоте вращения лопаток. В целях установления необходи-

мого количества гармоник для обеспечения качества проводимого анализа 

выполнены расчеты с 5 и 10 гармониками. Результаты показали, что при использо-

вании 5 гармоник существенная часть входной неравномерности сглаживается по-

сле прохождения ротор-статор интерфейса, поэтому в дальнейшем анализе 

использовались 10 (рис. 8). 

 

 

 

Рис. 8. Моделирование неравномерности различным количеством гармоник 
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Влияние положения пластины на входе рассматривалось для 95 % частоты 

вращения РК (рис. 9). Все данные приведены к стандартной атмосфере на входе в 

РК. Влияние наличия и положения пластины на интегральные параметры колеса 

незначительно: пластина приводит к понижению степени сжатия и КПД. 

 

 

Рис. 9. Интегральные параметры на частоте вращения РК 95 % 

 

Осредненная во времени неоднородность поля полного давления перед РК 

сильно зависит от положения пластины (рис. 10). Неоднородность вдоль канала 

перед РК эволюционирует: при приближении к РК зона вторичных течений вблизи 

периферии в верхнем секторе увеличивается. 

 

 

Рис. 10. Осредненная неоднородность давления перед РК 

 

Для расчетов с пластиной проводилось сравнение окружных эпюр давления в 

сечении перед РК на различных радиусах: экспериментальной с 7 замерами по 

окружности и расчетных с 7 и 120 замерами (рис. 11). Сравнение показало, что 7 

точек замеров по окружности недостаточно для оценки неоднородности, высока 
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вероятность попадания в локальный экстремум. Во времени наблюдаются большие 

пульсации давления, амплитуды которых достигают 3 %. 

 

 

  

Рис. 11. Распределения по окружности осредненного полного давления 

 

 

Как было упомянуто ранее, приемники давления фиксируют только осевую 

скорость, в то время как расчетные исследования показывают в течении наличие 

зон с большой закруткой потока (рис. 12). Таким образом, оценка полного давле-

ния в эксперименте проведена с большой погрешностью. 

 

 

 

 

Рис. 12. Закрутка потока перед РК 
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Влияние РК на уровень неоднородности незначительно, что подтвердили 

расчеты без него. 

Так как целью работ по исследованию входной неоднородности является 

оценка влияния затенения на работу и запасы ГДУ компрессора, анализировалось 

осредненное во времени распределение полного давления и за РК. Высокая неод-

нородность, которая может сильно ухудшать работу диффузорной системы, при-

сутствует при всех положениях пластины. 

Расчетная оценка неоднородности потока на входе в вертолетный двигатель 

показала несовершенство экспериментальных замеров в силу малого количества 

приемников, их сильного влияния на поток, неверной оценки полного давления. 

Анализ неравномерности на низких режимах работы неэффективен из-за срывной 

работы РК. В дальнейшем предполагается включение геометрии приемников в 

расчетную модель и рассмотрение других положений пластин. 
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ИННОВАЦИОННЫЕ ЦИФРОВЫЕ ТЕХНОЛОГИИ РАЗРАБОТКИ 

И ДОВОДКИ ПЕРСПЕКТИВНЫХ ДВИГАТЕЛЕЙ БОЕВОЙ 

АВИАЦИИ СЛЕДУЮЩЕГО ПОКОЛЕНИЯ 

Аннотация. В докладе приводятся примеры использования данной инновацион-

ной цифровой технологии для разработки и доводки как реальных перспективных дви-

гателей боевой авиации следующего поколения, так и его элементов. 

Введение 

Как показывает мировой и наш практический опыт, на современном этапе 

развития двигателестроения при разработке и доводке современных двигателей 

(особенно применительно к высокоскоростным самолетам) центральное место за-

нимает всестороннее внедрение современных вычислительных технологий приме-

нительно ко всем элементам двигателя, а также для различных технологических 

циклов разработки и доводки современных ГТД настоящего и особенно последу-

ющего поколения. 

В частности, инновационные цифровые технологии разработки и доводки 

перспективных двигателей скоростной авиации следующего поколения являются 

мощным вычислительным инструментарием, позволяющим оперативно находить 

новые стратегические направления развития разработки двигателей нового поко-

ления путем использования системного анализа, многокритериальной оптими-

зации и иерархичности моделирования элементов двигателя и его систем. В 

частности, это позволяет как снизить сроки и стоимость разработки, так и опреде-

лить новые инновационные технические решения, позволяющие определить про-

рывные магистральные направления развития двигателестроения. 

Цифровые технологии разработки и доводки двигателей 

При разработке двигателя АЛ-31 (4-е поколение) имелась возможность ис-

пользования лишь одномерной математической модели компрессора. Это значи-

тельно снижало достоверность и значимость данного вычислительного 

инструмента и фактически приводило к экспериментальному стилю разработки и 

совершенствования двигателя 4-го поколения. Однако исходя из требований ТЗ, 

предъявляемых к двигателю 5-го и последующих поколений, такой подход являет-

ся явно неприемлемым и существенно повышает технический риск выполнения 
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требований ТЗ в полной мере. Кроме того, использование данного технологиче-

ского цикла разработки и доводки элементов и в целом двигателя совсем не гаран-

тирует определения такого технического решения, которое будет удовлетворять 

весьма жестким и противоречивым требованиям заказчика для двигателя 5-го по-

коления. Использование всего спектра вычислительных технологий аэродинами-

ческого анализа компрессора (1D, 2D и 3D) позволила в рамках уже первой 

поставки обеспечить требования ТЗ. Следует отметить, что при разработке как 

КНД, так и КВД для определения путей обеспечения их высокой эффективности 

широко использовалась технология численной оптимизации IOSO, которая нашла 

широкое признание у мировой общественности. В частности, при разработке вен-

тилятора двигателя АЛ-55и впервые в мире была решена задача оптимизации гео-

метрии венцов 3-ступенчатого вентилятора при использовании 3-мерного 

численного моделирования программного продукта NUMECA 

На современном этапе в ОКБ им. А. Люльки в качестве магистрального 

направления развития рассматривается создание и внедрение в технологический 

процесс разработки и доводки современного двигателя для скоростного маневрен-

ного самолета 5-го и последующего поколения реализации компонента инноваци-

онной вычислительной технологии, названной «Виртуальный стенд». 

Инновационные цифровые технологии базируются на комплексе современных 

стратегий системного анализа сложного технического объекта. В частности, базо-

выми компонентами ее являются такие как: 

а) многоуровневое моделирование элементов и адаптивное переключение 

уровней анализа объекта и его элементов; 

б) векторной идентификации объекта и его элементов; 

в) вероятностных оценок реализуемости технического решения (Robust De-

sign Optimization-RDO); 

г) использования гибридной структуры анализа и моделирования объекта и 

его элементов с учетом возможностей адекватного математического моделирова-

ния трудноформализуемых физических процессов объекта и его элементов; 

д) комплексного анализа перспективности технического решения по критери-

ям высокого уровня с учетом структуры объекта и особенностей его функциони-

рования как системы более высокого уровня — т. е. рассмотрение двигателя в 

системе самолета и др. 

А) Многоуровневое моделирование элементов и адаптивное 

переключения уровней анализа объекта и его элементов 

Многоуровневое моделирование позволяет значительно сократить время, ко-

торое потребно для поиска вариантов, обеспечивающих предельно достижимую 

эффективность двигателя по одному либо совокупности критериев эффективности. 

При этом двигатель рассматривается как сложный наукоемкий технический объект 

(рис. 1). 
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Рис. 1. Инновационная многоуровневая численная технология анализа и 

оптимизации элементов и в целом ГТД различного назначения 

 

К явным преимуществам данной вычислительной технологии можно отнести 

возможность адаптивного переключения с одного на другой уровень анализа и оп-

тимизации элементов и в целом двигателя. Как показал наш практический опыт, 

применение данной концепции позволяет значительно (на несколько порядков) 

снизить время, потребное для анализа и, главное, поиска оптимального варианта 

рассматриваемого объекта. 

В качестве одного из примеров на рисунке 2 показан вариант многокритери-

альной оптимизации 4-ступенчатого вентилятора современного двигателя при адап-

тивном использовании 2D- и квази-3D-вычислительных технологий 

аэродинамического анализа лопаточной машины. Суть данного многоуровневого 

подхода для данного частного примера заключается в том, что для определения те-

кущего множества Парето (компромисс между КПД на расчетном и крейсерском 

режимах работы) используется «быстрая» 2D-математическая модель компрессора, 

а квази-3D-модель используется лишь для анализа вариантов геометрий вентилято-

ра, которые формируют Парето множество (множество не улучшаемых проектов 

компрессора одновременно по двум критериям). Следует отметить, что каждой точ-

ке в Парето множестве соответствует своя различная геометрия лопаточных венцов. 

Далее осуществляется процедура текущей идентификации 2D-аэродинамической 

модели компрессора в более узкой области по варьируемым параметрам (геометрии 

лопаточных венцов), которая соответствует текущей области Парето множества. 

Данная процедура итеративно повторяется. В частности, применительно к данной 

задаче решение было получено при выполнении 4 таких итерационных процедур. В 

результате было получено Парето множество. Решение данной задачи потребовало 
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вычисления всего лишь 40 альтернативных вариантов геометрий вентилятора в ква-

зи-3D-постановке. Таким образом, для определения компромисса по КПД на рас-

четном и крейсерском режимах потребовалось число вычислений по квази-3D-

аэродинамической модели меньше, чем размерность задачи оптимизации. 

 

 

Рис. 2. Результаты решения задачи. Найдено Парето множество при 

использовании одной из компонент инновационной многоуровневой численной 

технологии 

 

Естественно, возможно рассмотрение в качестве одного из уровней модели-

рования объекта также и непосредственно экспериментальных исследований. Сле-

дует отметить, что с практической точки зрения это применимо лишь для 

определенного класса задач. В качестве примера можно привести случай, когда 

требуется определить оптимальные законы управления объектом (т. е. геометрия 

объекта не изменяется, а меняются лишь законы его управления). 

Б) векторная идентификация объекта и его элементов 

Очевидно, что использование инновационной многоуровневой численной 

технологии анализа и оптимизации элементов и в целом ГТД предполагает, во-

первых, наличие достоверного анализа объекта на всех уровнях анализа (включая 

3D-моделирование), а во-вторых, обеспечение близкого уровня достоверности мо-

делирования для моделей различного уровня (т. е. математические модели различ-

ного уровня близки по точности описания физических процессов и явлений, 

протекающих в элементах двигателя). Это необходимо для обеспечения возмож-

ности адаптивного переключения с одного уровня моделирования на другой без 



 

79 

потери достоверности анализа объекта. Следует отметить, что целесообразность и 

эффективность использования инновационной численной концепция «Виртуаль-

ный стенд» всецело зависит от достоверности численных моделей всех уровней, 

включая самый высокий — 3D-моделирование. 

Как показала практика, не всегда удается обеспечить требуемую адекватность 

вычислительных технологий, используя только весь набор задаваемых параметров 

численных технологий анализа объекта (изменение сетки, выбор различных типов 

и параметров турбулентности и т. д.). В этом случае целесообразно применять вы-

числительные инструментарии, позволяющие формализовать процедуру обеспече-

ния адекватности численной технологии. Как показала практика, вычислительная 

процедура идентификации является мощным средством для решения данной про-

блемы. Поэтому данная компонента является составной частью инновационной 

численной технологии — «Виртуальный стенд». 

Другим не менее перспективным направлением развития инновационной 

цифровой технологии является применение концепции так называемых мета-

моделей, или суррогатных моделей, элементов или в целом двигателя. Данные 

модели могут быть разработаны при применении целого ряда различных подхо-

дов — от использования тривиальных технологий, реализующих ту или иную 

концепцию аппроксимационных технологий до использования упрощенных фи-

зических моделей, которые описывают в какой-то степени физику протекающих 

в двигателе явлений и процессов в разной степени упрощения (например, отсут-

ствие учета концевых эффектов). Целесообразность использования данных моде-

лей диктуется необходимостью уменьшения времени, затрачиваемого на анализ, 

исследование и оптимизацию того или иного варианта модификации объекта. 

Как и в случае применения идентификации моделей более низкого уровня анали-

за, для суррогатных моделей применяется технология идентификации, представ-

ленная на рисунке 3. 

Другим достаточно интересным и перспективным направлением углубленно-

го исследования элементов двигателя является рассмотрение динамических и не-

стационарных процессов, протекающих в элементах и в целом двигателе. 

Углубленное исследование данных явлений и процессов может дать весьма 

неожиданный потенциал к повышению эффективности двигателей. Например, при 

моделировании двухконтурного двигателя достаточно упрощенно рассматривается 

разделитель потока ТРДД. Однако более детальное исследование неравномерности 

и процессов не-стационарности может оказать существенное влияние на концеп-

цию анализа данного элемента в системе других элементов двигателя и определить 

возможные пути совершенствования объекта. 
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Рис. 3. Пример использования принципа использования концепции мета-моделей 

применительно к элементам и в целом двигателя 

 

Кроме сказанного представляется, что дополнительные резервы по возмож-

ности совершенствования двигателей могут рассматриваться в целом в двух маги-

стральных направлениях. Первое из них — это возможность учета 

многорежимности двигателя, второе — это привлечение большего числа дисци-

плин для анализа объекта — многофункциональная многодисциплинарность. Пер-

вое — многорежимность — на самом деле предполагает системность подхода и 

иерархичность анализа объекта. При системном подходе можно обеспечить мак-

симально достижимую эффективность всей системы сжатия. Отдельное решение 

задачи оптимизации применительно к каждому каскаду изолировано от совмест-

ного анализа результатов, и включение их в единую систему не позволит достичь 

максимально достижимого эффекта, которое мы получаем, одновременно оптими-

зируя всю систему сжатия. Это наглядно подтверждается фактом отличия эпюры 

на входе в каждый каскад компрессоров до и после оптимизации, т. е. максималь-

но достижимый эффект обеспечивается не только оптимальным согласованием 

ступеней в системе отдельного каскада, но и путем оптимального согласования 

самих каскадов, рассматриваемых как единая система. 

В случае системного рассмотрения двигателя как элемента системы более 

высокого уровня в иерархическом анализе технического объекта мы также обеспе-
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чиваем оптимальное согласование отдельных элементов в системе двигателя, ис-

ходя из его рассмотрения в системе самолета — иерархичность анализа на более 

высоком уровне системности. Наиболее простым вариантом анализа в данном слу-

чае может быть анализ двигателя в системе самолета. 

Далее это направление может существенно расширяться и предполагать рас-

смотрения уже как других систем самолета, например, топливной и т. п., так и соб-

ственно функционирование двигателя и самолета как единой технической 

системы, которая выполняет определенный функционал. 

Численная компонента многодисциплинарного анализа и оптимизации прак-

тически имеет неограниченные рамки развития. Это может касаться как различных 

дисциплин анализа элементов и в целом двигателя, так и наращивание информа-

ционного потенциала путем привлечения к анализу элементов как других дисци-

плин (см. рис. 4), так и собственно производства и эксплуатации авиационной 

техники в целом. 

 

Рис. 4. Многодисциплинарный анализ и многокритериальная оптимизация 

элементов турбины двигателя, где одной из компонент анализа присутствует 

численное моделирование свойств жаропрочного материала 

 

Ключевое место в инновационно численной технологии занимает собственно 

технология оптимизации. В рамках данной работы численная оптимизация 

выполняется с помощью широко известной в мире технологии оптимизации IOSO. 

Как известно, данная технология позволяет решать задачи многомерной, 

многокритериально многодисциплинарной оптимизации — т. е. в целом закрывает 

весь спектр потребностей предлагаемой инновационной численной технологии. 
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В настоящее время проводятся работы по разработке алгоритмов 

оптимизации IOSO нового поколения, которые позволят успешно решать задачи с 

тысячами переменных при практически отсутствии ограничений по 

распараллеливанию процесса оптимизации, который будет совершенно не связан с 

размерностью задачи оптимизации, что имеется, например, в генетических и 

градиентных алгоритмах оптимизации. 

Таким образом, ключевыми технологиями инновационной численной техно-

логии являются 6 основных вычислительных инструментариев (рис. 5). 

 

Рис. 5. Ключевые вычислительные инструментарии инновационной цифровой 

технологии ОКБ им. А. Люльки 

В) вероятностные оценки реализуемости технического решения (Robust De-

sign Optimization- RDO) 

Рассматриваемые ранее технологии не включают проблемы, связанные с точ-

ностью реализации того или иного проектного решения. 

Однако на современном этапе при разработке современных и перспективных 

двигателей необходимо учитывать все факторы неопределенности, что снизит тех-

нический риск реализуемости проектного решения, что является ключевым мо-

ментом при разработке двигателей следующего поколения. 

На самом деле в ОКБ им. А. Люльки на протяжении ряда лет широко исполь-

зуется вычислительная технология анализа и оптимизации по вероятностным кри-

териям. В частности, при разработке 5-го поколения двигателей мы использовали 

элементы оптимизации объекта по вероятностным критериям (рис. 6). При форми-

ровании оптимального облика двигателя 5-го поколения мы использовали вычис-

лительную технологию многодисциплинарной многокритериальной оптимизации 

технологии IOSO по вероятностным критериям. 
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Рис. 6. Многокритериальная многодисциплинарная оптимизация элементов и в 

целом двигателя по вероятностным критериям (технология оптимизации IOSO RM) 
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Анализ представленных на рисунке 6 результатов показывает, что решение, 

найденное по вероятностным критериям, значительно отличается от детерминиро-

ванного. Ключевым является то, что эти решения находятся в других областях чем те, 

которые были найдены при традиционно используемом детерминированном подходе. 

Г) использования гибридной структуры анализа и моделирования объекта и 

его элементов с учетом возможностей адекватного математического моделирова-

ния трудно-формализуемых физических процессов объекта и его элементов 

В ОКБ им. А. Люльки разработана технология, которая позволяет реализо-

вать гибридный вычислительный процесс, если анализируется элемент двигателя, 

который трудноформализуемый для адекватного численного моделирования. Од-

ним из таких элементов является камера сгорания. В частности, по мнению специ-

алистов GE, считается, что если осуществляется моделирование камеры сгорания 

двигателя с точностью 50 %, то достигнут определенный успех относительно до-

стижений по моделированию данного сложного объекта, характеризующегося 

многофазностью протекания процессов горения, распыла топлива, разного уровня 

химических реакций разложения топлива на компоненты, и т. д. 

 

Рис. 7. Гибридный виртуальный стенд перспективного двигателя НК-36СТ 

Структура данного инструментария позволяет интегрировать процесс моде-

лирования лопаточных машин в 3-мерной постановке и экспериментальные иссле-

дования камеры сгорания непосредственно на стенде. Вычислительная модель 

КВД в 3-мерной постановке выдает эпюру давления и температуры на выходе из 

компрессора, которые преобразуются в аналоговый сигнал и реализуются на экс-
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периментальном стенде ОКБ им. А. Люльки. После проведения эксперименталь-

ных исследований на выходе камеры сгорания определяются поля давлений и тем-

ператур, которые после преобразования аналогового вида в численный передаются 

в 3-мерную модель ТВД. В целом данная процедура позволяет определять харак-

теристики газогенератора в реальном масштабе времени, что далее дает возмож-

ность определять интегральные характеристики двигателя и, в конечном счете, 

оценивать эффективность двигателя в системе самолета. 

В частности, на рисунке 7 показан пример гибридного стенда в целом двига-

теля, который реализует предлагаемую вычислительную концепцию гибридного 

моделирования. 

Д) комплексный анализ перспективности технического решения по критери-

ям высокого уровня с учетом структуры объекта и особенностей его функциони-

рования как системы более высокого уровня — т. е. рассмотрение двигателя в 

системе самолета и др. 

Инновационная численная концепция «Виртуальный стенд» является базовым 

инструментарием для создания цифровых двойников двигателя на всех этапах жиз-

ненного цикла двигателя, как сложной технической системы высокого интеллекту-

ального продукта: этапа разработки двигателя и его систем; этапа доводки двигателя 

и его систем; этапа производства двигателя и его систем, этапа формирования элек-

тронного паспорта двигателя как технической системы, включающей индивидуаль-

ные особенности объекта (имеющиеся отклонения при его производстве, специфику 

формирования системы дорегулирования двигателя с целью соответствия требовани-

ям ТЗ, регистрацию фактической расходования ресурса при эксплуатации, особенно-

сти сервисного обслуживания объекта и т. д.); утилизации объекта и др. 

Важным преимуществом внедрения данной инновационной цифровой техноло-

гии является формализация процесса разработки и доводки перспективных двигате-

лей следующего поколения, а также возможности широкого использования 

высокоинтеллектуальных прорывных вычислительных технологий, включая передо-

вые достижения мирового уровня разработки, и массовое вовлечение специалистов 

предприятия в технологический цикл для всех этапов разработки и доводки двигате-

лей следующего поколения боевой авиации. Стратегическая значимость данной ин-

новационной цифровой технологии является ее инвариантности и использование ее 

основных концептуальных технологических процессов применительно к двигателям 

различного назначения, в частности для дозвуковой гражданской авиации и верто-

летной тематики. Стержневой концептуальной компонентой данной инновационной 

цифровой технологии является технология оптимизации IOSO, которая позволяет 

оперативно определять банк оптимальных технических решений, который гарантиро-

ванно (при использовании оптимизации по вероятностным критериям) обеспечивает 

предельно достижимую эффективность разрабатываемого двигателя следующего по-

коления, а также интегрировать потребное число дисциплин для адекватного много-

дисциплинарного анализа двигателя как сложной высокоинтеллектуальной 

технической системы, конкурентоспособной на мировом уровне. 
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Заключение 

Инновационные вычислительные технологии базируются на комплексе со-

временных стратегий системного анализа сложного технического объекта, в част-

ности, это: многоуровневое моделирование элементов и адаптивное переключение 

уровней анализа объекта и его элементов; векторная идентификация объекта и его 

элементов; многодисциплинарный анализ и многокритериальная оптимизация 

объекта и его элементов; вероятностные оценки реализуемости технического ре-

шения (Robust Design Optimization — RDO); использование гибридной структуры 

анализа и моделирования объекта и его элементов с учетом возможностей адек-

ватного математического моделирования трудноформализуемых физических про-

цессов объекта и его элементов; комплексного анализа перспективности 

технического решения по критериям высокого уровня с учетом структуры объекта 

и особенностей его функционирования как системы более высокого уровня и др. 

Данная концепция является базовым инструментарием для создания цифровых 

двойников двигателя на всех этапах жизненного цикла двигателя как сложной тех-

нической системы высокого интеллектуального продукта: этапа разработки двига-

теля и его систем; этапа доводки двигателя и его систем; этапа производства 

двигателя и его систем, этапа формирования электронного паспорта двигателя как 

технической системы, включающей индивидуальные особенности объекта (имею-

щиеся отклонения при его производстве, специфику формирования системы доре-

гулирования двигателя с целью соответствия требованиям ТЗ, регистрацию 

фактического расходования ресурса при эксплуатации, особенности сервисного 

обслуживания объекта и т. д.); утилизации объекта и др. Важным преимуществом 

внедрения данной инновационной цифровой технологии является формализация 

процесса разработки и доводки перспективных двигателей следующего поколения, 

а также возможности широкого использования высокоинтеллектуальных прорыв-

ных вычислительных технологий, включая передовые достижения мирового уров-

ня разработки и массовое вовлечение специалистов предприятия в 

технологический цикл для всех этапов разработки и доводки двигателей следую-

щего поколения боевой авиации. Стратегической значимостью данной инноваци-

онной цифровой технологии является ее инвариантность и применимость ее 

основных концептуальных технологических процессов применительно к двигате-

лям различного назначения, в частности, для дозвуковой гражданской авиации и 

вертолетной тематики. Стержневой концептуальной компонентой данной иннова-

ционной цифровой технологии является технология оптимизации IOSO, которая 

позволяет оперативно определять банк оптимальных технических решений обес-

печения предельно достижимой эффективности разрабатываемого двигателя сле-

дующего поколения, а также интегрировать потребное число дисциплин для 

адекватного многодисциплинарного анализа двигателя как сложной высокоинтел-

лектуальной технической системы, конкурентоспособной на мировом уровне. 
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ЭКСПЕРИМЕНТАЛЬНОЕ ИССЛЕДОВАНИЕ ГОРЕНИЯ 

СМЕШАННОГО И СИНТЕТИЧЕСКОГО ТОПЛИВА В 

УСЛОВИЯХ ГАЗОДИНАМИЧЕСКОГО ПРОТИВОТОКА 

Аннотация. Проведен анализ перспективных схем организации рабочего процесса 

в камере сгорания, использующих альтернативное топливо, в том числе водородосодер-

жащий синтез-газ. Выполнены исследования особенностей процессов горения топливных 

смесей, содержащих продукты каталитической конверсии метана (синтез-газ) в условиях 

газодинамического противотока. Был выполнен комплекс экспериментальных исследова-

ний противоточного горелочного модуля, работающего на метане с добавками синтез-

газа, определен концентрационный диапазон устойчивого горения топливно-воздушной 

смеси и эмиссионные характеристики по оксидам азота, несгоревшим углеводородам и 

монооксидам углерода. Разработана модель противоточного горелочного устройства, 

осуществляющая низкоэмиссионное сжигание топливной смеси метана и синтез-газа в 

широком диапазоне коэффициента избытка воздуха. 

Введение 

Процессы горения топлив входят в основу энергетики, авиации, высокотем-

пературных процессов, транспорта и быта. В качестве проблем при проектирова-

нии горелочных модулей и камер сгорания можно выделить: снижение эмиссион-

ных выбросов при минимальных размерах зоны горения; повышение полноты сго-

рания топлива; минимизирование возможности срыва пламени и расширение кон-

центрационного диапазона устойчивого горения. Высокие требования норм ICAO 

на эмиссию NOx и СO энергоустановками приводят к росту изучения альтернатив-
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ных принципов и аэродинамических схем организации горения и, соответственно, 

конструкций устройств сжигания топлива, реализующих эти принципы. 

Тенденции современной энергетики показывают, что большинство компаний 

стремятся перейти на альтернативные виды топлива. Во многих зарубежных стра-

нах, в том числе и в России, имеется успешный опыт создания камер сгорания, у ко-

торых горелочный модуль работает на синтез-газе. Использование таких устройств 

в газотурбинных установках является одним из наиболее целесообразных решений 

проблем, упомянутых выше. Но на данный момент отсутствуют как эффективные 

конструкции таких устройств, так и подтвержденные экспериментально методики 

их расчета и проектирования. Это определяет актуальность работ, посвященных во-

просам проектирования камер сгорания, работающих на синтез-газе. 

1. Применение смешанного и синтетического топлива для повышения 

эффективности рабочего процесса камер сгорания ГТД 

Создание высокоэффективных горелочных устройств для камер сгорания 

энергоустановок и газотурбинных двигателей, а также устройств сжигания топли-

ва технологического назначения с применением современных энергосберегающих 

технологий сталкивается с рядом проблем, таких как обеспечение высококаче-

ственного распыла и эффективного смешения, в максимально короткой и теплона-

пряженной зоне горения, позволяющих приблизиться к физической модели гомо-

генного реактора. Для совершенствования механизмов процессов горения требует-

ся отыскать ряд научно-технических решений, в основе которых лежат оригиналь-

ные физические явления и реализующие их устройства. К числу таких физических 

явлений относится термогазодинамическая структура закрученного потока или по 

другому эффект Ранка — Хилша. Существует отдельный класс закрученных пото-

ков, при движении которых в ограниченном пространстве осесимметричных кана-

лов формируется аэродинамический противоток, или, как его называют реверс те-

чения. Такие потоки называют противоточными [1–4]. 

Перевод горелочных устройств на альтернативное топливо, в том числе синте-

тический газ, получаемый одним из методов термического разложения газообразных 

углеводородов, показывает, что на сегодняшний день существуют две основные кон-

цепции организации рабочего процесса камеры сгорания [5]. Одна из них подразуме-

вает создание пилотного пламени реагирующей смеси синтез-газа с воздухом, выпол-

няющего функцию стабилизации горения обедненной предварительно перемешанной 

топливовоздушной смеси, реализуемого с использованием известных принципов низ-

коэмиссионного сжигания, нашедших широкое распространение в газотурбинной 

технике многих ведущих отечественных и зарубежных производителей. 

В данном подходе есть ряд преимуществ, заключающихся в минимальной до-

работке геометрии проточной части горелочных модулей и камеры сгорания в це-

лом внесением в конструкцию пилотной каталитической горелки — генератора 

синтез-газа, расширяющего пределы устойчивого горения топливовоздушных сме-

сей и снижающих эмиссию оксидов азота, но он имеет и ряд недостатков. 
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Основные из них связаны с тем, что, как и в случае классических схем горения 

предварительно-перемешанных бедных смесей, существует высокая вероятность 

проскока фронта пламени в зону смешения. Кроме того, в данном случае эта про-

блема усугубляется тем, что наличие активного водорода в составе синтез-газа, 

ускоряющего кинетику элементарных реакций горения, приводит к росту массовой 

скорости выгорания топлива и, как следствие, линейной скорости перемещения 

фронта пламени в пространстве навстречу набегающему потоку смеси. С учетом то-

го, что одним из основных требований к камерам сгорания газотурбинных устано-

вок является минимальная величина потерь полного давления, предельно допусти-

мый перепад давления на горелочном модуле ограничен значением 2–3 %. При этом 

скорость истечения топливовоздушной смеси принимает значения 60–80 м/с. 

Внесение генератора синтез-газа в состав горелочного модуля в такой схеме 

неизменно обуславливает рост гидравлических потерь в проточной части, что так-

же приводит к снижению КПД. 

Вторая концепция подразумевает полную замену всех горелочных модулей 

предварительного смешения, применяемых в DLN-камерах сгорания на модули-

генераторы синтез-газа она позволяет обеспечить достижение ультранизкой эмиссии 

оксидов азота) и монооксидов углерода при высокой полноте сгорания топлива [6; 7]. 

При всех перечисленных плюсах отмеченной схеме присущи все недостатки 

предыдущей, связанные с проскоком пламени и низкой энергетической эффектив-

ностью установки. 

Противоточная схема организации смешения и горения в камере сгорания га-

зотурбинной установки лишена большинства недостатков схем бедного горения, в 

том числе и с использованием синтез-газа, поэтому переход на нее более целесо-

образен [8]. 

2. Экспериментальное исследование горения смешанного и 

синтетического топлива в условиях газодинамического противотока 

Анализ проведенных расчетов свойств топливной смеси при разных процен-

тах добавки синтез-газа позволяет сделать вывод, что p

HVQ  и p

HmQ  уменьшается по 

линейной зависимости при увеличении с.г.r . Характерной особенностью топливных 

смесей различного состава является то, что при малом значении объемной доли 

синтез-газа с.г.10% r 100%   абсолютные значения массовой и объемной теплоты 

сгорания отличаются более чем в 1,47 раз, при этом для чистого метана, при 

с.г.r 0% , отношение количества энергии, выделяющейся при сгорании топливной 

смеси к соответствующему количеству энергии, полученному при сгорании 1 м
3
 

топливной смеси, составляет 1,5 раза. 

В диапазоне от с.г.r 10%  до с.г.r 100%  массовая и объемная теплота сгорания 

уменьшаются в 5,1 и 4,3 раза, соответственно. В количественном выражении зна-
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чение p

HmQ  меняется от 47 232 
кДж

кг
 9104

кДж

кг
, а значение p

HVQ  от 32 320,9 
3

кДж

м
 

7473,5 
3

кДж

м
. 

Как показали исследования, характерной особенностью синтез-газа, получен-

ного методом каталитической конверсии в присутствии воздуха, является то, что 

отличие между значениями массовой и объемной теплоты сгорания минимально, 

при этом p

Hm

кДж
Q =9104

кг
 , а p

HV 3

кДж
Q =7473,5

м
. Кривая 3 (рис. 1) характеризует зави-

симость массовой теплоты сгорания смеси, состоящей из метана и водорода, в за-

висимости от H2r , где H2
H2

H2 CH4

G
r =

G +G
. 

 

Рис. 1. Зависимость низшей теплоты сгорания топливо-воздушной смеси от 

объемной доли синтез газа в ее составе: 

1 — массовая теплота сгорания топливной смеси (метана и синтез-газа); 2 — объемная тепло-

та сгорания топливной смеси (метана и синтез-газа); 3 —массовая теплота сгорания топлив-

ной смеси (метана и водорода) 

При увеличении процентного содержания водорода в смеси p

HmQ  монотонно 

растет до значений H2r 70% , увеличиваясь на 24 %. В диапазоне H2 от 80 до 100 % 

значение теплоты сгорания, отнесенное к единице массы, резко увеличивается в 

1,8 раза относительно H2r 70% , и в 2,4 раза относительно H2r 0%  (что соответ-

ствует чистому метану). В отличие от добавки к метану чистого водорода (кривая 

3), сопровождающейся ростом массовой теплоты сгорания, добавка синтез-газа 

(кривая 1) сопровождается уменьшением массовой теплоты сгорания. Это обу-

словлено тем, что в состав синтез-газа, подаваемого в модельную камеру сгорания, 

входит молекулярный азот, процентное содержание которого по объему составля-

1 

2 

3 

rс.г., % 
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ет 49,11 %. Являясь инертной примесью, N2 уменьшает процентное содержание 

горючих компонентов (H2 и CO) и снижает количество энергии, выделяющейся 

при сгорании единицы массы или объема синтез-газа. 

Одним из основных вопросов на этапе перевода газотурбинного двигателя на 

синтетические виды топлива является вопрос о величине целесообразной добавки 

синтез-газа к метану. Для ответа на него проведен комплекс экспериментальных 

исследований горения топливных смесей метана с синтез-газом с различным зна-

чением объемной доли синтез-газа в диапазоне rc.r. от 0 % до 100 %. 

Получены результаты по влиянию объемной доли синтез-газа на границу 

«бедного» срыва пламени. Обобщение результатов выполненных исследований 

представлено на рисунке 2. 

Их анализ позволяет сделать вывод о принципиальном качественном и коли-

чественном влиянии rc.r.  на теплофизику и кинетику горения в противоточной ка-

мере сгорания. Видно, что добавка синтез-газа в диапазоне rc.r. от 7 % до 80 % со-

провождается скачкообразным расширением концентрационного диапазона устой-

чивого горения более чем в 4 раза в количественном выражении. Это можно объ-

яснить наличием в составе синтез-газа активных промежуточных компонентов, 

обусловленных развитием цепного механизма протекания процессов горения и 

выступающих в роли активных центров интенсификации локальных стадий сум-

марной кинетической схемой окисления метана. 

Интегральные эффекты влияния добавок синтез-газа к метану на эмиссионные 

характеристики горения в противоточной камере сгорания приведены на рисунках 3–

6. На рисунке 3 показаны функции СxHy = f(α) (кривая 1) и СО = f(α) (кривая 2) при 

горении метана в модельной, противоточной камере сгорания. Их анализ позволяет 

сделать вывод, что в диапазоне коэффициентов избытка воздуха от 0,1 до 0,9 концен-

трация СО и СxHy резко уменьшается при приближении к стехиометрии. 
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Рис. 2. Зависимость концентрационной границы устойчивого горения топливной 

смеси в «бедной» области по ее составу от объемной доли синтез-газа 

rс.г., % 

     αmax 
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Рис. 3. Зависимость относительной концентрации вредных веществ в продуктах 

сгорания от коэффициента избытка воздуха:  

1 — концентрация СxHy; 2 — концентрация СO 

Концентрация СxHy (кривая 1) в отмеченном диапазоне уменьшается в 125 раз 

от значения 9 524 ppm при α = 0,1 до величины 76 ppm при α = 0,9. Аналогичный 

характер зависимостей имеет функция CCO = f(α) (кривая 2). Значение концентра-

ции СО уменьшается в 68 раз. В диапазоне от 0,9 до 1,4 концентрация СО и СxHy и 

при приближении к границе «бедного» срыва возрастает в 5,5 раз. 

Интегральные эффекты влияния добавок синтез-газа к метану на эмиссион-

ные характеристики горения в противоточной камере сгорания приведены на ри-

сунках 4, 5. Видно, что перевод камеры сгорания на синтез-газ с с.г.r 100%  (рис. 4, 

кривая 3) сопровождается двукратным снижением эмиссии NOx во всем концен-

трационном диапазоне устойчивого горения, относительно горения метана 

с.г.r 0%  (рис. 4, кривая 1). Поскольку устойчивое горение синтез-газа наблюдается 

в более широком диапазоне по коэффициенту избытка воздуха (рис. 1). 

На рисунке 4 значение NOx при горении синтез-газа ограничено α = 5, по-

скольку при дальнейшем «обеднении» смеси до границы срыва пламени значение 

NOx находится в нуле как и в представленном диапазоне по коэффициенту избыт-

ка воздуха от 1,57 до 5. Обоснованная ранее объемная доля целесообразной добав-

ки синтез-газа с.г.r 15%  позволяет сократить эмиссию NOx при горении в условиях 

противотока в 1,5 раза относительно горения метана во всем диапазоне по коэф-

фициенту избытка воздуха. 

Это подтверждает целесообразность применения топливных смесей метана с 

синтез-газом для снижения эмиссии оксидов азота (NOx) в перспективных камерах 

сгорания газотурбинных двигателей, работающих на синтетических топливах. 
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2 

 C, ppm 

αmax 
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Исследование эмиссионных характеристик горения показало, что зависимо-

сти NOx = f(α) для метана, синтез-газа и топливной смеси с с.г.r 15%  имеют экви-

дистантный характер с максимальным значением вблизи стехиометрии. Результа-

ты, приведенные на рисунке 5, характеризуют зависимость CO и СxHy для метана 

(кривые 1, 2) и синтез-газа (кривые 3, 4) во всем диапазоне режимов устойчивого 

горения по коэффициенту избытка воздуха. 
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Рис. 4. Зависимость относительной концентрации NOx в продуктах сгорания от 

коэффициента избытка воздуха:  

1 — при сжигании чистого метана; 2 — при сжигании смеси (метан и синтез-газ) с объемной 

долей добавки синтез-газа, равной 15 %; при сжигании чистого синтез-газа 

Перевод камеры сгорания с метана на синтез-газ сопровождается существен-

ным уменьшением концентрации CO и СxHy. В диапазоне по α от 0,15 до 1 горение 

метана сопровождается уменьшением эмиссии СxHy (кривая 1) от 9 500 ppm до 

85 000 ppm, в то время как при горении синтез-газа концентрация несгоревших уг-

леводородов уменьшается от 1 230 ppm до 2 ppm. При α = 0,15 концентрация не-

сгоревших углеводородов в продуктах сгорания синтез-газа в воздухе в 7,7 раза 

меньше соответствующей концентрации при горении метана. 

В случае стехиометрического горения, при α = 1,02, концентрация несгорев-

ших углеводородов в продуктах сгорания синтез-газа по сравнению со сжиганием 

метана уменьшается в 42 раза. Если сравнивать концентрацию монооксида угле-

рода, отношение СО(СН4) / СО(С.Г.) составляет 3,75 при α = 0,15 и 

СО(СН4) / СО(С.Г.) = 2,3 при α = 1,02. При горении синтез-газа в области «ультрабед-

ных» составов смеси 5 < α < 18 наблюдается значительное увеличение концентра-

ции СО и СxHy, при этом в диапазоне α от 5 до 7 функция СxHy = f(α) растет моно-

тонно, при α = 7 резко меняется ее тангенс угла наклона и начинается лавинооб-
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разный рост концентрации несгоревших углеводородов при дальнейшем «обедне-

нии» смеси и приближении к границе «бедного» срыва пламени. 
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Рис. 5. Зависимость относительной концентрации вредных веществ в продуктах 

сгорания от коэффициента избытка воздуха:  

1 — концентрация СxHy при сжигании чистого метана; 2 — концентрация CO при сжигании 

чистого метана; 3 — концентрация CO при сжигании чистого синтез-газа; 4 — концентрация 

СxHy при сжигании чистого синтез-газа 

 

В количественном выражении концентрация СxHy (кривая 3, рис. 5) растет от 

1 250 до 11 750 ppm. Это говорит о том, что в области «ультрабедных» смесей го-

рение углеводородов практически прекращается, а тепло экзотермической реак-

ции, обеспечивающее устойчивость горения, выделяется при окислении водорода, 

входящего в состав синтез-газа. 

Аналогичным образом в «ультрабедной» области ведет себя функция 

СОС.Г. = f(α). Отличие заключается в том, что резкое изменение тангенса угла 

наклона функции, характеризующее «остановку» реакции окисления СО до СО2, 

происходит при α ≈ 13. Характер зависимости СО и СxHy в диапазоне по коэффи-

циенту избытка воздуха 0,5 < α < 5 показан на рисунке 3.6. 

Проведенный анализ получившихся значений доказал, что перевод противо-

точной камеры сгорания с метана на синтез-газ сопровождается уменьшением 

эмиссии монооксида углерода и несгоревших углеводородов для всех значений 

коэффициента избытка воздуха. 

На рисунке 6 концентрация СО и СxHy, а также значение α представлены в 

логарифмических координатах. 
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Рис. 6. Зависимость относительной концентрации вредных веществ в продуктах 

сгорания от коэффициента избытка воздуха:  

1 — концентрация СxHy при сжигании чистого метана; 2 — концентрация CO при сжигании 

чистого метана; 3 — концентрация CO при сжигании чистого синтез-газа; 4 — концентрация 

СxHy при сжигании чистого синтез-газа 

Заключение 

Выполненный комплекс экспериментальных исследований показал эффек-

тивность добавок синтез-газа на концентрационный предел устойчивого горения. 

Исследования по сжиганию топлива помогли сделать вывод, что перевод 

устройств горения на синтетический газ способствует двукратному снижению эмис-

сии оксидов азота во всем концентрационном диапазоне устойчивого горения отно-

сительно горения метана. Объемная доля целесообразной добавки синтез-газа, со-

ставляющая 15 %, сокращает эмиссию оксидов азота при горении в условиях газо-

динамического противотока в 1,5 раза относительно горения метана во всем диапа-

зоне по коэффициенту избытка воздуха. Эмиссия несгоревших углеводородов в бо-

гатой области горения уменьшается в 7,7 раза, в области бедного горения снижается 

в 1,8 раза, в случае стехиометрического горения концентрация уменьшается в 42 ра-

за. Эмиссия монооксидов углерода в области бедного горения снижается в 1,7 раза, 

в области богатого горения в 4 раза, в случае стехиометрии в 2,5 раза. 
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РАСЧЕТ СИСТЕМЫ ОХЛАЖДЕНИЯ ПРОНИЦАЕМОЙ 

СТРУКТУРЫ «ЛАМИЛЛОЙ» 

Аннотация. В работе представлены результаты расчета системы охлаждения 

проницаемой структуры «ламиллой». В ходе проведения исследования были решены 

гидравлическая и тепловая задачи для элементарной стенки, получена расходная харак-

теристика, определена величина теплосъема, снимаемого с элементарной стенки при 

различных ее температурах. Также проведен расчет теплового состояния соплового ап-

парата с проницаемой структурой «ламиллой». 

Введение 

Попытки создания высокоэффективных авиационных газотурбинных двигате-

лей приводят к увеличению температуры газа перед турбиной, поэтому без системы 

охлаждения в настоящее время не обходится ни одна современная турбина. Инжене-

рами всего мира непрерывно ведутся работы по совершенствованию системы охла-

ждения с целью получения максимальной ее эффективности. Эффективная система 

охлаждения позволяет получить существенный выигрыш по удельным параметрам 

двигателя, так как снижение количества охлаждаемого воздуха приводит к увеличе-

нию КПД двигателя, что в свою очередь повышает его конкурентоспособность. 

Одной из наиболее прогрессивных систем охлаждения деталей «горячей» ча-

сти ГТД является система транспирационного охлаждения. Наиболее приближен-

ной к этому типу охлаждения является проницаемая структура «ламиллой», кото-

рая представляет из себя двойную стенку, перфорированную отверстиями малого 

диаметра, внутри которой располагается большое количество штырьков и ребер 

(см. рис. 1). Охлаждающий воздух подается через отверстия 1 на противополож-

ную стенку и обеспечивает высокую теплоотдачу в пятне контакта. За счет штырь-

ков 2, расположенных внутри двойной стенки, возникает турбулизация потока, что 

увеличивает интенсивность теплоотдачи. Оставшийся потенциал по давлению ис-

пользуется для организации пленочного охлаждения стенки через отверстия 3. 

Из-за большого количества мелких элементов в структуре «ламиллой», таких 

как отверстия и штырьки, количество которых в реальной детали может доходить 

до нескольких тысяч (см. рис. 2), расчетная модель становится очень «тяжелой», 

что существенно увеличивает время на проведение расчета и требования к вычис-

лительной машине. Решением проблемы является определение основных характе-

ристик системы транспирационного охлаждения типа «ламиллой» на определен-

ном участке детали, приведенных к площади данного участка, с целью дальнейшей 

оценки основных параметров системы применительно к конкретной детали. 
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Рис. 1. Стенка с проницаемой структурой «ламиллой», где 1 — отверстия для 

подачи охлаждающего воздуха, 2 — штырьки во внутренней полости стенки,  

3 — отверстия для выхода охлаждающего воздуха 

 

 

Рис. 2. Деталь газосборника с проницаемой структурой «ламиллой» 

Алгоритм 

Для выполнения расчета теплового состояния детали с проницаемой структу-

рой «ламиллой» предлагается следующий ряд последовательных действий: 

1. Разработка структуры и конструкции детали с определением мест охлаждения. 

2. Подбор оптимальных элементов структуры «ламиллой» (отверстий, 

штырьков, ребер и т. п.), обеспечивающих максимальный теплосъем с уче-

том технологии изготовления. 

3. Проведение газодинамического 3D-расчета элементарной стенки. 

4. Определение площади элементов детали со структурой «ламиллой», кор-

ректировка структуры и конструкции детали. 

5. Перенос результатов расчета элементарной стенки в расчет теплового со-

стояния детали. 

2 

3 

1 
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Конструктивный вариант 

На рисунке 3 представлен пример конструкции соплового аппарата с транспи-

рационным охлаждением типа «ламиллой». Через сопловой аппарат осуществляется 

подача воздуха в полости. Данный расход воздуха назначен экспертно и составляет 

для каждой полости 0,3 % от физического расхода воздуха на входе в двигатель. 

 

Рис. 3. Конструктивный вариант соплового аппарата 

Расчет основных характеристик системы охлаждения «ламиллой» 

Для расчета основных параметров проницаемой структуры «ламиллой» была 

смоделирована элементарная стенка (см. рис. 4). Элементарная стенка — стенка с 

оптимальной площадью плоской поверхности, обеспечивающая корректный рас-

чет с минимальными временными затратами. 

 

Рис. 4. Расчетная стенка с проницаемой структурой «ламиллой» 

Gохл=0,3% 

Gохл=0,3% 
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Рис. 5. Результаты расчета тепловой и гидравлической задач стенки 

 

 

Отверстия, через которые осуществляется подача воздуха, приняты равными 

0,6 мм. Дальнейшее уменьшение отверстий нежелательно, так как практика пока-

зывает, что существенно возрастает вероятность загрязнения таких отверстий, что 

в свою очередь приведет к резкому снижению эффективности системы охлажде-

ния. Для смоделированной элементарной стенки с проницаемой структурой «ла-

миллой» был проведен ряд гидравлических и тепловых расчетов (см. рис. 5), по 

результатам которых были получены расходная характеристика (см. рис. 6) и зави-

симость теплосъема от приведенного расхода охлаждаемого воздуха (см. рис. 7). 

 



101 

 

Рис. 6. Зависимость проницаемости элементарной стенки от перепада давлений 

при различных значениях температуры стенки и без теплообмена 

 

 

Рис. 7. Зависимость теплового потока, передаваемого элементарной стенкой 

воздуху, от приведенного расхода воздуха, проходимого через элементарную 

стенку, при различных значениях ее температуры 
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Расчет теплового состояния соплового аппарата 

Таким образом, определив расходные характеристики (рис. 6 и 7), находим 

тепловой поток, который снимает охлаждаемый воздух, проходя через проницае-

мую структуру «ламиллой», а также находим площадь плоских стенок проницае-

мой структуры «ламиллой». На рисунках 8 и 9 представлены скорректированная 

структура и конструкция соплового аппарата и результаты его расчета. При расче-

те соплового аппарата поверхности стенок с проницаемой структурой «ламиллой» 

задавались пористыми с обеспечивающей нужный расход проницаемостью. Вели-

чина теплосъема, задаваемого в расчете с пористых стенок, определялась по гра-

фику (см. рис. 7). 

 

 

 

Рис. 8. Скорректированный вариант соплового аппарата 
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Рис. 9. Результаты расчета теплового состояния соплового аппарата 

 

 

Заключение 

Проведен расчет теплового состояния соплового аппарата с проницаемой 

структурой «ламиллой» по разработанному алгоритму. Алгоритм основан на мо-

делировании элементарной стенки детали с проницаемой структурой «ламиллой» с 

учетом ее проницаемости, теплопередачи, скорости движения воздуха, определяе-

мой перепадом давления, и т. п., определении площади и конструкции элементов 

детали и структуры детали в целом, а также применении результатов расчета в 

расчете теплового состояния детали. Использование данного алгоритма суще-

ственно сокращает время на решение подобных задач и существенно упрощает 

процесс оптимизации конструкции со стенками разной проницаемостью. 
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КОЛЬЦЕВАЯ МНОГОГОРЕЛОЧНАЯ МАЛОЭМИССИОННАЯ 

КАМЕРА СГОРАНИЯ ДЛЯ АВИАЦИОННЫХ ГАЗОТУРБИННЫХ 

ДВИГАТЕЛЕЙ 

Аннотация. В статье рассматривается конструктивная схема многогорелочной 

малоэмиссионной камеры сгорания. Отличием данной камеры является использование в 

конструкции двух рядов горелок с применением предкамер, за основу которых взята 

камера сгорания вихревого противоточного типа. Такой тип камеры позволяет регули-

ровать подачу топлива в зависимости от режима работы двигателя. Возможность регу-

лирования рабочего процесса способствует устойчивой работе двигателя на разных ре-

жимах работы двигателя и снижению выбросов вредных веществ в атмосферу. 

 

Одним из основных узлов авиационного газотурбинного двигателя (ГТД) и 

газотурбинной установки (ГТУ) является камера сгорания (КС). Основным назна-

чением КС является эффективное сжигание топлива в воздухе, поступающем в по-

лость жаровой трубы. 

В настоящее время авиация не является значительным источником загрязне-

ния атмосферы токсичными веществами, но в зоне аэропортов самолеты могут со-

здавать достаточно высокий уровень концентрации вредных веществ в воздухе. 

Учитывая это обстоятельство, а также то, что объем авиаперевозок во всем мире 

растет, Международная организация гражданской авиации (ICAO) приняла реше-

ние об ограничении токсичности выхлопных газов, выбрасываемых двигателями 

самолетов на международных авиалиниях. Сложившаяся ситуация заставляет за-

ниматься исследованием механизма образования токсичных веществ в процессе 

горения и разрабатывать КС, отвечающие перспективным нормам ICAO. 

В качестве одного из направлений по снижению выбросов в современных 

КС является применение многогорелочных КС, поскольку процесс перемешива-

ния приводит к уменьшению неравномерности поля температуры на выходе из 

камеры, повышает полноту сгорания и расширяет пределы устойчивого горения 

топлива. 

Таким образом, была разработана кольцевая КС (рис. 1), за основу схемы ко-

торой взята КС (рис. 1) [1]. 
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Рис. 1. Конструктивная схема разработанной камеры сгорания.  

1 — жаровая труба, 2 — предкамеры, 3 — топливный коллектор 

Передняя стенка КС оснащена группой предкамер. С целью получения более 

интенсивного перемешивания на основе анализа источников [2–7] было принято 

решение о применении вихревых противоточных предкамер. При этом централь-

ные оси предкамер, расположенных на разных ярусах камеры сгорания, сходятся 

на одной окружности в плоскости нормальной центральной оси кольцевого канала 

жаровой трубы. В каждом кольце горелки имеют одинаковые направления закрут-

ки потока, противоположные направлению закрутки в соседнем кольце. 

За основу конструкции предкамеры была взята вихревая камера противоточ-

ного типа. В камерах сгорания вихревого противоточного типа (КСВП) в рабочей 

зоне формируются сильно закрученные внешний и внутренний потоки, движущие-

ся в противотоке, с началом формирования внешнего потока в плоскости, близкой 

к выходному каналу внутреннего потока. Такие камеры обладают следующими 

особенностями структуры потока: 

 высокоразвитой анизотропной турбулентностью; 

 высоким радиальным градиентом статического давления; 

 формированием зоны горения максимальной температуры во внутрен-

нем закрученном потоке. 

Высоко развитая анизотропная турбулентность приводит к генерированию 

низко и высокочастотных акустических колебаний и интенсификации тепло- и 

массообменных процессов. 

Формируемая в КСВП структура потока способствует увеличению на поря-

док и более скоростей процессов горения за счет улучшения качества смесеобра-

зования, наличия низко и высокочастотных акустических колебаний. 

Конструкция КСВП способна обеспечить рабочий процесс, использующий 

вибрационное горение, способствующее резкому увеличению скорости химиче-

ских реакций и, тем самым, скорости сжигания топлива, что значительно увеличи-

вает производительность по сжигаемому топливу (при фиксированных геометри-
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ческих размерах камеры) или позволяет снизить габариты и массу камеры (при 

фиксированной производительности). 

Возможность управления закруткой и термогазодинамическими параметрами 

(изменение угла входа потока в камеру сгорания, изменение скорости и темпера-

туры потока воздуха в камеру) приводит к заданному размещению зоны горения 

во внутреннем потоке, размерам зоны горения и, тем самым, — к высокой тепло-

напряженности зоны горения и к сокращению времени пребывания продуктов сго-

рания в области высоких температур. Это способствует обеспечению низкого 

уровня выбросов CO и CxHy и не дает возможности увеличения синтеза NOx. 

На рисунке 2 приведена принципиальная схема предкамеры. 
 

 

 

Рис. 2. Схема предкамеры.  

1 — подвод топлива, 2 — корпус предкамеры, 3 — первый тангенциальный завихритель, 

 4 — второй тангенциальный завихритель, 5 — сопло, 6 — место крепления к жаровой трубе 

Работа предкамеры осуществляется следующим образом: воздух из диффузо-

ра входит в сопловой тангенциальный закручивающий аппарат 3, ускоряется и по-

падает в вихревую камеру в виде сильно закрученного потока. В камере формиру-

ются два закрученных потока: периферийный (свободный) и приосевой (вынуж-

денный). Периферийный поток движется в направлении топливной форсунки, а 

приосевой — в направлении выходного сопла 5. Из форсунки впрыскивается топ-

ливо. Капли топлива отбрасываются в периферийный поток, дробятся и испаряют-

ся, в результате чего в приосевом потоке образуется топливо-воздушная смесь, по-

падающая в жаровую трубу через выходное сопло 5. Для проверки работоспособ-

ности были проведены испытания одной из моделей такой предкамеры (рис. 3), 

которые подтвердили ее экологическую эффективность. 
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Рис. 3. Вид факела при работе предкамеры без использования внешнего 

завихрителя 

Формирование факела продуктов сгорания на выходе из камеры сгорания с 

широким углом раскрытия достигается варьированием углом раскрытия канала 

выхода продуктов сгорания в сочетании с окружными составляющими скорости, 

что важно для расширения области применения КС. 

В ходе работы необходимо было выбрать геометрические размеры предкамеры 

таким образом, чтобы осевые скорости на срезе выходного сопла предкамеры были до-

статочно велики, чтобы не допустить распространения пламени внутрь предкамеры. 

Также была определена схема расположения предкамер на жаровой трубе. 

Угол наклона осей предкамер выбирался из расчета того, чтобы сократить длину 

КС и чтобы пламя от крайних горелок не попадало на стенки жаровой трубы. 

В результате был выбран вариант с двумя рядами горелок по 27 предкамер в 

каждом (рис. 4). При этом заданное количество рабочих предкамер, в которые по-

дается топливо, зависит от режима работы двигателя. Таким образом, на режиме 

максимальной тяги работают все 54 предкамеры (рис. 4б), на крейсерском режиме 

36 предкамер (рис. 4в), а на режиме малого газа 27 предкамер (рис. 4а). 

 

 

Рис. 4. Схема распределения рабочих предкамер на разных режимах работы двигателя 
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Для наглядного сравнения рассмотренных вариантов работы предкамер были 

построены графики, иллюстрирующие зависимости между основными расчетными 

параметрами (рис. 5–11). На рисунке 5 показано соотношение расхода воздуха на 

каждом из основных режимов в зависимости от относительного расхода воздуха 

(процентного соотношения воздуха, проходящего через предкамеры, к воздуху, 

поступающему в КС). 

 

Рис. 5. Зависимость расхода воздуха через одну предкамеру (Gв, кг/с) от 

относительного расхода воздуха (Gв, %) на разных режимах работы.  

1 — общий расход воздуха в камере сгорания, 2 — режим максимальной тяги (54 рабочих 

предкамеры), 3 — крейсерский режим (36 рабочих предкамер), 4 — режим малого газа (27 

рабочих предкамер) 

Независимо от процентного соотношения воздуха (Gв, %) (рис. 6), подаваемого 

в камеру сгорания, суммарный коэффициент избытка воздуха (αε) в пределах одного 

режима остается постоянным. Таким образом, изменение количества подаваемого 

воздуха не повлечет за собой изменений в работе КС и всего двигателя в целом. 

 

Рис. 6. Зависимость суммарного коэффициента избытка воздуха через одну 

предкамеру (αε) от относительного расхода воздуха (Gв, %) на разных режимах работы.  

1 — режим малого газа (27 рабочих предкамер), 2 — крейсерский режим (36 рабочих предка-

мер), 3 — режим максимальной тяги (54 рабочих предкамеры) 
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Из графика (рис. 7) видно, что при снижении режима работы двигателя коэф-

фициент избытка воздуха падает (αраб). Это связано с тем, что на крейсерском ре-

жиме и на режиме малого газа топливо подается не во все форсунки, а только в не-

которые из них. 

 

 

 

Рис. 7. Зависимость коэффициента избытка воздуха за рабочими предкамерами 

(αраб) от относительного расхода воздуха (Gв, %) на разных режимах работы.  

1 — режим максимальной тяги (54 рабочих предкамеры), 2 — крейсерский режим (36 рабо-

чих предкамер), 3 — режим малого газа (27 рабочих предкамер) 

 

В результате того, что на крейсерском режиме и на режиме малого газа 

топливо подается не во все предкамеры, коэффициент избытка воздуха на этих 

режимах (αгор) выше, чем на режиме максимальной тяги (рис. 8). По значениям 

коэффициента избытка воздуха можно судить о величине температур, что дает 

возможность изменить уровень выбросов окислов азота за счет подачи недо-

стающего количества воздуха во второй тангенциальный завихритель для пол-

ного горения. 
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Рис. 8. Зависимость коэффициента избытка воздуха за предкамерами (αпр) от 

относительного расхода воздуха (Gв, %) на разных режимах работы.  

1 —крейсерский режим (36 рабочих предкамер), 2 — режим малого газа (27 рабочих предка-

мер), 3 — режим максимальной тяги (54 рабочие предкамеры) 

Зона горения служит для догорания топлива, не сгоревшего в предкамере. Та-

кая зона появляется на режимах при коэффициенте избытка воздуха меньше еди-

ницы (рис. 9). В то же время при коэффициенте избытка воздуха меньше или рав-

ном единице выступает в роли зоны смешения. Наличие этой зоны способствует 

уменьшению размеров самой камеры сгорания. 
 

 

Рис. 9. Зависимость коэффициента избытка воздуха за зоной горения (αгор) от 

относительного расхода воздуха (Gв, %) на разных режимах работы.  

1 — крейсерский режим (36 рабочих предкамер), 2 — режим малого газа (27 рабочих предка-

мер), 3 — режим максимальной тяги (54 рабочих предкамеры) 
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Распределение температур в пределах одного режима служит для определе-

ния количества воздуха, необходимого для охлаждения КС. Из графика (рис. 10) 

видно, что независимо от режима работы двигателя максимальная температура 

остается одинаковой. 

 

 

 

 

Рис. 10. Зависимость температуры газа на выходе из одной предкамеры (Тг, К) от 

коэффициента избытка воздуха за рабочими предкамерами (αраб).  

1 — режим максимальной тяги (54 рабочих предкамеры), 2 — крейсерский режим (36 рабо-

чих предкамер), 3 — режим малого газа (27 рабочих предкамер) 

 

С изменением расхода воздуха число Маха (М) не изменяется за счет измене-

ния геометрии в рамках одного относительного расхода воздуха (Gв, %) на разных 

режимах (рис. 11). Постоянные значения относительных скоростей позволяют со-

здать необходимый сильно закрученный поток, не увеличивая при этом потери. 
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Рис. 11. Зависимость относительной скорости потока (М) на выходе из 

завихрителя и относительной площади сопла (Fотн) от относительного расхода 

воздуха (Gв, %) на разных режимах работы.  

1 — режим малого газа (27 рабочих предкамер), 2 — крейсерский режим (36 рабочих предка-

мер), 3 — режим максимальной тяги (54 рабочих предкамеры), 4, 5, 6 — относительная пло-

щадь сопла на максимальном, крейсерском и режиме малого газа соответственно 

В результате проведенных расчетов были получены распределения параметров 

для каждого из основных режимов работы двигателя в зависимости от относительного 

расхода воздуха. Такой анализ позволяет на этапе проектирования выбрать необходи-

мую конструкцию предкамеры с требуемыми термогазодинамическими и геометриче-

скими параметрами. Применение рассматриваемой конструкции позволяет сократить 

длину КС, что для авиации является значительным параметром, а также снизить уро-

вень выбросов оксидов азота, оксидов углерода и несгоревших углеводородов. 
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РАСЧЕТНО-ЭКСПЕРИМЕНТАЛЬНЫЙ АНАЛИЗ 

ОГНЕСТОЙКОСТИ МАСЛОБАКА ВЕРТОЛЕТНОГО 

ДВИГАТЕЛЯ 

Аннотация. В работе представлены результаты компьютерного анализа огне-

стойкости маслобака при локальном воздействии струи горелки. Решение задач теп-

ломассопереноса и прочности конструкции проводится в сопряженной постановке на 

основе численных методов конечных объемов и конечных элементов. Достоверность 

моделирования подтверждается близостью численных результатов и эксперименталь-

ных данных. 

Введение 

Одним из важнейших требований, предъявляемых к разрабатываемым га-

зотурбинным двигателям (ГТД), является безопасность работы на различных ре-

жимах, в том числе в аварийных ситуациях, включая пожары. Пожарная безопас-

ность двигателя регулируется пунктом правил летной годности АП33.17 [1], в со-

ответствии с которым все компоненты ГТД, содержащие воспламеняющиеся 

жидкости, должны удовлетворять по крайней мере требованиям огнестойкости. 

Актуальность проблемы подтверждается широтой научных исследований, прово-

димых в нашей стране и за рубежом [2–6]. 

Традиционным подходом для подтверждения огнестойкости компонента явля-

ется натурное испытание, в котором компонент помещается в пламя горелки с тем-

пературой пламени Т = 1100 ± 80 °С. При этом компонент считается огнестойким, 

если сохраняет работоспособность в течение 5 минут. В экспериментах горелка 

направляется на заранее известные слабозащищенные элементы компонента, либо 

проводится серия опытов, в которых горелка направляется на различные элементы 

компонента для выявления наиболее слабого. Экспериментальный подход позволяет 

напрямую исследовать огнестойкость компонента при проявлении различных воз-

можных видов разрушения (плавления, терморазложения, горения и пр.) элементов 

конструкции, что является преимуществом. Этот подход, однако, дает ограниченную 

информацию по поведению объекта испытаний и требует порой значительных за-
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трат на изготовление материальной части и проведение опытов, а в случае отрица-

тельного результата не всегда подсказывает пути доработки конструкции. 

Расчетный подход, представленный в настоящей работе, заключается в со-

пряженном компьютерном моделировании теплового и деформационного пове-

дения маслобака под воздействием струи горячего газа. Основным преимуще-

ством расчетного подхода является возможность проведения анализа огнестойко-

сти изделия уже на этапе проектирования, когда имеется лишь трехмерная ком-

пьютерная модель. В результате разработчику предоставляется возможность на 

ранних стадиях проектирования проанализировать поведение модели в условиях 

пожара и оптимальным образом устранить выявленные изъяны конструкции, за 

счет чего сокращаются сроки и стоимость разработки, а также повышается каче-

ство продукции. 

При реализации расчетного подхода в решении сложных задач могут возни-

кать проблемы, обусловленные неопределенностью поведения материалов в 

условиях интенсивных тепловых воздействий. Так, расчетчик должен заранее 

знать, какие процессы необходимо учитывать: плавление, термическое разложе-

ние, горение или разрушение материала в условиях высоких температур и нерав-

номерного нагрева. Если поведение металлов под воздействием высоких темпе-

ратур достаточно глубоко изучено и, как правило, не требует дополнительных ис-

следований, то для новых материалов (например, композитов) необходим целый 

спектр исследований. В этом случае наиболее рациональным представляется рас-

четно-экспериментальный подход, основанный на оптимальном сочетании чис-

ленных и натурных экспериментов, органично дополняющих друг друга и позво-

ляющих зафиксировать в опытах и с приемлемой точностью численно описать 

все возможные физические процессы, происходящие в материалах конструкций 

при высоких температурах. 

Постановка задачи и методы решения 

Рассматривается задача воздействия струи пламени горелки в течение за-

данного времени t = 5 минут на стальную конструкцию маслобака, частично за-

полненного маслом с известными характеристиками, циркулирующим с задан-

ным расходом. Параметры горелки: 

 диаметр пламени горелки не менее D = 100 мм; 

 температура пламени на мишени Т = (1100 ± 80) °С; 

 плотность теплового потока на мишени q = (116 ± 10) кВт/м
2
. 

Зоны теплового воздействия пламени горелки на элементы конструкции 

маслобака показаны на рисунке 1. Первая зона находится в области боросиликат-

ного мерного стекла, вторая — область штуцера возврата масла, третья — об-

ласть сливного крана. Уплотнительные элементы соответствуют ОСТ 1 14645-89 

и имеют рабочую температуру 300 °С. 
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Рис. 1. Зоны теплового воздействия пламени горелки 

Для численного решения задачи механики подвижной среды используется 

пространственная дискретизация на основе метода конечных объемов в сочета-

нии с неявной схемой интегрирования по времени, реализованных в комплексе 

STAR-CCM+ [7]. Решение линеаризованной задачи на шаге интегрирования осу-

ществляется итерационным многосеточным методом AMG с предобуславливате-

лем. Сходимость итерационного процесса контролируется мониторингом норм 

невязок векторов решений системы линейных алгебраических уравнений и значе-

ний основных газодинамических величин в характерных точках. В связи с тем что 

истечение горячих газов из горелки имеет турбулентный характер, в расчете ис-

пользуется модель турбулентности RANS k-w SST [8]. 

Напряжения в конструкции, обусловленные неравномерным нагревом, опре-

деляются методом конечных элементов в программном комплексе Abaqus [9]. 

Уравнения состояния материала формулируются на основе теории течения с 

трансляционно-изотропным упрочнением [10], учитываются зависимости меха-

нических свойств материалов от температуры. Решение линеаризованной систе-

мы уравнений проводится неявным методом, нелинейность разрешается итера-

тивно градиентным методом Ньютона [11]. 

Для численного решения задачи разрабатываются две дискретные модели, 

детально описывающие реальную конструкцию и окружающую среду: 

 конечно-объемная модель (КОМ), размерностью от 44 млн до 76 млн 

ячеек, для решения задачи сопряженного теплопереноса, разработана 

на основе усеченных гексагональных ячеек. На стенках конструкции 

маслобака формируется 16 слоев призматических ячеек с толщиной 

первого слоя h = 0,01 мм, что обеспечивает значение безразмерного 

параметра Y
+
 ~ 1; 

 конечно-элементная модель (КЭМ), размерностью 1,5 млн КЭ с харак-

терным разрешением по пространству 1 × 1 × 1,5 мм для определения 
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напряженно-деформированного состояния конструкции, разрабатыва-

ется на основе 20-узловых КЭ, второго порядка аппроксимации по 

пространству с редуцированным интегрированием по объему. 

Фрагменты дискретных разработанных моделей показаны соответственно на 

рисунках 2 и 3. 

 

 

Рис. 2. Фрагмент конечно-объемной модели 

 

    

Рис. 3. Фрагменты конечно-элементной модели маслобака 

Результаты экспериментов и расчетов 

При проведении экспериментов основным требованием было подтверждение 

огненепроницаемости маслобака, которое отличается от огнестойкости увеличе-

нием времени воздействия горелки с 5 минут до 15 минут. В результате в опытах 

при направленном воздействии пламени на различные области получены следу-

ющие результаты: 
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 в области мерного стекла зафиксировано его расплавление на момент 

времени t1эксп. = 286 c; 

 в области штуцера возврата масла произошла разгерметизация уплот-

нительных элементов при t2эксп = 282 c; 

 в зоне сливного крана замечаний не выявлено. 

На первом этапе расчетных исследований проводится калибровка компью-

терной модели горелки по экспериментальным данным, полученным в модельных 

испытаниях. Сначала оценивается температура пламени на заданном расстоянии 

от горелки, далее оценивается тепловой поток пламени в области мишени, путем 

расчета нагрева воды, текущей по медной трубочке с внешним диаметром dтруба = 

12 мм, под воздействием пламени горелки. В результате данного этапа выявляют-

ся граничные условия, позволяющие воссоздать интегральные характеристики 

горелки, используемой в эксперименте. 

Сеточная сходимость численного решения задачи тепломассопереноса под-

тверждается путем сравнения результатов стационарных расчетов на двух КОМ 

размерностью 44 млн и 76 млн ячеек. Численные эксперименты показывают, что 

отличия решений не превышают 3 %, поэтому все расчетные исследования про-

водятся с КОМ размерностью 44 млн. 

В результате численных расчетов нескольких возможных направлений воздей-

ствия горелки получен большой объем информации по параметрам газовой струи, 

распределению давления, температуры и напряженно-деформированному состоя-

нию маслобака и его отдельных элементов, а также изменение этих величин во вре-

мени. Некоторые результаты расчетов приведены на рисунках 4–6. На рисунке 4 по-

казано распределение поля температуры на поверхности маслобака на момент вре-

мени t = 5 мин. На рисунке 5 приведено распределение интенсивности пластических 

деформаций для корпуса маслобака на момент времени t = 5 мин. На рисунке 6 пока-

зана динамика изменения максимальной температуры материалов от времени. 

 

 

Рис.4. Распределение температуры на поверхности маслобака при t = 5 мин. 
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Рис. 5. Интенсивность пластических деформаций на момент времени t = 5 мин. 

 

 

Рис. 6. Зависимость максимальных температур в материалах от времени 

 

Достоверность численных результатов подтверждается их качественной и 

количественной близостью к экспериментальным данным. Поскольку все замеча-

ния к конструкции маслобака были выявлены до 5-й минуты воздействия пламе-

ни горелки, имеется возможность провести сравнение результатов эксперимента с 

расчетами. Так, при воздействии пламени в область мерного стекла его темпера-

тура плавления в расчете превышается в момент времени t1расч. = 230 c, что близко 

к моменту сквозного расплавления, зафиксированному в опыте: t1эксп. = 286 c. При 
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воздействии в зону штуцера возврата масла рабочая температура уплотнений в 

расчетах превышается уже в момент времени t2расч. = 120 c и возрастает до  

Т = 550 ºС, что неизбежно ведет к их разгерметизации, зафиксированной в экспе-

рименте при t2эксп = 282 c. В зоне сливного крана как в расчетах, так и в опыте 

нарушений не выявлено. 

В целом результаты численных исследований показывают, что при направ-

ленном воздействии пламени горелки на различные элементы маслобака в тече-

ние 5 мин. максимальная температура корпуса достигает Tmax = 1180 ºC, а мини-

мальная температура не превышает Tmin = 120 ºC. Высокий градиент температур в 

корпусе вызывает пластические деформации до εmax ~ 7,5 %, при этом прочность 

корпуса сохраняется. Средняя температура масла не превышает Tсредн = 105 ºC, но 

в пристеночных областях вблизи зон воздействия горелки температура может до-

стигать Tmax = 580 ºC, что приводит к локальному вскипанию масла. Циркуляция 

масла обеспечивает эффективный теплоотвод от корпуса маслобака, поэтому 

температуры, наблюдаемые в зонах воздействия, омываемых маслом, существен-

но ниже, чем у не смачиваемых зон. Наибольшую сложность для анализа пред-

ставляют уплотнения, в связи с отсутствием информации о деградации свойств 

материала при высоких температурах нет возможности сделать однозначный вы-

вод об утечке масла через уплотнения. Однако превышение рабочей температуры 

уплотнителей в 2–3 раза свидетельствует о высокой вероятности утечки через 

данные уплотнители. 

Анализ и сравнение результатов экспериментального и расчетного 

подходов 

Приведенные независимые результаты двух подходов свидетельствуют об 

их качественном совпадении. Прямое количественное сравнение в данном случае 

невозможно, поскольку расчетная задача решалась с целью получить заключение 

об огнестойкости маслобака и внимание уделялось факту соответствия критерию 

огнестойкости, а не точному времени разгерметизации. Также для определения 

времени разгерметизации уплотнительных колец необходимы дополнительные 

данные о характеристиках материала кольца при температурах выше рабочей. 

Этот факт свидетельствует о том, что детальный анализ, даже при расчетном под-

ходе, требует проведения экспериментов на образцах материала и приводит к ис-

пользованию расчетно-экспериментального подхода в разработке новых кон-

струкций. Между тем данные по началу плавления мерного стекла в расчетном 

подходе и данные по расплавлению мерного стекла в экспериментальном подходе 

хорошо коррелируют между собой. 

Заключение 

Расчетный подход к исследованию поведения конструкций по сравнению с 

прямыми испытаниями обладает рядом существенных преимуществ, к которым 
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можно отнести относительно низкую стоимость, возможность получения большо-

го объема данных о поведении изделия, позволяющих в сжатые сроки оптимизи-

ровать конструкцию уже на этапе проектирования. Однако для успешной реали-

зации расчетного подхода необходимо подтверждение достоверности численных 

результатов путем сравнения с экспериментальными данными, получаемыми в 

отдельных опытах. 

Выполненные исследования показывают, что на современном уровне разви-

тия технологий компьютерного моделирования численные расчеты позволяют по-

лучать весьма достоверную информацию по поведению сложного изделия в усло-

виях интенсивных тепловых воздействий, что подтверждается близостью расчетов 

и экспериментальных данных по характерным температурам и временам. 

Литература 

1. Нормы летной годности двигателей воздушных судов: АП-33; 3-е изд., с поправками 

33-1 и 33-2: утв. Постановлением 32-й сессии Совета по авиации и использованию 

воздушного пространства 17.02.2012. — М.: Авиаиздат, 2012. — 86 с. 

2. Барботько С. Л., Вольный О. С., Кириенко О. А., Шуркова Е. Н. Построение математи-

ческой модели и расчет температур образцов при испытаниях на огнестойкость // 

Электронный научный журнал «Труды ВИАМ». 2017. № 7 [Электронный ресурс]. 

URL: https://viam-works.ru/ru/articles?art_id=1134. 

3. Барботько С. Л. Пожарная опасность, методы оценки и требования к материалам для 

изготовления внешнего контура авиационной техники // Вестник Воронежского ин-

ститута ГПС МЧС России. 2014. № 4. — С. 6–15. 

4. Барботько С. Л., Кириенко О. А., Вольный О. С., Луценко А. Н. Анализ пожарной 

опасности мотогондол авиационных двигателей и других пожароопасных зон; исполь-

зуемые методы огневых испытаний материалов и конструктивных элементов на соот-

ветствие требованиям авиационных норм // Проблемы безопасности полетов. 2017. 

№ 5. — С. 3–24. 

5. Grange N., Chetehouna K., Gascoin Nicolas, Senave S. Numerical Study of the Thermal 

Behaviour of a Thermo-Structural Aeronautical Composite under Fire Stress. 2nd European 

Symposium of Fire Safety Science, 2015, June 16–18. Nicosia, Cyprus, 2015, nicosie, 

France. 

6. Wang, Zhaozhi & Jia, Fuchen & Galea, E. R. & Ewer, John. Computational Fluid Dynamics 

Simulation of a Post-Crash Aircraft Fire Test. Journal of Aircraft. 50, 2013. — P. 164–175. 

10,2514/1.C031845. 

7. Программный комплекс STAR-CCM+, ver. 12.02. 2016 [Электронный ресурс]. URL: 

http://www.saec.ru/starccmplus/. 

8. Menter F. R. Two-equation eddy-viscosity turbulence modeling for engineering applications. 

AIAA Journal, 32(8), 1994. — P. 1598–1605. 

9. Программный комплекс Abaqus. Версия 6.14. Dassault Systems Simulia Corp., 

Providence, RI, USA, 2014. 

10. Качанов Л. М. Основы теории пластичности. — М.: Наука, 1969. — 420 с., илл. 

11. Норри Д. Введение в метод конечных элементов / пер. с англ. / Д. Норри, Ж. де 

Фриз. — М.: Мир, 1981. — 304 с., илл. 



121 

УДК 534.1:539.3 

О. В. Репецкий, И. Н. Рыжиков, Нгуен Тьен Кует 

Иркутский национальный исследовательский технический университет, Иркутск 

rin111@list.ru 

АНАЛИЗ ВЛИЯНИЯ РАССТРОЙКИ ПАРАМЕТРОВ РАБОЧИХ 

КОЛЕС АВИАЦИОННЫХ ГТД НА ИХ ДОЛГОВЕЧНОСТЬ 

Аннотация. В статье представлены математические модели и алгоритмы для 

решения задачи прогнозирования долговечности рабочих колес ротора с расстройкой 

параметров. На примере реального рабочего колеса исследованы различные варианты 

введения расстройки в конструкцию путем изменения жесткости участков пера лопат-

ки. Исследованы собственные и вынужденные колебания рабочего колеса с разными 

вариантами расстройки. Представлены результаты расчета динамических напряжений 

при вынужденных колебаниях рабочего колеса, а также результаты расчета долговеч-

ности рабочего колеса с расстройкой в программном комплексе ANSYS, которые хо-

рошо согласуются с экспериментальными данными. Анализ результатов исследований 

позволил выработать рекомендации по увеличению долговечности рабочих колес с 

расстройкой параметров. 

Введение 

Современное проектирование таких сложных конструкций, как роторы 

авиационных ГТД, невозможно без применения компьютерного моделирования. 

При этом актуальным является повышение точности моделирования, т. е. созда-

ние моделей, позволяющих учесть сложную геометрию и все разнообразие дей-

ствующих нагрузок. 

Обычно при создании трехмерной компьютерной модели и ее конечноэле-

ментном анализе рабочее колесо рассматривается как идеальная циклически сим-

метричная система. Однако конструкция реальных рабочих колес роторов не яв-

ляется абсолютно циклически симметричной. В результате несовершенства изго-

товления секторы рабочего колеса с лопатками имеют небольшие, в пределах до-

пусков, отличия в геометрии, в условиях закрепления лопаток на дисках, в усло-

виях контакта бандажных полок, в распределении температурных полей. Также 

возможно различие в свойствах материала (неоднородность) соседних секторов 

или лопаток. Эти малые отличия, так называемая расстройка параметров, могут 

приводить к значительным изменениям собственных частот колебаний рабочих 

колес («расслоение» частот парных мод) и форм колебаний (локализация). При 

локализации колебаний может наблюдаться локальное увеличение амплитуды 

одной или нескольких соседних лопаток при неподвижных остальных лопатках 

колеса. Рост напряжений при этом может достигать значительных величин, что 

отрицательно влияет на долговечность колеса. Как показывают исследования 



122 

других авторов, достаточно малое (до 5 %) изменение собственной частоты коле-

баний одной лопатки рабочего колеса может привести к локализации и увеличе-

нию амплитуды колебаний в сотни процентов (до 500 %) в сравнении колебания-

ми лопаток рабочего колеса без расстройки [1; 2]. В этой связи исследование вли-

яния расстройки на долговечность рабочих колес является актуальной задачей. 

Определение значений расстройки параметров для лопаток рабочего 

колеса 

В данной статье представлена математическая модель для исследования ко-

лебаний и долговечности рабочих колес с расстройкой параметров, вызванной 

разной жесткостью лопаток. 

Уравнение движения рабочего колеса может быть записано в матричном ви-

де [1–3]: 

 ( )M C K P t      (1) 

Решение проблемы собственных значений циклически симметричной систе-

мы без расстройки параметров может быть получено непосредственно из уравне-

ния свободных колебаний [3–5]: 

 ( )M K P t   , (2) 

где 0 cos( )t     .
 (3) 

После преобразования получим 
2

0( )K M  , (4) 

где М — матрица масс конструкции; С — матрица демпфирования; K — основная 

матрица жесткости конструкции;   — ускорение в узловых точках;   — вектор 

скорости;   — вектор перемещений; 0  — амплитуда; а   — круговая частота 

системы;   — фаза колебаний. 

Расстройка вносится в расчет путем изменения модуля Юнга материала ло-

паток. Значение расстройки параметров определено как [6; 7]: 

 

2 2
, ,

, 2
,

r n r oE
r n

r o

f f
f

f


  ,

 

(5)

 

где ,r nf  — собственная частота n-ой лопатки, ,r of  — собственная частота настро-

енной лопатки. 

Блок-схема алгоритма определения значений расстройки параметров при 

изменении модуля Юнга материала лопаток показана на рисунке 1. 
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Рис. 1. Блок-схема алгоритма определения значений расстройки параметров при 

изменении жесткости лопаток 

 

В качестве тестового примера рассмотрено рабочее колесо фирмы Rolls-

Royce, имеющее 29 лопаток. Материал рабочего колеса — титан; модуль Юнга — 

1,201 * 10
5
 МПа; плотность — 4 637 кг/м

3
, коэффициент Пуассона — 0,26. Общий 

вид рабочего колеса представлен на рисунке 2. 

Были подготовлены и проанализированы два варианта изменения жесткости 

29 лопаток. Вариант 1 (пропорциональный): значение модуля Юнга изменялось 

не более, чем на 10 % для всех лопаток. 

 

Чтение информации о геометрии, характеристиках материала и граничных  

условиях лопатки с расстройкой, создание топологии, толщины элементов 

Задание граничных условий 

Расчет матриц жесткости и масс для элементов 

Определение частот и форм собственных колебаний из уравнения 

     2
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Преобразование матриц жесткости и масс для элементов в глобальных  

координатах для составления ансамбля элементов. Формирование матриц  

жесткости и масс для вей конструкции 

Расчет всех значений расстройки ,
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          a) 

 

     б) 

Рис. 2. Рабочее колесо фирмы Rolls-Royce  

(а — модель колеса; б — модель сектора) 

 

Модуль Юнга для n-й лопатки (En) определялся как: 

 0 (1 )E
n nE E f   , (6) 

где 0E  — номинальное значение модуля Юнга; E
nf  — отклонение значения модуля 

Юнга n-й лопатки. Следовательно, собственные частоты лопаток изменяются пропор-

ционально изменению модуля Юнга и формы колебаний остаются неизменными. 

Вариант 2 (не пропорциональный): каждая лопатка делилась на 4 части 

(рис. 3). Расстройка вводилась с использованием двух разных наборов модулей 

Юнга для каждой лопатки (изменение не более 10 %). ,1nE  для нижней левой и 

верхней правой частей лопатки, а ,2nE  — для нижней правой и верхней левой ча-

стей лопатки. 

 

 

Рис. 3. Моделирование расстройки изменением модуля упругости 

Различные значения 

модуля Юнга 
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Т а б л и ц а  1  

Значения модуля Юнга nE  лопаток (вариант 1) 

Номер ло-

патки 
nE  Номер ло-

патки 
nE  Номер ло-

патки 
nE  

1 0,05704 11 –0,03631 21 0,02919 

2 0,01207 12 –0,03570 22 –0,00328 

3 0,04670 13 –0,03631 23 0,00086 

4 –0,01502 14 –0,03631 24 –0,03654 

5 0,05969 15 0,00242 25 –0,03631 

6 –0,03324 16 0,04934 26 –0,01665 

7 –0,00078 17 0,04479 27 0,00783 

8 –0,01688 18 0,03030 28 –0,01169 

9 0,00242 19 0,00242 29 –0,01332 

10 –0,02747 20 0,01734 

 

Т а б л и ц а  2  

Значения модуля Юнга nE  лопаток (вариант 2) 

Номер ло-

патки 
,1nE  ,2nE  Номер ло-

патки 
,1nE  ,2nE  

1 0,04080 0,01030 16 0,01990 0,03120 

2 –0,06110 –0,04990 17 –0,02490 –0,07530 

3 0,01430 0,02780 18 0,06380 0,01350 

4 –0,06230 –0,07580 19 0,03140 –0,00080 

5 –0,01170 –0,03900 20 –0,01220 –0,00320 

6 –0,02700 –0,03210 21 0,03390 –0,01210 

7 0,05190 0,00450 22 –0,03220 –0,04590 

8 –0,06720 –0,11630 23 –0,00830 0,00530 

9 0,03710 0,01770 24 0,06100 0,08270 

10 0,06520 0,01460 25 0,02540 0,04540 

11 0,06790 0,05580 26 –0,03980 –0,08310 

12 0,04000 0,05910 27 0,04700 0,04230 

13 –0,00850 –0,05080 28 0,01780 0,01180 

14 –0,00020 –0,04850 29 –0,05070 –0,06600 

15 –0,03960 –0,02800 

 

Значения расстройки при изменении модуля Юнга отдельных лопаток, по-

лученные по формуле (5), показаны на рисунках 4 и 5. 
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Рис. 4. Значения расстройки лопаток рабочего колеса, вызванной разной 

жесткостью (вариант 1) 

 

Рис. 5. Значения расстройки лопаток рабочего колеса, вызванной разной 

жесткостью (вариант 2) 

 

Как видно из рисунков, при изменении модуля упругости лопаток по вари-

анту 2, что имитирует неоднородность материала, получены значения расстройки, 

большие, чем для варианта 1. 

Исследование динамических напряжений при вынужденных 

колебаниях и расчет долговечности 

При работе турбомашины колебания лопаток возбуждаются в результате 

воздействия многих факторов. В данной работе возбуждение колебаний лопаток 

моделировалось посредством 20 сопловых лопаток. Возбуждающая нагрузка при-

нималась одинаковой по всей длине пера лопаток. В качестве переменной нагруз-

ки рассматривалась сила, определяемая с помощью ряда Фурье [1; 8]: 

 0( ) (1 0,5cos 0,025cos2 )P t L     , (7) 

где первый член в уравнении представляет собой статическую часть. 

Существенным эффектом в случае колебаний расстроенных систем является 

увеличение амплитуд колебаний и, следовательно, напряжений, по сравнению с иде-

альной системой. Для количественной оценки вводится максимальный коэффициент 
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увеличения амплитуды γ, который связывает максимальную амплитуду «расстроен-

ной» системы с максимальной амплитудой «настроенной» системы [9; 10]: 

 

.( )

.( )

расс максимум

наср максимум

А

А
  ,

 

(8) 

Рисунок 6 показывает, что при изменении модуля упругости лопатки по ва-

рианту 1 получены почти одинаковые значения максимального коэффициента 

увеличения амплитуды для всех лопаток рабочего колеса. При изменении модуля 

упругости лопатки по варианту 2 значения максимального коэффициента увели-

чения амплитуды лопаток рабочего колеса сильно изменяются. 

 

Рис. 6. Значения коэффициентов увеличения амплитуды колебаний лопаток для 

первой формы 

На следующем этапе исследовалось изменение напряжений в опасной точке 

лопатки во времени. Максимальные значения динамического отклика, а именно 

изгибные напряжения, были рассчитаны в центре тяжести элемента при демпфи-

ровании «расстроенной» системы. Графики изменения динамических напряжений 

в опасной точке лопатки во времени в течение 5 сек. показаны на рисунке 7. 

 

 
Вариант 1 

 
Вариант 2 

Рис. 7. Динамические напряжения в опасной точке лопатки 

Следующим этапом исследования было влияние на долговечность колеса 

расстройки, вносимой разными вариантами изменения жесткости лопаток. Ре-

зультаты расчета долговечности рабочего колеса при изменении модуля Юнга 

показаны на рисунке 8 и в таблице 3. Из результатов видно, что наибольшей дол-

говечностью обладает колесо, у которого модуль Юнга изменяется пропорцио-
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нально для всей конструкции всех лопаток (вариант 1). Непропорциональное из-

менение модуля Юнга (вариант 2) ведет к снижению долговечности на 28 %. 

Данное обстоятельство должно учитываться при проектировании, производстве и 

эксплуатации турбомашин. 
 

                               
Вариант 1 

 

Вариант 2 

Рис. 8. Результаты расчета долговечности рабочего колеса при изменении модуля 

Юнга 

Т а б л и ц а  3  

Результаты расчета долговечности при изменении модуля Юнга 

Форма колебаний Вариант 1 Вариант 2 

Собственные частоты (Гц) 

МКЭ Эксп. МКЭ Эксп. 

1 (1F) 406,5682 403,8574 398,3822 397,8125 

2 (2F) 1332,5852 1255,0780 1271,9632 1261,0000 

3 (1T) 1796,3625 1766,0640 1783,4521 1766,3125 

Долговечность 1,3599 Е5 ч. 0,99756Е5 ч. 

Выводы 

Представленные в статье математические модели рабочих колес с расстрой-

кой параметров, вызванной разной жесткостью, были реализованы при исследо-

вании долговечности реального рабочего колеса фирмы Rolls-Royce. Результаты 

хорошо согласуются с экспериментальными данными. Разработанные по резуль-

татам исследований рекомендации для повышения долговечности рабочих колес 

могут быть полезны при их проектировании, изготовлении и эксплуатации. 
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ВЛИЯНИЕ НЕСТАЦИОНАРНЫХ ДОЗВУКОВЫХ ВОЗДУШНЫХ 

ПОТОКОВ НА МЕХАНИЧЕСКИЕ СВОЙСТВА ЭЛЕМЕНТОВ 

КОНСТРУКЦИИ АВИАЦИОННОЙ ТЕХНИКИ 

Аннотация. Представлены результаты исследования изменения механических 

свойств металлических и полимерных конструкционных элементов авиационной тех-

ники при воздействии нестационарных воздушных потоков. Найдены зависимости ме-

ханических свойств элементов конструкции авиационной техники от времени воздей-

ствия нестационарного воздушного потока и скорости воздействующего на изделие 

пульсирующего воздушного потока. Описаны разработанные авторами технологии по-

вышения механических свойств деталей авиационной техники с использованием воз-

действия пульсирующих дозвуковых воздушных потоков, найдена оптимальная про-

должительность обработки. Методы повышения механических свойств, обеспечиваю-

щих надежность элементов конструкции воздушных судов с использованием нестаци-

онарных воздушных потоков применимы не только при их изготовлении, но и в про-

цессе эксплуатации, технического обслуживания и восстановительного ремонта. Вме-

сте с тем установлено, что продолжительное воздействие нестационарных воздушных 

потоков, которое имеет место при эксплуатации воздушного судна, способствует сни-

жению механических свойств, призванных обеспечивать надежность элементов кон-

струкции авиационной техники. 

 

Одной из важнейших проблем экономики страны является повышение эф-

фективности эксплуатации воздушного транспорта, путем решения которой явля-

ется совершенствование методологии организации системы подготовки и ремонта 

авиационной техники, для чего необходимо проведение научных исследований в 

области разработки новых методов, технологий и средств обеспечения летной 

годности, безопасности полетов и конкурентоспособности воздушных судов. 

Оптимальная система подготовки и ремонта авиационной техники — систе-

ма, обеспечивающая максимальный экономический эффект при достаточном 

уровне надежности и качества в рамках имеющихся ресурсных ограничений. Раз-

витие системы заключается в управляемом и эффективном росте как количе-

ственных, так и качественных показателей, приближающем ее к оптимальному 

состоянию. 

Истоки неисправностей элементов конструкции воздушных судов и аэро-

дромной техники, снижающие эффективность эксплуатации воздушного транс-

порта, заключаются в недостаточной надежности элементов конструкции, связан-
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ной с несовершенством используемых методов повышения их конструктивной 

прочности, механических и эксплуатационных свойств. 

Повышение эффективности и безопасности авиаперевозок может быть реа-

лизовано посредством использования новейших технологий, направленных на 

управление готовностью технических средств, а также разработки мер по опти-

мизации сроков профилактических проверок и ремонтов за счет учета фактора 

влияния внешней среды на элементы конструкции воздушных судов и аэродром-

ной техники, оборудования и механизмов при прогнозировании технического со-

стояния. 

Использование на практике той или иной методологии оправдано лишь в 

том случае, когда доказана ее эффективность, выявлены достоинства и недостат-

ки, очерчены рамки, в которых она действует, установлены причины, порождаю-

щие тот или иной результат. Все это требует проведения широкомасштабных 

экспериментальных и теоретических исследований, анализа полученных резуль-

татов и выдачи соответствующих рекомендаций. 

В ходе проведенного исследования изменения механических свойств метал-

лических и полимерных конструкционных элементов авиационной техники при 

воздействии нестационарных воздушных потоков воздействие нестационарными 

воздушными потоками на поверхность изделий осуществлялось с использовани-

ем газоструйных генераторов колебаний параметров потока на основе свистков 

Гальтона, Гавро и основывающееся на перекрывании потока газа. 

Исследования проводились на образцах и изделиях из металлических, поли-

мерных и композиционных материалов более 60 марок, используемых при изго-

товлении элементов конструкции воздушных судов и аэродромной техники [1–10]. 

В зависимости от размеров изделий и особенностей используемых га-

зоструйных генераторов обрабатываемые изделия размещались либо в рабочей 

камере, либо снаружи генерирующего пульсирующие дозвуковые воздушные по-

токи устройства и подвергалось воздействию газовых импульсов, обладающих 

частотой от нескольких сотен до нескольких тысяч герц (в зависимости от часто-

ты собственных колебаний обрабатываемого изделия) продолжительностью от 

нескольких минут до часа и более. Звуковое давление при этом варьировалось от 

40 до 140 дБ. 

Для стальных изделий обработка пульсирующими дозвуковыми воздушны-

ми потоками (газоимпульсная обработка) осуществлялась как после окончатель-

ной термической обработки, такой как нормализация, закалка с последующим 

низким, средним или высоким отпуском, так и в сочетании с процессами термо-

обработки при их осуществлении. Также газоимпульсная обработка применялась 

к деформационно-упрочненным стальным изделиям, нашедшим широкое приме-

нение в аэродромной технике. Подобным же образом обрабатывались изделия и 

образцы из термически-упрочняемых и неупрочняемых титановых, алюминие-

вых, магниевых сплавов, а также сплавов на основе меди и цинка. 
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Техническим результатом стало существенное повышение показателей пла-

стичности и ударной вязкости, в том числе при низких температурах, в сравнении 

со стандартно обработанными изделиями, с сохранением или получением более 

высоких прочностных свойств. На рисунке 1 представлена зависимость ударной 

вязкости конструкционных металлических материалов от времени обработки не-

стационарными дозвуковыми воздушными потоками. Здесь КС — значение удар-

ной вязкости обдутого образца,  — продолжительность обдува, мин.,  — зна-

чение ударной вязкости необдутого образца,  — оптимальная продолжитель-

ность обдува, при котором значение ударной вязкости максимально. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Рис.1. Зависимость относительной ударной вязкости от относительного времени 

обдува 

 

При определении оптимального времени обдува можно использовать фор-

мулу , где 20 — характерное время обдува, мин.,  — значе-

ние поправочного коэффициента для различных сочетаний скорости обдува V и 

частоты колебаний натекающего потока (табл. 1), где M = V/a, , a — ско-

рость звука в потоке. 

y = -0,96x2 + 2,23x + 1,16
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Т а б л и ц а  1  

Значения поправочного коэффициента  

при определении оптимального времени обдува 

 

           M 

   

0,05 0,1 0,2 0,3 0,4 0,5 

0,05 1,5 1,4 1,3 1,2 1,1 1,0 

0,1 1,3 1,2 1,1 1,0 0,9 0,8 

0,2 1,1 1,0 0,9 0,8 0,87 0,6 

0,3 1,0 0,9 0,8 0,7 0,6 0,5 

0,4 0,9 0,8 0,7 0,6 0,6 0,5 

0,5 0,8 0,7 0,7 0,6 0,6 0,5 

 

В ходе исследований существенное внимание было уделено возможности 

повышения механических свойств крепежа, применяемого в авиационной и аэро-

дромной технике, как существенного элемента, влияющего на безопасность. На 

графике рисунка 2 представлена зависимость изгибной прочности стального бол-

та М6 от продолжительности обработки дозвуковым пульсирующим воздушным 

потоком с частотой пульсаций 500 Гц и звуковым давлением 40 дБ. Болты распо-

лагали вдоль потока, обдув осуществлялся со стороны головки. Наибольший рост 

изгибной прочности составил 8,7 % и не сопровождался снижением пластичности 

и ударной вязкости. После 25 минут обдува наблюдается снижение положитель-

ного эффекта, а после 50 минут обдува прочность становится ниже, чем у необра-

ботанного. Это означает, что при длительном воздействии натекающих на голов-

ки болтов воздушных потоков в процессе эксплуатации воздушного судна их 

прочностные свойства могут снижаться. То же относится и к другим элементам 

конструкции воздушных судов, испытывающих воздействие натекающих воз-

душных потоков. 

В ходе оценки возможности сокращения продолжительности газоимпульс-

ной обработки за счет увеличения скорости газового потока установлено, что для 

элементов конструкции воздушных судов и аэродромной техники, изготовленных 

из конструкционных среднеуглеродистых сталей, типа 40, 40Х, 40ХС и др. при 

частоте пульсаций до 1000 Гц установлено следующее. 

При скорости потока V менее 20 м/c продолжительность обдува, обеспечи-

вающая максимальный положительный эффект, составляет более 30 минут. При 

скорости потока 200 м/c продолжительность обдува, обеспечивающая макси-

мальный положительный эффект, достигает минимального значения, составляю-

щего 10 минут, и дальнейшее увеличение скорости потока в дозвуковой области 

не приводит к ее снижению, при том что высоким скоростям потока соответству-

ют наибольший уровень шума. 
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Рис. 2. График зависимости относительной изгибной прочности 

 /  от относительного времени обдува  

 

При частоте пульсаций воздушного потока менее 1000 Гц оптимальная про-

должительность обработки при скорости пульсирующего воздушного потока V 

может быть определена при помощи следующей эмпирической зависимости: 

 

Зависимость оптимальной продолжительности обработки от скорости воз-

действующего на изделие пульсирующего воздушного потока представлена на 

графике рисунка 3. 

V200 / V20 =10 и = 2,62. 

Таким образом, при увеличении скорости пульсирующего воздушного пото-

ка в 10 раз, продолжительность обдува, обеспечивающая максимальный положи-

тельный эффект возрастает лишь в 2,6 раза при практически тех же достигаемых 

значениях показателей механических свойств. 
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Рис. 3. Зависимость оптимальной продолжительности обработки от скорости 

воздействующего на изделие пульсирующего воздушного потока 

 

Полученную эмпирическую зависимость оптимальной продолжительности 

обработки от скорости воздействующего на изделие пульсирующего воздушного 

потока можно использовать для элементов конструкции воздушных судов и аэро-

дромной техники из сплавов на основе цветных металлов, таких как алюминий, 

магний, титан, никель, бериллий, медь, цинк и др., при использовании соответ-

ствующего поправочного коэффициента, учитывающего отношение скорости 

звука в сплавах на основе данного металла от скорости звука в стали. 

Продолжительность обдува, обеспечивающая максимальный положитель-

ный эффект в случае сплава на основе цветного металла, будет равна: 

 

где , 

а  — отношение скорости звука в стали  к скорости звука в сплаве 

на основе данного металла . 

Значения поправочных коэффициентов  представлены в таблице 2. 

Разработана технология газоимпульсной обработки с дополнительным воз-

действием колеблющимися в газовом потоке пустотелыми стальными шариками, 

позволяющая получить более значительный положительный эффект при той же 

продолжительности обработки. 

Установлено, что наибольший рост пластичности и вязкости наблюдается в 

направлении обдува при газоимпульсной обработке. 

Разработана технология, позволяющая обеспечить требуемую изотропию 

свойств изделия за счет последовательного обдува в нескольких направлениях. 

 



136 

Т а б л и ц а  2  

Значения поправочных коэффициентов для определения оптимальной 

продолжительности обработки элементов конструкции воздушных судов и 

аэродромной техники из сплавов на основе цветных металлов 

 

Основа 

сплава 

Al Be Mg Cu Ni Zn Ti 

 0,99 0,39 1,1 1,41 1,02 1,36 1,22 

 

Разработана технология восстановления прочностных свойств металличе-

ских элементов конструкции воздушных судов, снизившихся в результате дей-

ствия натекающих на них в процессе эксплуатации воздушных потоков, основы-

вающаяся на том, что металлический элемент конструкции воздушного судна 

подвергают воздействию пульсирующего дозвукового воздушного потока в 

направлении, противоположном направлению воздействия натекающего воздуш-

ного потока в процессе эксплуатации. Обоснованием данного эффекта является 

положение дислокационной теории, в соответствии с которой заблокированным 

перед препятствиями дислокациям легче двигаться в направлении, противопо-

ложном к их движению при исходном воздействии. 

Полимерные материалы в большей степени поглощают энергию механиче-

ских колебаний по сравнению с металлическими. Поэтому оптимальная продолжи-

тельность газоимпульсной обработки меньше. Внешнее воздействие может оказы-

вать влияние на структуру полимеров, так, для полимера с линейной макромолеку-

лярной структурой в условиях действия внешнего напряжения происходит пере-

мещение макромолекул относительно друг друга. Прочность торцового контакта 

макромолекул более чем на порядок превышает прочность бокового контакта, и 

макромолекулы могут ориентироваться параллельно направлению приложения 

нагрузки. При этом механические свойства полимера в направлении ориентации 

увеличиваются до 5 раз, а в перпендикулярном направлении уменьшаются до 2 раз 

по сравнению с исходным значением. Анизотропия прочности объясняется изме-

нением соотношения торцового и бокового контактов макромолекул полимера. 

Кроме того, влияние на свойства полимеров могут оказывать процессы старения, 

интенсифицирующиеся под действием механических напряжений. 

Установлено положительное влияние обработки нестационарными воздуш-

ными потоками малой продолжительности на статическую и динамическую 

прочность изделий из термопластов, таких как полиметилметакрилат, акрилонит-

рилбутадиенстирол (АБС), стиролакрилонитрил (САН) и других, значения пока-

зателей которой возрастают более чем на 10 %. 

Продолжительное воздействие нестационарных воздушных потоков приводит 

к охрупчиванию некоторых термопластов, в частности полиметилметакрилатов. 
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В термореактивных смолах, являющихся матрицей полимерных композици-

онных материалов, нашедших широкое применение в авиастроении, под действи-

ем механических колебаний могут протекать процессы устранения воздушных 

пузырьков, доотверждения и модификации физико-механических свойств. 

Изделия из полимерных композиционных материалов обрабатывали без 

нагрева пульсирующим дозвуковым газовым потоком, обладающим частотой ко-

лебаний от 500 до 1 130 Гц и переменным звуковым давлением от 40 до 130 дБ от 

2,5 до 10 минут. Техническим результатом стало повышение статической и дина-

мической прочности. 

Так, в частности, после обдува образцов из углепластика КМУ-4Л в течение 

10 минут пульсирующим дозвуковым воздушным потоком наблюдается рост 

ударной вязкости 9,7 % и рост предела прочности на 34 %. 

При снижении продолжительности обдува до 2,5 минут происходит рост 

ударной вязкости на 26,2 % без снижения прочностных свойств (табл. 3). Вместе 

с тем увеличение продолжительности обдува приводит к снижению статической и 

динамической прочности. 

Т а б л и ц а  3  

Воздействие пульсирующего газового потока на свойства полимерных 

композиционных материалов 

Материал Положение относительно 

газового потока 
В , 

МПа 

 , 

% 

KC 

кДж/м
2
 

Текстолит 

Поперек 129 1 36,7 

Вдоль То же То же То же 

Без обдува 95 1 33,6 

Гетинакс 
Поперек 35 0 15 

Без обдува 80 0 15 

Стеклотекстолит 
Поперек 480 0 175 

Без обдува 360 0 170 

Углепластик КМУ-4Л 
Поперек 214 — 85 

Без обдува 160 — 81 

 

Полученные данные свидетельствуют о положительном влиянии обработки 

пульсирующим газовым потоком на статическую и динамическую прочность из-

делий из полимерных материалов при условии ее продолжительности, не превы-

шающей определенное время, зависящее от размера обрабатываемого изделия и 

амплитудно-частотных характеристик газового потока (отношение частоты коле-

баний газового потока к частоте собственных колебаний изделия) и составляю-

щей не более 10 минут. 

Методы повышения механических свойств, обеспечивающих надежность 

элементов конструкции воздушных судов с использованием газоимпульсной об-
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работки, применимы не только при их изготовлении, но и в процессе эксплуата-

ции, технического обслуживания и восстановительного ремонта. Вместе с тем 

установлено, что продолжительное воздействие нестационарных воздушных по-

токов, которое имеет место при эксплуатации воздушного судна, способствует 

снижению механических свойств, призванных обеспечивать надежность элемен-

тов конструкции авиационной техники. 

Результаты проведенных исследований показали, что для существенного, в 

том числе негативного, изменения структуры и свойств материалов элементов 

конструкции авиационной техники при натекании на них нестационарных воз-

душных потоков в процессе эксплуатации не требуется значительной скорости 

потока или звукового давления. 

Экспериментально установлено, что дискретное воздействие нестационар-

ного воздушного потока на элемент конструкции воздушного судна той же  

суммарной продолжительности, что и непрерывное, обеспечивает аналогичный 

технический результат, т. е. эффект от воздействия нестационарных воздушных 

потоков накапливается структурой материала. 
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ПРЕИМУЩЕСТВА И НЕДОСТАТКИ ПРИМЕНЕНИЯ 

МР-ДЕМПФЕРОВ ИЗ КОМБИНИРОВАННОЙ ЗАГОТОВКИ 

В ТРУБОПРОВОДАХ ГТД  

Аннотация. В работе показана конструкция термостойкого пластинчатого 

демпфера, применяемая в обвязке газотурбинных двигателей, отмечены их недостатки. 

Рассмотрен альтернативный упругодемпфирующий элемент из материала МР с харак-

теристиками жѐсткости, близкими к пластинчатому демпферу. Проанализированы ре-

зультаты практического применения демпферов из материала МР в составе газотур-

бинных двигателей, выделены их преимущества и недостатки.  

 

На трубопроводы авиационных двигателей (АД) и энергетических установок 

(ЭУ) воздействует широкий спектр статических и динамических нагрузок: внут-

реннее давление, температурные расширения, монтажные напряжения, нагрузки 

от колеблющихся корпусов и агрегатов, пульсации внутреннего давления, аэро-

динамические силы и т.д. Поэтому, для обеспечения безотказной работы трубо-

проводов, совершенствование конструкции опорных демпфирующих элементов 

является ключевой задачей. 

Для условий работы по температурам до 180–200 ºС в качестве демпфирую-

щих элементов опор трубопроводов АД и ЭУ хорошо зарекомендовали себя 

демпферы из резиновых материалов. Они имеют высокие ресурсные показатели, 

и дефекты по ним практически не встречаются. Для трубопроводных магистра-

лей, работающих при температурах свыше 180–200 ºС, возникает необходимость 

применять термостойкие демпфирующие элементы. Наиболее распространѐнны-

ми термостойкими демпфирующими элементами, применяемыми в обвязке га-

зотурбинных двигателей (ГТД) фирмы «НК», являются пластинчатые демпферы 

и демпферы из материала МР. 

Конструктивно пластинчатые демпферы (см. рис. 1) состоят из наружного 

корпуса, в который устанавливается демпфирующий пакет из набора чередую-

щихся колец и профилированных лент (шестигранной формы). От выпадения из 

корпуса демпфирующий пакет фиксируется втулками. 
 

mailto:murzin.artem@yandex.ru
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а) общий вид пластинчатого демпфера б) состав пластинчатого демпфера 

Рис. 1. Типовая конструкция пластинчатого демпфера 

 

Опыт эксплуатации пластинчатых термостойких демпферов в опорах трубо-

проводов ГТД  показал ряд недостатков: 

 значительные износы поверхности трубопроводов в местах установки 

опор (как следствие установки демпфера с повышенным перекосом) 

при длительной эксплуатации (см. рис. 2); 

 большое количество (2 втулки, 5 колец, 4 ленты) входящих в демпфер 

деталей;  

 высокая трудоѐмкость изготовления демпфера;  

 затруднѐн контроль качества (например, заданной твердости после 

термообработки, пружинных свойств) изготовления колец и лент; 

 сложность монтажа (демонтажа) демпфера на трубопровод. 

 Выпадение лент и колец при значительном перекосе (нештатном) оси 

трубопровода и оси демпфера (см. рис. 2). 

 

 

Рис. 2. Выработка материала на поверхности трубопровода 

и выступание ленты пластинчатого демпфера 
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Для устранения этих недостатков опытной научно-исследовательской лабо-

раторией №1 Самарского университета был разработан упругодемпфирующий 

элемент (см. рис. 3) из материала МР (проволока ЭИ-708А-ВИ) с типоразмерами, 

обеспечивающими его взаимозаменяемость с пластинчатым демпфером при уста-

новке в одинаковый корпус опоры. 

 

 

Рис. 3. Упругодемпфирующий элемент из материала МР 

 

Материал МР обладает широким спектром регулирования упругих и демп-

фирующих свойств [1]. Варьируя плотностью материала МР в заготовке, диамет-

ром спирали и диаметром проволоки можно менять жесткость опоры и еѐ демп-

фирующие свойства в широком диапазоне. В разработанной конструкции была 

использована заготовка в виде комбинации невытянутых и вытянутых проволоч-

ных спиралей (рис. 4). Благодаря этому удалось реализовать жесткость упруго-

демпфирующего элемента такую же, как у пластинчатого демпфера. 

 

 

Рис. 4. Комбинированная заготовка МР-демпфера 

из невытянутых (1) и вытянутых (2) проволочных спиралей 

 

Для оценки работоспособности демпфера из материала МР была проведена 

их установка в обвязку внутреннего контура газотурбинных установок НК-37  

№ РЭ-201 и №РЭ-202 мощностью 25 МВт в штатные колодки (рис. 5). В настоя-

щий момент данные двигатели находятся в эксплуатации. 



142 

 

Рис 5. Экспериментальная установка демпфирующего элемента из материала МР 

в опору воздухопровода двигателя НК-37 

Внешнее состояние воздухопроводов и опор с экспериментальными образ-

цами МР-демпферов после первого этапа ресурсных испытаний (наработка в со-

ставе двигателя около 3000 часов) изображено на рисунке 6. 

Осмотр состояния поверхности воздухопроводов выявил незначительные 

следы контакта в местах установки опор, которые устраняются полировкой. На 

медных прокладках, демпферах из материала МР и корпусах опор отмечено появ-

ление цветов побежалости, что не влияет на их работоспособность. 

 

 

Рис. 6. Внешнее состояние воздухопроводов и демпферов после наработки в 

составе двигателя 
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Осмотр состояния поверхности воздухопроводов выявил незначительные 

следы контакта в местах установки опор, которые устраняются полировкой. На 

медных прокладках, демпферах из материала МР и корпусах опор отмечено появ-

ление цветов побежалости, что не влияет на их работоспособность. 

Анализируя промежуточные результаты эксплуатации опытных образцов 

термостойких демпферов их материала МР в составе ГТД можно выделить сле-

дующие преимущества (по сравнению с пластинчатыми): 

1) номенклатура входящих деталей уменьшилась более чем 5 раз; 

2) после наработки 3000 часов выработок материала на поверхности трубо-

проводов не обнаружено; 

3) номинал величины монтажных неточностей (перекосы, несоосности), кото-

рую может скомпенсировать демпфер из материала МР, увеличился в 2 раза; 

4) снизилась трудоѐмкость демонтажа демпфирующего элемента с трубо-

провода. 

Из существенных недостатков опоры с МР-демпфером по сравнению с пла-

стинчатыми стоит выделить сложность монтажа, особенно, в труднодоступных 

местах или в случае сборки составного элемента крепления (несколько трубопро-

водов подкрепляются в одном элементе) и прогнозируемое снижение ресурса, 

связанное с остаточным обжатием после нескольких установок. 

Экспериментальное применение опытных образцов термостойких демпфе-

ров из материала МР (разработки Самарского университета) в составе ГТД под-

твердило их работоспособность и эффективность, а также показало необходи-

мость в дальнейшем исследовании данной темы. 
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ИССЛЕДОВАНИЕ ВЛИЯНИЯ ТЕМПЕРАТУРЫ НА 

УСТАЛОСТНЫЕ ХАРАКТЕРИСТИКИ ГРАНУЛИРУЕМОГО 

НИКЕЛЕВОГО СПЛАВА ЭП741НП 

Аннотация. При помощи растровой электронной микроскопии и численных 

расчетов с применением программного продукта Ansys исследована динамика роста 

усталостных трещин в образцах, изготовленных из гранулированного никелевого 

сплава ЭП741НП при разных температурах. Данный сплав используется для изготов-

ления дисков газотурбинных двигателей. Полученная информация о росте усталостной 

трещины позволит спрогнозировать живучесть деталей, изготовленных из данного ма-

териала. 

Введение 

Для изготовления дисков турбины современных газотурбинных двигателей 

(ГТД) и энергетических установок (ГТУ) часто используют гранулируемые жаро-

прочные никелевые сплавы [1]. Максимальные рабочие температуры деталей, из-

готовленных из данных материалов, достигают 650 °С и выше. В случае возник-

новения в детали трещины, то с учетом условий ее работы (уровень напряжения, 

режим нагружения, температура) разрушение происходило бы по механизму ма-

лоцикловой усталости (МЦУ). Поэтому особенно важно знать усталостные харак-

теристики материала и какие факторы могут оказать влияние на развитие разру-

шения в материале. Знание данной информации позволит, в свою очередь, опре-

делить живучесть (количество циклов развития трещины в детали до его долома) 

и назначить такую важную характеристику, обеспечивающую экономическую и 

безопасную эксплуатацию изделия, как межремонтный ресурс. 

По заказу ОКБ им. А. Люльки на Лыткаринском машиностроительном заво-

де (ЛМЗ) были изготовлены цилиндрические образцы из сплава ЭП741НП и про-

ведены испытания на МЦУ. Испытание образцов проводилось с использованием 

испытательной машины серии 8862 фирмы Instron, в широком диапазоне темпе-

ратуры, от 20 
0
С до 750 

0
С. После проведения испытаний на МЦУ был проведен 

фрактографический анализ изломов разрушенных образцов. Фрактографическое 

исследование разрушенных при испытаниях на МЦУ образцов проводилось с ис-

пользованием растрового электронного микроскопа JSM-IT300LV фирмы JEОL. 

Целью данного исследования было определение динамики развития усталостного 
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разрушения в образцах, что позволило выявить реализованную живучесть образ-

ца. Знание живучести и долговечности позволило, в свою очередь, определить 

период зарождения усталостной трещины в материале. 

Динамика развития усталостной трещины характеризуется параметрами 

Периса C и m, относящимися к зависимости между скоростью роста усталостной 

трещины da/dN и размаха коэффициента интенсивности напряжения (КИН) ∆K 

для второй, устойчивой стадии развития усталостной трещины [2; 3]: 

/ mda dN C K  . 

Также на живучесть образца влияют такие параметры, как критический коэф-

фициент интенсивности напряжения (циклическая вязкость разрушения) Kfc и по-

роговый коэффициент интенсивности напряжения Kth. Данные параметры зависят 

от температуры, при которой происходило усталостное разрушение материала. 

Стандартная методика определения параметров, определяющих усталостные 

характеристики материала, включает испытания на многоцикловую усталость 

(МнЦУ) плоских образцов на внецентренное растяжение (ВР) [4]. Однако остает-

ся под вопросом эквивалентность соответствия динамики роста усталостного раз-

рушения при испытаниях на МнЦУ и МЦУ. При испытании на МЦУ, уже в пер-

вом цикле нагружения, под воздействием пластической деформации происходит 

изменение материала (упрочнение или разупрочнение материала). 

Исследуемый материал и тип образцов 

Материал образцов — никелевый гранулируемый сплав ЭП741НП. Размер 

гранул сплава, из которого были изготовлены образцы, не превышает 140 мкм. 

Образцы были вырезаны из диска ТВД. Микроструктура сплава после термиче-

ской обработки представляет собой твердый раствор γ-Ni со средним размером 

зерна ~40 мкм, по границам зерен присутствуют крупные частицы упрочняющей 

интерметаллидной γ'-фазы размером до 3 мкм. В объеме зерен размер кубоидных 

частиц γ'-фазы составляет около 0,4 мкм. Первичные карбиды типа МеС распо-

ложены внутри зерен, по границам присутствуют вторичные карбиды типа 

Me23C6. Объемная доля γ'-фазы составляет ~55 %. 

Заготовки под образцы вырезаны из ступицы ТВД в осевом направлении. 

Для испытания применялись цилиндрические образцы. Диаметр и длина ра-

бочей части равны соответственно 4,37 и 13 мм. 

Поверхность образцов была отшлифована с последующей полировкой в осе-

вом направлении для исключения образования поперечных рисок вдоль окружно-

сти образца. Подобная схема полирования позволила исключить зарождение 

усталостных трещин от рисок, оставшихся после механической обработки. 
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Методика проведения исследования 

До начала испытаний измерялся модуль Юнга при комнатной температуре и 

температуре испытания Т = 350, 450, 550, 650 и 750 °С. Время выдержки системы 

с установленным образцом до начала испытания после достижения заданной тем-

пературы составляло 1 час. 

Испытания на МЦУ проводились в соответствии с ГОСТ 25.502–79 при 

«жестком» цикле нагружения. Параметры нагружения при испытаниях образцов: 

форма цикла — синусоидальная; частота нагружения — 1 Гц; контролируемый 

параметр в процессе нагружения — размах деформации в цикле  = 1; коэффи-

циент асимметрии цикла R = (мин /макс) = 0. 

Параметры нагружения — постоянные в процессе испытаний с момента 

нагружения до момента разрушения образца. Разрушением образца при испытании 

на МЦУ считалось разделение образца на части либо снижение максимальной 

нагрузки в цикле на 25 % по сравнению с величиной нагрузки в первом цикле. Та-

кое снижение нагрузки свидетельствует о появлении макротрещины в образце, по-

сле чего компьютерная программа выдает команду о прекращении испытания. 

В ходе фрактографического исследования полученного излома устанавлива-

лось местонахождение очага и тип усталостного разрушения образца. В случае 

нахождения нескольких очагов для последующего анализа выбирался тот очаг, 

которому принадлежала наибольшая область усталостного разрушения. Фиксиро-

вались координаты очага. Производился поиск участков, на которых можно 

наблюдать формирование усталостных бороздок. Данные участки должны распо-

лагаться вдоль одной прямой и соответствовать вектору развития усталостной 

трещины от очага. Для каждого локального участка излома фиксировались коор-

динаты, что позволило вычислить расстояние до очага, и проводилось измерение 

шага усталостных бороздок (размер которых характеризует скорость роста уста-

лостной трещины за один цикл нагружения). Шаг усталостной бороздки опреде-

лялся путем измерения блока усталостных бороздок и усреднения по количеству 

усталостных бороздок, находящихся в данном блоке. Полученная зависимость 

скорости роста усталостной трещины от расстояния до очага позволяет подсчи-

тать количество циклов развития трещины по следующей формуле (живучесть): 

1

2 1

( )

( ) / 2
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p p

p

p p p

r r
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d d
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где p — номер локального участка, Np — количество циклов развития трещины 

до локального участка (p), rp — расстояние от очага до локального участка (p), 

dp — шаг усталостных бороздок на локальном участке излома (p). 

Принимается, что скорость роста усталостной трещины от очага до первого 

локального участка излома, на котором наблюдается формирование усталостных 

бороздок, равна шагу усталостных бороздок, измеренных на этом участке. В ре-
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альности можно ожидать, что скорость роста усталостной трещины между очагом 

и первым локальным участком ниже, а значит, и количество циклов больше. Дан-

ная разница между вычисленным и реальным количеством циклов будет отнесена 

к периоду зарождения усталостной трещины. 

Период зарождения усталостной трещины получается следующего соотношения 

o f pN N N  , 

где Nf — общая долговечность образца, No — период зарождения усталостной 

трещины. 

По излому определялась форма усталостной трещины на начальном и ко-

нечном участке роста усталостной трещины. 

Методика проведения расчетов 

В ходе расчетного анализа выполнялось моделирование роста трещины в 

образце и получение зависимости размаха коэффициента интенсивности напря-

жений ∆K от размеров трещины. 

Исходными данными для расчета являлись: температура проведения испы-

таний, величина относительных деформаций образца, геометрические размеры 

трещины в точках анализа усталостных бороздок. Нагружение модели моделиро-

валось условием перемещения, соответствующего деформациям при проведении 

испытаний в жестком цикле. Расчет выполнялся в упругой постановке. Модель 

для конечно-элементного анализа представлена на рисунке 1. 

Величина КИН по фронту трещины определялась встроенной функцией 

CINT через J-интеграл для плоского деформированного состояния. Значение КИН 

на фронте бралось в местах исследования усталостных бороздок. 

 

 

Рис. 1. Конечно-элементная модель трещины в образце 

Для каждого образца в логарифмических осях строились зависимости скорости 

роста трещины усталости, полученные методами фрактографии, от величины КИН. 
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Для примера на рисунке 2 приведена данная зависимость, полученная для образца, 

испытанного при температуре 550 
о
С. Аппроксимацией данных зависимостей урав-

нением Пэриса были получены коэффициенты C и m для каждого образца. 

 

 

Рис. 2. Кинетическая диаграмма роста трещины в цилиндрическом образце 

Результаты проведенного исследования 

Полученные значения по долговечности для образцов, испытанных на МЦУ, 

показаны на рисунке 3. Можно отметить относительно высокий разброс величин 

и ожидаемое снижение долговечности с ростом температуры. 

 

 

Рис. 3. Зависимости долговечности от температуры 

Был проведен фрактографический анализ изломов, полученных при испыта-

ниях на МЦУ. Для всех образцов наблюдается многоочаговое зарождение уста-

лостных трещин, при этом очаговые области для всех исследуемых образцов 

находятся на боковых поверхностях образцов (рис. 4). 

В очаге усталостного зарождения трещины часто наблюдается фасетка, 

ограниченная размерами аустенитного зерна и развернутая по отношению к оси 
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нагружения (рис. 4б). Фасетки выходят на боковую поверхность образцов, как 

правило, фокус очага находится на поверхности, но иногда фокус очага оказыва-

ется на определенном расстоянии от поверхности. 

 

 
а) 

 
б) 

Рис. 4. Микростроение излома образца испытанного при 550 °С:  

а — общий вид излома; б — поверхность образца у очаговой зоны. Расположение очагов 

усталостных трещин показано стрелками. В очаговой области наблюдается фасетка (б) 

 

Дальнейшее распространение трещины происходит с формированием уста-

лостных бороздок (рис. 5). 

 

 
а) 

 
б) 

Рис. 5. Локальные участки излома, на которых наблюдается формирование 

усталостных бороздок на начальной стадии роста трещины (средний размер 

шага бороздок равен ≈ 0,136 мкм) (а) и на заключительной стадии 

( ≈ 0,9 мкм) (б). Направление развития разрушения показано стрелками 
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Измерение шага усталостных бороздок на локальных участках излома поз-

волило получить динамику роста усталостной трещины. На рисунке 6 показан 

пример динамики роста трещины для образца, испытанного при температуре 550 

градусов. В результате проведения расчета конечно-элементной модели образца с 

внедренной трещиной получены величины размахов КИН, которые были сопо-

ставлены со скоростью роста трещины, полученной по измерению шага усталост-

ных бороздок. Это позволило определить показатели Периса (рис. 2). 

 

 

Рис. 6. Динамика роста усталостной трещины и приращение циклов  

от расстояния до очага для образца испытанного при температуре 550 
0
С 

Проведя подобный анализ для всех исследуемых образцов, были получены 

значения показателей Периса m и C (рис. 7). Значения коэффициентов Периса для 

образцов типа ВР получены в ходе исследований, проведенных по заказу ОКБ 

им. А. Люльки. 

 

Рис. 7. Зависимость коэффициента m от температуры для цилиндрических 

образцов и образцов типа ВР 
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Полученная динамика роста трещины позволила оценить длительность раз-

вития разрушения и, следовательно, рассчитать живучесть. Полученные резуль-

таты по живучести образцов показаны на рисунке 8. 

 

 

Рис. 8. Зависимости живучести от температуры 

Разброс значений по живучести значительно меньше, чем полученные ре-

зультаты по долговечности (рис. 3). Это объясняется исключением влияния на 

конечную величину живучести такого фактора, как зарождение усталостной тре-

щины, который оказывает значительное влияние на результат по долговечности. 

Для данного материала наблюдается характерная особенность — при изменении 

температуры от 20 
0
С до 550 

0
С живучесть образцов не падает, а даже наблюдает-

ся небольшой рост. При дальнейшем увеличении температуры происходит резкое 

падение живучести у образцов (рис. 8). Для объяснения данного феномена можно 

отметить, что коэффициент Периса m в диапазоне температур от 350 
0
С до темпе-

ратуры 550 
0
С практически не меняется, и лишь при больших температурах про-

исходит его резкое снижение. Повышение температуры при этом увеличивает 

пластичность материала и, можно ожидать, задерживает переход от устойчивого 

роста трещины к ускоренному росту. 

Сравнение полученных величин коэффициента Периса m для цилиндриче-

ских образцов с образцами типа СТ показывает расхождение при температурах 

больше 550 
0
С. Возможно, данная разница связана с влиянием двух факторов. Для 

цилиндрических образцов форма усталостных трещин близка к эллиптическому 

виду, в то время как для образцов типа СТ фронт усталостной трещины линейный 

[5]. Вторым фактором является разный тип механизма усталостного разрушения 

при испытаниях: для цилиндрических образцов испытание по МЦУ, для плоских 

образцов типа СТ, как правило, испытание проводят по механизму МнЦУ. Вели-

чина размаха КИН во время роста трещины может быть одинаковой, однако ци-

линдрический образец начинает испытывать изменения уже в первом цикле 

нагружения и при распространении усталостной трещины в материале его свой-

ства могут отличаться от исходного. 
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Выводы 

Полученное исследование показало наличие особенностей изменения живуче-

сти образцов, изготовленных из никелевого материала ЭП741НП, в зависимости от 

температуры. В диапазоне температуры от 350 
0
С до 550 

0
С живучесть не снижается. 

Резкое падение живучести происходит лишь при больших температурах. Сравнение 

полученных величин коэффициента Периса m для цилиндрических образцов с об-

разцами типа ВР показывает расхождение их при температурах больше 550 
0
С. 
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ОПРЕДЕЛЕНИЕ ГЛУБИНЫ ЗАЛЕГАНИЯ ДЕФЕКТОВ В 

МНОГОСЛОЙНЫХ КОНСТРУКЦИЯХ ИЗ ПКМ МОТОГОНДОЛ 

АВИАЦИОННЫХ ДВИГАТЕЛЕЙ АКУСТИЧЕСКИМИ 

МЕТОДАМИ ПО ВЕЛИЧИНЕ МЕХАНИЧЕСКОГО ИМПЕДАНСА 

Аннотация. Для выявления дефектов в 3-, 5- и 7-слойных конструкциях с сотовым 

заполнителем из полимерных композиционных материалов (ПКМ) широко применяются 

специальные низкочастотные акустические методы контроля, основным из которых явля-

ется импедансный. Однако данный метод позволяет определить только факт наличия де-

фекта, но не глубину его залегания. Для получения информации о глубине залегания 

необходимо численно измерить величину механического импеданса на поверхности. Для 

этого путем моделирования полной стержневой системы импедансного преобразователя с 

помощью метода электромеханических аналогий получены зависимости между величи-

ной приложенной к датчику внешней нагрузки в виде полного механического импеданса 

на поверхности изделия и изменением величин измеряемых электрических параметров на 

пьезоэлементах датчика. Получены соответствующие зависимости для коэффициента пе-

редачи, равного модулю отношения амплитуд напряжений на приемном и излучающем 

пьезоэлементах, и фазового смещения между данными напряжениями. Путем объедине-

ния данных зависимостей получены годографы, представляющие графики зависимостей в 

амплитудно-фазовой плоскости, аналогично отображению информации современными 

импедансными дефектоскопами. С помощью модельных годографов, построенных с уче-

том контактной гибкости, проведен эксперимент по выявлению дефектов типа расслоений 

и непроклеев на различных глубинах в 7-слойной сотовой конструкции мотогондолы 

авиационного двигателя. Подтверждено эффективное различение глубин залегания де-

фектов как по величине механических импедансов, так и по характерной индикации от 

стенок сот на С-скане по всей поверхности изделия. 

Ключевые слова: акустические методы контроля; акустический импедансный 

метод; полимерные композиционные материалы; углепластик; мотогондола. 

ВВЕДЕНИЕ 

Обязательным условием обеспечения качества и, следовательно, безопасно-

сти воздушных судов является применение неразрушающих методов контроля и 

диагностики при разработке новых авиационных материалов, производстве и экс-

плуатации изделий и конструкций авиационной техники [1–7]. Данная работа вы-

полнена в рамках реализации комплексного научного направления 2.3. «Методы 

неразрушающих исследований и контроля» («Стратегические направления разви-

тия материалов и технологий их переработки на период до 2030 года») [3]. 

mailto:chertishchevv@mail.ru
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В настоящее время во многих областях машиностроения (в первую очередь в 

авиационной и космической промышленностях) все более широкое применение 

находят изделия в виде многослойных конструкций, в том числе 5- и 7-слойных, 

состоящих из чередующихся тонких (0,5–1,5 мм) слоев ПКМ (стеклопластика, уг-

лепластика) и сотового заполнителя. Примером может служить мотогондола пер-

спективных авиационных газотурбинных двигателей, состоящая более чем на 50 % 

из подобных конструкций, выполняющих в том числе функцию шумопоглощения. 

Наибольшую трудность представляет выявление внутренних плоскостных не-

сплошностей, находящихся между слоями или в одном из слоев (дефекты типа рас-

слоений, непроклеев и т. д.) и определение их размера и местоположения относи-

тельно слоев конструкции. В силу особенностей физико-механических свойств их 

контроль большинством методов неразрушающего контроля (НК) невозможен. 

Так, не подошел для контроля широко применяемый для трехслойных сотовых 

конструкций теневой ультразвуковой метод. Удовлетворительные результаты по-

казал только акустический импедансный метод контроля [1]. 

Физический принцип импедансного метода — оценка механического импе-

данса (изменяющегося в зоне дефекта) на поверхности изделия низкочастотными 

акустическими методами. Данный метод позволяет лишь различать факт наличия 

или отсутствия дефекта путем сравнения измеренной величины механического 

импеданса на поверхности с эталонным значением для бездефектной конструк-

ции, но не позволяет определить глубину расположения дефекта. Однако для кон-

троля современных высокотехнологичных и дорогостоящих многослойных кон-

струкций информации о наличии/отсутствии дефекта недостаточно, требуется 

определение слоя, в котором расположен дефект, для его устранения (ремонта). 

Несколько упрощает задачу определения глубины залегания дефекта тот 

факт, что перед сборкой многослойной конструкции листовые заготовки из ПКМ 

(называемые по аналогии с трехслойной конструкцией обшивками) могут быть 

проконтролированы на наличие расслоений ультразвуковым эхоимпульсным или 

теневым методами, так что наличие расслоений в обшивках собранной конструк-

ции в большинстве случаев исключено. Таким образом, задача определения глу-

бины расположения дефекта при контроле в условиях производства сводится к 

поиску непроклеев или отслоений в клеевом соединении между сотоблоками и 

обшивками. Например, в 7-слойной сотовой конструкции есть лишь 6 дискретных 

глубин, где может залегать плоскостной дефект. 

Другой более общей проблемой применения импедансного метода является 

то, что без информации о численной величине импедансов сам данный метод 

контроля остается черным ящиком, не имеющим связи между входными и вы-

ходными параметрами. Вследствие этого возникают проблемы с настройкой при 

контроле, поскольку в методических документах приходится указывать необхо-

димость строгого соответствия настроечных образцов контролируемой конструк-

ции, что, в свою очередь, порождает необходимость в создании для одной слож-

ной конструкции, включающей большой спектр участков с переменой толщин 
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различных слоев, порой нескольких десятков настроечных образцов. И хотя име-

ются попытки вычисления различными расчетными путями реальных величин 

импеданса конструкций, например, при изменении толщин обшивок [8], они 

остаются бесполезными, так как, даже вычислив истинную величину импеданса, 

остается без ответа вопрос, как при этом изменяются величины измеряемых па-

раметров входных электрических сигналов на импедансном дефектоскопе. 

Акустический импедансный метод основан на возбуждении в контролируемом 

изделии изгибных упругих колебаний звукового диапазона частот и анализе измене-

ния механического импеданса изделия. Механическим импедансом или полным ме-

ханическим сопротивлением Z называется отношение возмущающей силы F к вы-

зываемой ею колебательной скорости v поверхности среды в точке приложения си-

лы. Сила является гармонической, величины Z, F и v — комплексными. Устрой-

ством, чувствительным к изменению механического импеданса изделия, является 

датчик (абсолютный преобразователь) дефектоскопа. Для моделирования были вы-

браны наиболее распространенный серийный датчик ПАДИ-8-02 и специально мо-

дернизированный датчик ПАДИ-7 (переделанный для подключения к прибору 

«ДАМИ-С» вместо устаревшего импедансного дефектоскопа АД-40И), общая кон-

структивная схема и внешний вид которых приведены на рисунке 1. Для проведения 

регистрации параметров выбран дефектоскоп «ДАМИ-С 09» как наиболее совер-

шенный и широко распространенный на данный момент, а также имеющий возмож-

ность отображения информации на амплитудно-фазовой плоскости. Стоит отметить, 

что у иностранных приборов (Olympus Bondmaster 1000E+, NDT Systems Bondascope 

3100, BondHub и т. д.) нет преимуществ в части точности измерений и, несмотря на 

наличие дополнительных полезных функций (например, запись С-сканов по ампли-

туде или фазе сигнала), задача измерения импеданса также не решена. 

 

Рис. 1. Конструктивная схема и внешний вид датчиков ПАДИ-8-02 и ПАДИ-7:  

1 — тыльная масса; 2 — пьезоэлементы излучателя в парном включении; 3 — звукопровод 

из оргстекла; 4 — пьезоэлемент приемника; 5 — износостойкий контактный наконечник 
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Отношение между комплексными величинами напряжений U1 на генериру-

ющем колебания пьезоэлементе излучателя и U2 на пьезоэлементе приемника 

называется комплексным коэффициентом передачи датчика P: 

 2 2

1 1

j jU
e Pe

U

   
U

P
U

,  (1) 

где P — коэффициент передачи датчика;  — сдвиг фазы между напряжениями 

U1 и U2. 

Ключевым элементом для измерения величины механического импеданса 

ОК (импедансометрии) является установление зависимостей коэффициента пере-

дачи датчика P(XH) и фазового смещения ψ(XH) от величины механического им-

педанса (как приложенной к вибратору датчика внешней нагрузки XH). 

Обязательным требованием для моделирования и расчета графиков зависимо-

сти Н( )P X  является учет контактной гибкости материала объекта контроля, опреде-

ляемой деформацией при сухом точечном контакте (СТК), поскольку импеданс кон-

тактной гибкости шунтирует «полезный» сигнал (чем больше контактная гибкость 

СТК, тем ниже чувствительность импедансного метода контроля). Контактная гиб-

кость ПКМ в основном зависит от типа материала матрицы (наиболее распростране-

ны эпоксидные связующие различных типов отверждения как для углепластиков, 

так и для стеклопластиков), однако при этом она не является равной контактной 

гибкости для «чистого» связующего (без армирующих угольных или стеклянных во-

локон). По этой причине определение контактной гибкости для ПКМ предпочти-

тельно производить не расчетным, а расчетно-экспериментальным путем. 

Измерение контактной гибкости ПКМ производилось путем сравнения ам-

плитуды сигнала без нагрузки 0P , которая пропорциональна инерционной нагруз-

ке П
КН( )

2

m
j m   (где 2 f  — круговая частота колебаний, f — частота колеба-

ний, КНm  — масса контактного наконечника датчика, Пm  — масса приемного пье-

зоэлемента датчика), и амплитуды сигнала на контролируемом объекте ОКP , ко-

торая пропорциональна КZ  в том же отношении. С этой целью вычислялось их 

отношение ОКP , равное: 
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0
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P
P

  . (2) 

Далее производился расчет контактной гибкости объекта контроля KK  по 

величине ОКP : 
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Для дальнейших расчетов примем KK  равной 18,2 × 10
-8

 Н/м для углепла-

стика ВКУ-39 с эпоксидной матрицей для датчика ПАДИ-7 с силой прижатия 

15 Н, что соответствует 
21

E





 11,4 × 10

9
 Па, отсюда величина KK  для датчика 

ПАДИ-8-02 с силой прижатия 1,5 Н (материал и радиус кривизны контактных 

наконечников одинаковы) соответственно равна 39,2 × 10
-8

 Н/м. 

ИМПЕДАНСОМЕТРИЯ 

Характер искомых зависимостей зависит от ряда параметров объекта кон-

троля, которые при теоретическом расчете сводятся к двум: механическому им-

педансу, учитывающему параметры ОК в бездефектных и дефектных зонах (ма-

териалы и толщины слоев, кривизна поверхности), и контактной гибкости, учи-

тывающей упругие свойства наружного слоя, силу прижатия и шероховатость. 

Расчет преобразователей произведем с помощью хорошо зарекомендовавшего се-

бя метода электромеханических аналогий. Соответствующая схема замещения 

для совмещенного абсолютного импедансного преобразователя, нагруженного 

механическим импедансом контролируемого изделия ZH через шунтирующую 

контактную гибкость ZK, приведена на рисунке 2. 

 

 

Рис. 2. Схема замещения совмещенного абсолютного преобразователя 

импедансного дефектоскопа 

Пьезоэлементы представлены полными эквивалентными схемами для про-

дольного пьезоэффекта (обведены штриховыми линиями), и каждый из них имеет 

одну электрическую и две механические стороны, которые связаны между собой 

идеальным электромеханическим трансформатором с коэффициентом трансфор-

мации 1 : N ( ИN  — для источника и ПN  — для приемника) между силами F и 

напряжениями U. При этом: 

 1 И 1NF U , (4) 
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 2 П 2NF U , (5) 

 

И
И

И

E

d
N

K
 , (6) 

 

П
П

П

D

d
N

K
 , (7) 

где Иd  и Пd  — пьезомодули пьезопластин источника и приемника соответствен-

но; И

EK  — гибкость излучающего пьезоэлемента при короткозамкнутых обклад-

ках; П

DK  — статическая гибкость приемного пьезоэлемента. 

Одним из наиболее сложных элементов для моделирования является звуко-

провод, который представляет собой систему с распределенными параметрами. 

Звукопровод датчика выполняется в виде стержня длиной l. В пренебрежении по-

терями входной импеданс стержня ВZ равен [9]: 

    В tgZ f jW k l   , (8) 

где W — волновое сопротивление; 
2

k



  — волновое число. 

 

 

Рис. 3. Зависимости полных входных сопротивлений ПX  датчиков ПАДИ-7 

( ) и ПАДИ-8-02 ( ) от частоты и условия реализации резонансных 

режимов настройки датчиков с учетом контактных гибкостей КX  
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Однако реальные датчики представляют собой неоднородные стержневые 

системы, имеющие потери, влияние которых на знакопеременную функцию зави-

симости  ВZ f , напоминающую тангенсоиду, достаточно велико. Для построе-

ния реалистичного графика функции  ВZ f  необходимо строить более сложные 

функции на базе либо гиперболических, либо тангенсоподобных функций с вве-

дением коэффициентов коррекции, которые измеряются на конкретном датчике. 

Для этого в формулу (8) необходимо добавить дополнительные коэффициенты 

коррекции  f  и  f
,
 зависящие от частоты: 

 
      В tgZ f jW f k f l      . (9) 

Для датчиков ПАДИ-7 и ПАДИ-8-02 были построены соответствующие 

функции  ВZ f  и на рисунке 3 приведены графики полного входного сопротив-

ления датчика со стороны изделия ПZ  (равного ПX , поскольку активным сопро-

тивлением мы пока пренебрегаем). 

 
 П П П П МИ В МП КН2R jX jX Z Z f Z Z      Z . (10) 

Также на рисунке 3 приведены условия реализации резонансных режимов 

работы датчиков. Для создания резонанса положительная величина ПX  при кон-

кретной частоте должна быть скомпенсирована реактивной составляющей от 

внешней нагрузки от объекта контроля НZ , равной ей по модулю и с отрицатель-

ным знаком, через шунтирующую контактную гибкость КZ . Поскольку величина 

реактивной составляющей внешней нагрузки от изгибной гибкости не может пре-

высить величину контактной гибкости КX  (к которой она стремится асимптома-

тически по мере роста изгибной гибкости), то зоны резонансных режимов начи-

наются на частотах, при которых П 0X  , и заканчиваются на частотах, при кото-

рых П КX X  . Зоны резонансных режимов закрашены наклонной штриховкой 

(под углом +45° — для датчика ПАДИ-7 и 45° — для датчика ПАДИ-8-02). 

Графики КX , рассчитанные для углепластика ВКУ-39, изображены сплошными 

линиями, для сравнения графики для титанового сплава ВТ6 — штриховыми. 

Участки от 0 до 3 и от 10,5 до 12,5 кГц приведены укрупненно. По трансформа-

ции тангенсоподобных функций по мере увеличения частоты колебаний можно 

сделать вывод о существенном влиянии затухания на стержневую систему датчи-

ка, которым нельзя пренебрегать при расчете. 

Наиболее общий методологический подход к настройке режимов при импе-

дансном контроле предполагает выбор частоты, при которой достигается резо-

нанс в стержневой системе датчика, нагруженной на годное изделие. 
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Независимой переменной является реактивная составляющая НX  комплекс-

ной внешней нагрузки Н Н НR jX Z , дополнительным параметром является ко-

эффициент Н Н Н/ XR  , характеризующий величину потерь в контролируемом 

изделии. Приведены графики для Н , принимающего значения 0,1 и 1,0 соответ-

ственно (в дальнейшем также используются значения 0,25, 0,5 и 2,0). При такой 

настройке успешно обеспечивается максимальное изменение и величины коэф-

фициента передачи Р, и фазового смещения   при изменении величины нагрузки 

НX  от –3 000 Н с/м на годном изделии в сторону меньших значений НX  (по мо-

дулю) в зонах дефектов. 

Однако для ПКМ подобный методологический подход реализовать пробле-

матично из-за больших значений коэффициента контактной гибкости КK , в осо-

бенности для датчика ПАДИ-8-02, имеющего крайне малую силу прижатия кон-

тактного наконечника к поверхности изделия. Из условий реализации резонанс-

ных режимов, приведенных на рисунке 3, можно установить, что для датчика 

ПАДИ-8-02 при контроле углепластиков резонансные режимы реализуются в 

диапазонах частот 1,0–2,1 и 10,35–10,7 кГц. Проведение контроля на частотах до 

2,1 кГц теоретически позволяет реализовать классический подход к настройке на 

резонансный режим, однако на практике величина шумов в датчике на столь низ-

ких частотах так велика, что отношение сигнал/шум для проведения контроля и в 

особенности импедансометрии становится неприемлемым. 

При проведении исследования датчиком ПАДИ-7 при величине КK = 18,2 × 

10
-8

 Н/м для углепластика ВКУ-39 наибольшей чувствительности импедансомет-

рии можно добиться во втором диапазоне резонансных частот (от 5 до 6,2 кГц), 

так как в первом диапазоне низких частот (от 1,0 до 1,7 кГц) слишком велико 

влияние шумов, а третий (от 12,16 до 12,48 кГц) слишком узок и включает часто-

ты переходных процессов, связанных со сменой порядка следования «нижнего 

резонанса» (резонанса контактного наконечника) и «верхнего резонанса» (резо-

нанса всей стержневой колебательной системы датчика). Настройка произведена 

на частоте 6,2 кГц, что позволило получить максимально возможные диапазоны 

значений для зависимостей как коэффициента передачи Н Н( , )P X  , так и величи-

ны фазового смещения Н Н( , )X  (рис. 4). 
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Рис. 4. Расчетные зависимости коэффициента передачи Н Н( , )P X  и фазового 

смещения напряжений на приемном и излучающем пьезоэлементах Н Н( , )X   

датчика ПАДИ-7 на частоте 6 200 Гц для изделий из ПКМ 

Поскольку анализ амплитудно-фазовой обработки информации с помощью 

графиков функций Н Н( , )P X   и Н Н( , )X  затруднителен, целесообразнее объеди-

нить данные зависимости для получения годографов коэффициента передачи на 

комплексной плоскости. При этом текущее значение коэффициента передачи в 

комплексном виде представляется радиус-вектором, обладающим длиной, равной 

Р, и образующим угол   с осью абсцисс. Соответствующие годографы для раз-

личных Н  приведены на рисунке 5 для датчика ПАДИ-7 на частоте 6,2 кГц. Сто-

ит отметить, что в связи с техническими особенностями прибора «ДАМИ-С» для 

заводского датчика ПАДИ-8-02 смещение фазы отображается корректно, изменя-

ясь в диапазоне от –π/2 до π/2, в то время как для датчика ПАДИ-7, подключаемо-
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го в связи с техническими особенностями по альтернативной электрической  

схеме, смещение фазы отображается уменьшенным в два раза по сравнению с ре-

альным в диапазоне от –π/4 до π/4. Также на годографы для примера наложена 

группа данных, измеренных в различных точках на годной 7-слойной сотовой 

конструкции. Точки с наименьшим механическим импедансом соответствуют 

расположению датчика над центрами сот, точки с наибольшим импедансом — 

над пересечением стенок сот. Помимо интересующей нас части годографов с ве-

личинами механических импедансов примерно до 200 Н с/м на рисунке 5 также 

приведен полный вид годографов для величин импеданса до 10 000 Н с/м (при та-

кой величине импеданса коэффициент передачи близок к асимптоматическому 

значению для бесконечности), а также пример соответствующего отображения 

зоны фрикционных шумов (ЗФШ) на экране импедансного дефектоскопа. 

 

 

Рис. 5. Годографы при различных Н , объединяющие зависимости коэффициента 

передачи Н Н( , )P X   и величины фазового смещения Н Н( , )X  датчика ПАДИ-7 на 

частоте 6 200 Гц 

Стоит отметить, что полное смещение фазы между напряжениями суммиру-

ется из двух составляющих: смещение, обусловленное величинами импедансов 

элементов, составляющих колебательную систему датчика Н Н( , )X  (вычисляе-
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мое в результате моделирования), а также смещение, вызванное сдвигом фазы 

акустической волны на входе и выходе из звукопровода, имеющего заданную 

длину и конкретную скорость звука. На практике при отображении на экране со-

временного дефектоскопа в амплитудно-фазовой области теоретический годограф 

«прокручивается» целиком вокруг точки абсолютного нуля на соответствующий 

угол из-за некратности (для большинства рабочих частот) длины волны в звуко-

проводе при конкретной частоте и длине самого звукопровода. 

ЭКСПЕРИМЕНТАЛЬНАЯ ПРОВЕРКА 

Для проведения опробования разработанной методики определения глубины 

залегания дефектов в многослойных объектах контроля с сотовым заполнителем 

был изготовлен конструктивно-подобный образец (КПО) семислойной конструк-

ции как одного из наиболее сложных типов объектов контроля, корпуса передне-

го мотогондолы авиационного двухконтурного газотурбинного двигателя с ис-

кусственными дефектами (рис. 6). КПО представляет собой конструкцию с сото-

вым заполнителем ССП-1-8Т высотой 10 мм и размером ячейки 8 мм (3 ряда сот), 

включает изготовленные из углепластика ВКУ-39 две обшивки толщиной 0,86 и 

две обшивки толщиной 1,2 мм. 

Искусственные дефекты, имитирующие непроклеи и расслоения в образце, 

были получены путем фрезерования отверстий различного диаметра (16, 20 и 

30 мм) в обшивках и сотовом заполнителе на различную глубину в соответствии 

со схемой (рис. 8в), на которой также приведена нумерация слоев: I, III, V, VII — 

монолитные обшивки, слои II, IV, VI — сотовый заполнитель. 

 

 

Рис. 6. КПО корпуса переднего (7-слойная сотовая конструкция) мотогондолы 

авиационного двигателя с искусственными дефектами 
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Контроль осуществлялся с использованием разработанного ФГУП «ВИАМ» 

полномасштабного макета автоматизированного комплекса для контроля деталей 

и агрегатов из ПКМ «МАК_ПКМ» (рис. 7). Сканирование по поверхности КПО 

производилось на частоте 6,2 кГц датчиком ПАДИ-7, закрепленным в специаль-

ной оправке, имеющей 3 степени свободы для обеспечения полного прижатия 

контактной площадки датчика к сканируемой поверхности вне зависимости от 

локальных нарушений геометрии изделия. 

В процессе сканирования с шагом 1 мм в каждой точке записывались величины 

коэффициента передачи и фазового смещения. Далее в процессе постобработки для 

каждой точки по модельному годографу (см. рис. 5) были вычислены соответству-

ющие величины механического импеданса. Результаты приведены на рисунке 8а в 

виде С-скана по абсолютной величине механического импеданса (по модулю) по 

всей поверхности (для демонстрации различия между дефектными и бездефектными 

зонами) без учета срабатывания автоматической сигнализации дефектов (АСД) при 

выходе маркера за границы ЗФШ, очерченной для годного изделия. Однако для 

наглядности зоны срабатывания АСД (дефекты) обведены пунктирными линиями. 

Шкала соответствия градации цвета и величины импеданса приведена в Н с/м. 

 

 

Рис. 7. Макет автоматизированного комплекса для неразрушающего контроля 

качества деталей и агрегатов из ПКМ акустическими методами. 

Для дефекта № 3, имитирующего расслоение в слое I и/или непроклей меж-

ду слоями I и II, зафиксировано как общее падение (здесь и далее имеется в виду 

снижение по модулю) величины импеданса до –18 Н с/м в центре дефекта в соот-

ветствии с С-сканом по сравнению с минимальной величиной импеданса в год-
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ном изделии над центрами сот –25–30 Н с/м, так и отсутствие характерной инди-

кации с высокими величинами импеданса над стенками сот; для дефекта № 2, 

имитирующего непроклей между слоями II и III, — как общее снижение величин 

импеданса по всей площади, так и снижение характерной индикации над стенка-

ми сот с –150–200 до –80–100 Н с/м (отличие от индикации дефекта № 3 обуслов-

лено наличием дополнительной прикрепленной массы сот, увеличивающей реак-

тивную составляющую импеданса); для дефекта № 1, имитирующего расслоение 

в слое III и/или непроклей между слоями III и IV, — сохранение общей картины 

по абсолютным величинам импедансов (без учета коэффициентов потерь, кото-

рые над дефектом увеличиваются) как над центрами, так и над стенками сот, не-

смотря на срабатывание АСД. Описанные признаки позволяют с высокой досто-

верностью классифицировать дефекты по глубине залегания. Выявление более 

глубоко расположенных дефектов с одной стороны изделия не требуется,  

поскольку для импедансного контроля по всей толщине предусматривается кон-

троль с двух сторон (в особенности для 5- и 7-слойных конструкций). 

 

Рис. 8. Результаты импедансометрии: 

а — С-скан по абсолютной величине механического импеданса (без учета сигнализации 

АСД и величин коэффициентов потерь); б — С-скан по фазовому смещению в точках со 

срабатыванием АСД; в — схема искусственных дефектов и нумерация слоев в 7-слойной 

конструкции 
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Также для проверки возможности определения расположения дефекта отно-

сительно слоев только по смещению фазы детектированного сигнала, что позво-

ляет существенно упростить расчетную обработку исходных данных либо прове-

сти первичную оценку, проведено сканирование по поверхности образца датчи-

ком ПАДИ-8-02 с построением С-скана по фазовому смещению в точках со сра-

батыванием АСД на частоте 10,48 кГц. При этом измеряемым параметром было 

отклонение фазы детектированного сигнала в каждой точке относительно вели-

чины «нулевой» фазы, в которой Н 0Z   (см. рис. 8б), без полноценного измере-

ния величин импеданса, поэтому численная оценка неинформативна, значение 

имеют лишь оценочные признаки: отклонение фазы над дефектами № 2 и 3 мало, 

поэтому они закрашены преимущественно красным, над дефектом № 1 над стен-

ками сот имеются существенные отклонения фазы, поэтому она закрашиваются 

зеленым. Хотя информативность фазовой обработки значительно уступает ам-

плитудно-фазовой, тем не менее выявляется как значительное отклонение фазы 

детектированного сигнала над стенками сот над более глубоким дефектом, так и 

продемонстрирован эффект отсутствия срабатывания АСД дефектоскопа на де-

фекте в слое IV при нахождении датчика над центрами сот слоя II. Также воз-

можно применение предварительной оценки глубины по отклонению фазы при 

проведении ручного импедансного контроля многослойной конструкции, при 

размещении точки отсчета не в точке абсолютного нуля, а сместив ее в центр 

ЗФШ, но предварительно установив соответствующее направление на «нулевую» 

фазу. Соответствующий методический прием разработан ФГУП «ВИАМ» для 

контроля деталей из ПКМ мотогондолы авиационного двигателя семейства ПД. 

ВЫВОДЫ 

1. Расчетно-экспериментальным путем установлена динамическая контактная 

гибкость сухого точечного контакта  для ПКМ с эпоксидной матрицей. 

2. Проведено моделирование полной стержневой системы абсолютного импе-

дансного преобразователя с помощью метода электромеханических анало-

гий, в том числе с учетом потерь в звукопроводе при различных частотах. 

Получены зависимости между величиной, приложенной к датчику внешней 

нагрузки в виде полного механического импеданса на поверхности изделия, 

и изменением величин, измеряемых дефектоскопом электрических парамет-

ров на пьезоэлементах датчика (коэффициента передачи, равного модулю 

отношения амплитуд напряжений и фазового смещения между данными 

напряжениями). Построены соответствующие годографы. 

3. С использованием годографов построены С-сканы по абсолютной величине 

механического импеданса датчиком ПАДИ-7 на частоте 6,2 кГц на поверх-

ности 7-слойной сотовой конструкции корпуса мотогондолы двигателя с ис-

кусственными дефектами и только по фазовому смещению датчиком ПАДИ-
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8-02 на частоте 10,48 кГц. Продемонстрировано эффективное различение 

дефектов по глубине залегания. 
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РАСЧЕТЫ НА ДОЛГОВЕЧНОСТЬ С УЧЕТОМ СЛОЖНОГО 

НАГРУЖЕНИЯ РОЛИКОПОДШИПНИКА И РАСПРЕДЕЛЕНИЯ 

УСИЛИЙ ПО ТЕЛАМ КАЧЕНИЯ 

Аннотация. Стандарты ISO 281:2007 и ГОСТ 18855-2013 позволяют определить 

долговечность подшипника с учетом предела контактной выносливости материала, 

вязкости и загрязненности смазки, качество используемой стали и чистоту обработки 

контактных поверхностей. Однако совершенно без внимания остаются такие факторы, 

как величина зазора в подшипнике на режиме, перекос колец, силы инерции, 

действующие на тела качения, а также профиль их образующей (в случае роликов). 

Техническая спецификация ISO 16281:2008, помимо прочих входных данных 

оперирующая также с величинами действующих в зонах контакта тел качения 

напряжений, была призвана устранить этот недостаток. На ее основе в статье 

представлена методика оценки долговечности радиальных роликовых подшипников 

качения, которая работает в тесной связке с уточненным подходом к определению 

величин внутренних радиальных усилий и численной процедурой отыскания профиля 

контактных давлений, действующих между роликом и кольцами. 

Ключевые слова: радиальный роликовый подшипник качения; авиационные 

двигатели; долговечность. 

1. Введение 

Пройдя долгий путь развития в более чем 50 лет, современный стандарт ISO 

281:2007 [1] (равно как и его отечественный аналог ГОСТ 18855-2013) 

основываются на фундаментальном соотношении, предложенном еще 

Лундбергом и Пальмгреном [2]: 

 r
10

r

= ,

p

C
L

P

 
 
 

 (1) 

где 
10L  — число циклов в миллионах оборотов при действии эквивалентной 

радиальной нагрузки 
rP , которое выдержит как минимум 90 % изделий из набора, 

rC  — базовая динамическая грузоподъемность, а p  — параметр кривой 

усталости. Актуальная версия стандарта ISO 281:2007 принимает данную 

долговечность за базовую, которая должна быть откорректирована с помощью 

поправочного коэффициента, учитывающего предел контактной выносливости 

материала, вязкость и загрязненность смазки, качество используемой стали и 
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чистоту обработки контактных поверхностей. Несмотря на существенный прогресс 

в вопросе изучения воздействия перечисленных параметров на конечную 

долговечность подшипника, влияние таких немаловажных факторов, как 

1) величина зазора в подшипнике, 

2) силы инерции, действующие на тела качения, 

3) перекос колец, 

4) профиль образующей тел качения (для роликов) остается неучтенным. 

Первая пара из вышеперечисленных факторов оказывает значительное 

влияние на величину контактных напряжений, а оставшиеся два — на их 

распределение вдоль тела качения. Режимы работы авиационных двигателей 

сильно различаются по действующим температурам, поэтому рабочий зазор в 

подшипнике может варьироваться в широких пределах, нередко становясь и 

отрицательным. Также в силу достаточно больших габаритов применяемых в 

таких изделиях подшипников и высокой частоты вращения роторов возникающие 

силы инерции могут оказаться весьма существенными и, как следствие, ощутимо 

перераспределять контактные усилия между внешним и внутренним кольцом. 

 

 

Рис.1. Зависимость поправочного коэффициента LF  в зависимости от 

внутреннего зазора для четырех размерных групп шарикоподшипников с 

посадочным диаметром 50 мм, нагруженных таким образом, чтобы максимальное 

контактное напряжение при нулевом зазоре было равным 1 750 МПа  

(рисунок из работы [4]) 

 

Разными исследователями были предприняты попытки учесть те или иные 

из обозначенных выше факторов. Так, для учета величины рабочего зазора на 

режиме Зарецкий [3] предложил ввести специальный поправочный коэффициент 

долговечности LF . Несмотря на простоту идеи, использовать его на практике не 
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очень удобно, так как зависимость LF  от величины зазора оказывается не только 

нелинейной, но и сильно меняющейся при изменении габаритов подшипников 

(см. рис. 1). Кроме того, учет остальных факторов все так же оставался под 

вопросом. 

В попытке устранить вышеуказанные пробелы была разработана 

спецификация ISO 16281:2008 [4], описывающая способ определения 

долговечности с использованием сведений о величинах напряжений, 

возникающих в зонах контакта тел качения. На основе данной технической 

справки в настоящей статье разработана методика определения долговечности 

радиальных роликовых подшипников качения, учитывающая их актуальный 

внутренний рабочий зазор, перекос колец, инерцию вращения и профиль тела 

качения. 

2. Определение распределения радиальных сил в подшипнике 

Стандартные методики расчета долговечности подразумевают, что зазор в 

подшипнике околонулевой, в контакте находится половина тел качения и сила, 

действующая на наиболее нагруженный ролик, хорошо описывается через 

приближение Штрибека [3] и составляет 
1 1

4.37 5.0
 от приложенной радиальной 

нагрузки. Однако часто распределение радиальных усилий в подшипнике 

оказывается значительно более сложным, и его точное определение оказывается 

критически важным для достоверной оценки долговечности. 

Рассмотрим подшипник с Z  роликами как элемент с двумя узлами A  и B , 

которые помещены в центрах внутреннего и наружного колец соответственно 

(см. рис. 2а). Узел B , связанный с наружным кольцом, примем неподвижным и 

объявим в нем декартову систему координат x , y , z . Под действием внешней 

силы yF  и момента 
xM  внутреннее кольцо совершает малые перемещения yu  и 

поворот 
x . Для j -го ролика введем локальную систему координат r , n , z , в 

которой смещение и поворот внутреннего кольца окажутся записаны в виде 

 
= cos ,rj y ju u 

 
(2а)

 

 
 = arctan tan cos .nj x j  

 
(2б)
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(а)  (б) 

Рис. 2. Схема подшипника и деформированное состояние ролика: (а) — схема 

нагружения и степени свободы подшипника, (б) — слайсовая модель и 

деформированное состояние ролика 

 

В локальной системе координат ролик j  имеет 2 степени свободы: 

перемещение rjv  и поворот j . Положение тела качения в деформированном 

состоянии показано на рисунке 2б, и его поджатия по отношению ко внутреннему 

и наружнему кольцам записываются в виде 

 
i i e e= = ,

4 4
иj rj j j rj rj j

g g
v w u v w       

 
(3)

 

где g  — рабочий диаметральный зазор, а ijw  и ejw  — радиальные деформации 

каждого из колец, которые также стоит учесть [5], особенно если подшипник 

работает с внутренним натягом. 

Тело качения может иметь нецилиндрическую образующую, поэтому 

воспроизведем его профиль с помощью так называемой слайсовой модели [6] 

(см. рис. 2б), разбив на 
sn  сегментов шириной 

kh . Так как отдельный k -й слайс 

является цилиндром, то для него упругое взаимодействие можно принять 

Герцевским, а значит, контактное усилие, действующее на слайс и поверхность 

сегмента дорожки качения, описывается следующим степенным законом [7]: 

 a a a= ,n

jk k jkq C h 
 

(4)
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где индекс a ={e,i}  является признаком внешнего или внутреннего кольца, ajk  — 

величина проникновения слайса в дорожку качения, а 
aC  — коэффициент 

контактной жесткости, который в случае изготовления роликов и колец из 

идентичного материала с модулем Юнга E  и коэффициентом Пуассона   можно 

принять равным [8] 

 
  

a 10
2

9

= .

1 7.358

EL
C

L




 

(5)

 

Для известного положения ролика поджатия k -го слайса вычисляются как: 

 i i= ,jk j b k j kR b s    
 

(6а)
 

 e e= ( ) .jk j b k j nj kR b s      
 

(6б)
 

С учетом сил инерции равновесие отдельного ролика можно записать в виде: 

 i e c = 0,j j jQ Q F 
 

(7а)
 

 i e = 0,j jM M
 

(7б)
 

где 

 
a a

=1

= ,

n
s

n

j a jk k

k

Q C h
 

(8а) 

 
a a

=1

= ,

n
s

n

j a jk k k

k

M C h s
 

(8б) 

 
 2

c = ,j c p rjF m R v 
 

(8в) 

здесь m  — масса ролика, 
c  — его скорость вращения вокруг оси вала 

подшипника, а pR  — радиус вращения. Решая нелинейную систему уравнений, 

удается определить для каждого тела качения неизвестные rjv  и j  для заданных 

rju  и nj  и перейти к поиску равновесия всего подшипника, характеризуемого 

системой 

 i

=1

cos = 0,
Z

y j j

j

F Q  (9а) 
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 i

=1

cos = 0.
Z

x j j

j

M M  (9б) 

Когда равновесие всего подшипника определено, картина распределения 

радиальных усилий, действующих на внешнее и внутреннее кольца, оказывается 

восстановленной. 

3. Определение контактных давлений 

Для j -го тела качения требуется определить поля контактных давлений, 

возникающих на каждой из дорожек качения от действия радиальной силы ajQ  с 

учетом возможного перекоса j . В основе подхода лежит аналитическое решение 

Буссинеска для полупространства [9], нагруженного сосредоточенной силой. 

Согласно ему, для системы координат x , y , заданной, как показано на рисунке 3а, 

нормальное перемещение w  в точке поверхности с координатами  ,x y  от действия 

контактного давления  ,p x y   по площадке контакта   будет составлять 

  
 

   
2 2

,1
, = .

2

p x y
w x y dx dy

G x x y y






 
 

   
  (10) 

При численном решении зона контакта   разбивается на конечные 

прямоугольники, внутри каждого из которых контактное давление принимается 

постоянным. 

 

(а)  (б) 

Рис. 3. Контакт упругих тел: (а) — исходное состояние, (б) — деформированное 

состояние 

Если расстояние между двумя поверхностями в исходном положении 

описывается функцией  o ,e x y , то в деформированном будет вид (см. рис. 3б) 

 
     , = , , ,e x y f x y e x y  

 (11) 
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где   характеризует величину взаимного проникновения двух тел, причем в 

соответствии с условием контакта 

 

     
     

, 0, , = 0 ,

, = 0, , 0 ,

p x y e x y x y

p x y e x y x y

  

   .
 

(12) 

Для решения интегрального уравнения (11), неизвестными которого 

являются  ,p x y ,   и   также требуется записать уравнение равновесия 

 

  a, = .p x y dx dy Q


   
 

(13) 

На геометрию тел не накладывается никаких специальных ограничений, 

однако мы остановимся на гладких поверхностях, заданных парой радиусов 

кривизн, а значит 
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(14) 

Перекос ролика j  может быть введен в расчет достаточно легко путем 

модификации уравнения соответствующей поверхности в функции (14), 

например, с помощью матрицы поворота. 

4. Определение базовой долговечности 

В случае радиального однорядного подшипника с углом контакта =
2


  в 

соответствии с технической справкой ISO 1281-1 [10] базовые динамические 

грузоподъемности для внутреннего и внешнего колец подшипника определяются 

как: 

 

2
9 9

143 2
108

r
ca

1
= 1 1.038 ,

0.31374 1

C
Q

Z





 
           
  

   

(15) 

где = b

p

R

R
  и знак « » относится к внутреннему кольцу (a = i), а « » — к наруж-

ному (a = e). Соответственно, параметр динамической грузоподъемности для 

слайса определяется следующим образом: 

 

7

9

ca ca

1
=k

s

q Q
n

 
 
 

.

 
(16) 

Для каждого слайса необходимо вычислить значение так называемой 

функции концентрации, которая характеризует интенсивность возникающих 

контактных напряжений по отношению к действующей на тело качения погонной 

нагрузке: 
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где знак « » выбирается для a = i , а « » — для индекса a = e . С учетом (17) 

запишем эквивалентные динамические нагрузки, действующие со стороны 

каждого из колец на k -й слайс одного ролика при прохождении им всех Z  

положений: 
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(18) 

Здесь показатель степени = 4w  для вращающегося кольца и = 4.5w  для 

неподвижного. Наконец, базовая долговечность для радиального роликового 

подшипника в таком случае вычисляется как 
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5. Пример оценки долговечности подшипника 

Рассмотрим радиальный роликовый подшипник качения с 

= 75pR  мм, Rb = 7,5 мм, L = 16 мм, Z = 24, имеющий базовую динамическую гру-

зоподъемность Cr = 159000 Н. Ролик профилированный, кривизна его образую-

щей Rx1 = 5000 мм. Материал — сталь, модуль Юнга E = 210
11

 МПа, коэффициент 

Пуассона µ = 0,3, плотность ρ = 7850 кг/м
3
. Зададим также толщины колец 

Hi = 13 мм и He = 14 мм и их ширину B = 30 мм — данные параметры необходимы 

для проведения расчета с учетом их деформации [5]. Параметр кривой усталости 

10
=

3
p . 

Таблица 1. Режимы работы подшипника, параметры расчета и оценка 

долговечности 

Режим работы 1 2 3 4 5 6 

Кривизна профиля 
1xR , мм     5 000 5 000 5 000 5 000 

Учет деформации колец нет нет нет нет да да 

Частота вращения  , об/мин 0 10 000 10 000 12 000 10 000 12 000 

Радиальная сила yF , Н 5 000 5 000 5 000 7 000 5 000 7 000 

Рабочий зазор g , мкм 0 0 10 –40 10 –40 

Долговечность 
10L  по (1), млн об. 101 920 101 920 101 920 33 208 101 920 33 208 

Долговечность 
10L  по (19), млн об. 78 794 30 479 22 237 83 26 339 2 176 
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Таблица 1 показывает параметры проводимых расчетов и соответствующие 

оценки базовой долговечности подшипника по предложенной методике и по 

общепринятой формуле (1). Для начала проведем расчет с нулевым рабочим 

зазором, с жесткими кольцами, без учета инерции вращения тел качения и без 

профилирования ролика (режим 1). Именно такие условия являются 

необходимыми для допустимости применения стандартной методики ISO 

281:2007. Как видно в таблице 1, величины базовых долговечностей, 

определенные двумя способами, достаточно близки. В то же время инерция 

вращения внутреннего кольца и, как следствие, тел качения (режим 2) будет 

перераспределять радиальные усилия между дорожками качения, и предлагаемый 

подход эффективно учитывает этот факт, в отличие от классического расчета. 

Оценим теперь долговечность для двух режимов работы с 

профилированным роликом. Расчеты проведем с жесткими (режимы 3 и 4) и 

деформируемыми (режимы 5 и 6) кольцами. Из таблицы 1 видно, что внутренний 

натяг значительно снижает долговечность подшипника. Кроме того, учет 

деформации колец оказывается критически важным для такого случая работы 

подшипника: модель с жесткими кольцами существенно недооценивает 

долговечность подшипника при его работе с отрицательным внутренним зазором, 

даже несмотря на ее общее снижение. Также отметим, что для таких сложных 

случаев нагружения, какие заданы параметрами режимов 5 и 6, стандартный 

подход существенно переоценивает базовую долговечность подшипника, 

особенно при его работе с натягом (более чем в 10 раз; для режима работы с 

зазором — в 4 раза). На рисунке 4 показаны распределения радиальных усилий 

для данных режимов работы. 

 

 

Рис. 4. Радиальные силы, действующие на тела качения для режимов работы 

подшипника 
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Хоть данный подшипник и является абстрактным численным примером, но 

наш опыт показывает, что и на реальном авиационном подшипнике предлагаемый 

подход предоставляет оценки долговечности, хорошо согласующиеся с данными 

фирмы-производителя, в то время как классическая зависимость (1) дает 

значительную ошибку, порядок которой примерно соответствует расхождениям 

из таблицы 1. 

6. Выводы 

Предложенная в статье методика существенно уточняет оценку базовой 

долговечности для роликового подшипника качения, принимая во внимание 

рабочий зазор на конкретном режиме работы, перекос и деформации колец, 

профиль тел качения и величины действующих на них сил инерции. Данные 

факторы являются принципиально важными при анализе крупногабаритных 

авиационных подшипников, долговечность которых, получаемая традиционными 

способами, в большинстве случаев оказывается существенно переоцененной. 

Значения долговечности, посчитанные с использованием представленного 

подхода, хорошо согласуются с данными фирмы — изготовителя подшипников, 

обладающих авторскими, закрытыми алгоритмами для решения данной задачи. 
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ИССЛЕДОВАНИЕ ХАРАКТЕРИСТИК ВЕРТИКАЛЬНОГО 

РОТОРА С ГИДРОДИНАМИЧЕСКИМИ ДЕМПФЕРАМИ 

Аннотация. Объектом исследования является демпферный узел, входящий в со-

став вертикального испытательного стенда для циклических испытаний на прочность 

дисков компрессоров и турбин. Целью работ является расчетное исследование динами-

ческих характеристик масляного демпфера для испытаний узлов перспективных ГТД. 

Выявлены основные характеристики и особенности работы масляного демпфера 

и демпферного узла испытательного стенда в целом. Эффективность демпфирования 

такого типа демпферного узла снижена по сравнению с обычным нецентрированным 

демпфером с одной масляной пленкой. Однако такая конфигурация масляных пленок 

позволяет компенсировать потерю устойчивости ротора в цилиндрическом подшипни-

ке скольжения на высоких оборотах ротора. 

Введение 

Исследуемая конструкция демпферного узла с последовательно располо-

женными цилиндрическим подшипником скольжения и тремя демпферными 

кольцами встречается крайне редко и плохо изучена. Кроме того, сам ротор рас-

положен вертикально, что вносит определенные особенности в работу узла. С 

другой стороны, отдельные аналитические модели цилиндрического подшипника 

скольжения и нецентрированных демпферов, полученных из уравнений Рейноль-

дса [1], хорошо изучены и широко применяются при анализе роторных машин [2–

4]. Интерес представляет изучение эффектов, проявляющихся при таком сочета-

нии подшипника и демпферов. 

Основная часть 

Объектом исследования является демпферный узел, входящий в состав при-

водной турбины вертикального разгонного стенда, предназначенного для прове-

дения разгонных и циклических испытаний роторов турбомашин. Турбина обес-

печивает раскрутку объектов испытаний до максимальной частоты 60 000 об/мин. 

Частота вращения рассматриваемого в настоящей работе объекта не превышает 

54 000 об/мин. Общий вид турбины со шпинделем без изделия представлен на ри-

сунке 1 а. 
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а)  б)  

Рис. 1. Эскиз приводной турбины разгонного стенда:  

а) общий вид; б) исследуемая часть 

 

Приводная турбина состоит из двух независимых узлов. Приводной узел 

представляет собой два турбинных колеса, установленных зеркально на общем 

валу. Подобная конструкция обеспечивает возможность быстрого разгона и тор-

можения объекта при проведении циклических испытаний. 

Объект испытаний закрепляется на шпинделе при помощи соединения с натя-

гом через специальную оправку, после чего шпиндель закрепляется в опорном узле 

стенда, показанном на рисунке 1 б. В верхней части опорного узла установлена 

обойма с четырьмя шпиндельными радиально-упорными шарикоподшипниками с 

установленной специальной втулкой, в которую с минимальным радиальным зазо-

ром устанавливается шпиндель. В осевом направлении шпиндель фиксируется при 

помощи специальной гайки. Подшипники качения имеют радиальные зазоры, кото-

рые будут определять как радиальную, так и моментную жесткости этой опоры. Пе-

редача крутящего момента от приводного узла на шпиндель обеспечивается через 

упомянутую выше втулку, с которой соединяется конец вала приводного узла. В 

нижней части опорного узла в отдельном корпусе установлен демпферный узел, 

обеспечивающий демпфирование колебаний шпинделя с объектом. 

При исследовании поведения демпферного узла приводной узел в модель не 

включался. 

Модель роторной системы создавалась и исследовалась в программной си-

стеме DYNAMICS R4 [3] (рис. 2). 
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Рис. 2. Окно программной системы DYNAMICS R4 

 

Модель (рис. 3) состоит из связанных между собой подсистем: «Изделие», 

«Шпиндель», «Втулка», «Корпус подшипников», «Корпус объединенный». Под-

система «Корпус объединенный» и модель в целом жестко фиксируются в двух 

местах (связи «Заделка»). Все болтовые и другие соединения приняты жесткими 

(связи «Жстк. связь»). Связи «Подшипники» имеют расчетные радиальные коэф-

фициенты жесткости. Демпфер моделируется отдельной сборкой, состав которой 

будет описан ниже. 

 

 

Рис. 3. Схема модели роторной системы 
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В ходе работ была произведена идентификация модели по массово-

инерционным параметрам элементов конструкции. Жесткость подшипников рас-

считана с применением 2-степенной нелинейной модели шарикоподшипника [6], 

реализованной в DYNAMICS R4. 

Демпферный узел разгонного стенда представляет собой сложную кон-

струкцию (рис. 4 а), состоящую из бронзовой втулки 1, которая жестко устанав-

ливается в корпус уплотнения 8, демпферных колец 2,3,4, расположенных между 

нижним корпусом демпфера и корпусом уплотнения 8. Вытеканию масла препят-

ствует кольцо уплотнительное 9 с изнашиваемым диском 6 и уплотнение на валу. 

 

  
а) б) 

Рис. 4. Демпферное устройство:  

а) продольный разрез, б) схема модели в Dynamics R4 

Модель демпферного устройства была построена с использованием элемен-

тов «Демпфер» и «Подшипник скольжения» библиотеки нелинейных элементов 

программы DYNAMICS R4. Данные элементы реализуют аналитические уравне-

ния для вычисления опорных реакций подшипников скольжения и демпферов при 

следующих допущениях: 

 жидкость несжимаема; 

 вязкость жидкости постоянна во всем объеме; 

 инерция жидкости не учитывается; 

 эффекты турбулентности не учитываются; 

 угловые перекосы вала и корпуса подшипника не учитываются; 

 подшипник/демпфер бесконечно длинный/короткий; 

 зона кавитации составляет π радиан либо отсутствует. 

Однако в данной конструкции демпферные пленки имеют сложные гранич-

ные условия — подвод масла через каналы под давлением и слив масла через щель. 

Поэтому для настройки элементов были проведены предварительные расчеты 

опорных реакций в демпферных пленках путем численного решения уравнения 

Рейнольдса в двухмерной постановке с учетом граничных условий для дискретного 
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набора частот вращения и эксцентриситетов. Полученные результаты показали, что 

для всех демпферных пленок и подшипника скольжения следует применять конфи-

гурацию «длинный» «π — пленка». Конфигурация параметров элементов «демп-

фер» и «подшипник скольжения», принятая в расчетах, сведена в таблицу 2. 

Т а б л и ц а  2 .   

Конфигурация параметров элементов «демпфер» и «подшипник 

скольжения» 

Параметр Подшипник 

скольжения 

Демпферная 

пленка № 1 

Демпферная 

пленка № 2 

Демпферная 

пленка № 3 

Демпферная 

пленка № 4 

Радиус R, мм 4,75 13,5 16,1 18,65 21,2 

Длина L, мм 16 19 19 19 19 

Радиальный 

зазор c, мм 
0,03125 0,36 0,3 0,3 0,255 

Динамичес-

кая вязкость 

масла , Па*с 
0,032 0,032 0,032 0,032 0,032 

Тип «Длинный» «Длинный» «Длинный» «Длинный» «Длинный» 

Пленка «  — пленка» «  — пленка» «  — пленка» «  — пленка» «  — пленка» 

 

Для анализа роторной системы с демпферным узлом в линейной постановке 

и расчета критических частот вращения необходимо определить линеаризован-

ные коэффициенты жесткости и демпфирования для нелинейных элементов ро-

торной системы: подшипника скольжения и демпферных пленок как функции ча-

стоты вращения ротора. 

Вместе с тем коэффициенты жесткости и демпфирования зависят от эксцен-

триситетов вала и колец демпфера, а также скорости их прецессионного движе-

ния. В исследуемой роторной системе статические силы отсутствуют (ротор рас-

положен вертикально), а учитывая то, что демпфер состоит из нескольких колец, 

определить эксцентриситеты и скорости прецессии колец по отдельности не 

представляется возможным. Необходимо провести расчет колебаний всей модели 

роторной системы, включающей все демпферные кольца и подшипник в нели-

нейной нестационарной постановке. Во время этого расчета коэффициенты жест-

кости и демпфирования нелинейных масляных пленок вычисляются путем чис-

ленного дифференцирования в окрестности каждой расчетной точки. 

Необходимость такой линеаризации продиктована сложностью точного 

определения в нестационарном расчете полного состава критических частот и 

форм колебаний роторной системы из-за присутствия значительного демпфиро-

вания и нелинейных эффектов. Поэтому принято решение получить коэффициен-

ты демпфирования демпферного узла на нелинейной модели роторной системы в 

численном эксперименте по моделированию разгона ротора от 0 до 

54 000 об/мин, используя циклограмму реального эксперимента. 
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В этом расчете в качестве единственного источника нагрузки выступает не-

уравновешенность (дисбаланс) изделия. В расчетах рассматривается два варианта 

дисбалансов. Первый — остаточные дисбалансы установлены в плоскостях кор-

рекции 1 и 2 (рис. 5). Второй — установлен один дисбаланс, соответствующий 

главному вектору дисбалансов в центре тяжести изделия. 

 

 

Рис. 5. Плоскости коррекции 

 

 

Рис. 6. Коэффициенты жесткости и демпфирования подшипника скольжения. 

Красная линия — кривая аппроксимации четвертого порядка методом 

наименьших квадратов 

 

DYNAMICS R4 предоставляет в качестве выходных данных расчета нели-

нейных элементов мгновенные значения жесткости и демпфирования в системе 

координат r, t, связанной с прецессионным движением внутреннего узла связи. 

Так как в роторной системе внешней нагрузкой является только неуравновешен-

ная сила от дисбаланса, то можно предположить, что ротор и кольца демпфера 
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будут совершать круговое прецессионное движение вокруг геометрического цен-

тра корпуса. Таким образом, один раз за оборот система координат r, t будет сов-

падать с глобальной системой координат x, y. Поэтому рассчитанные от этих ко-

эффициентов значения критических частот представляют собой мгновенные зна-

чения этих частот. В случае если коэффициенты жесткости и демпфирования в 

координатах r, t меняются незначительно за один оборот, то и значения критиче-

ских частот на этой частоте вращения будут также незначительно меняться. По-

лученные мгновенные значения коэффициентов жесткости и демпфирования для 

подшипника скольжения были аппроксимированы кривой четвертого порядка по 

методу наименьших квадратов (рис. 6). Коэффициенты демпфирования в демп-

ферных пленках изменялись в достаточно узких пределах и в итоге были приняты 

постоянными по скорости вращения (рис. 7). Итоговые зависимости линеаризо-

ванных коэффициентов жесткости и демпфирования от частоты вращения были 

использованы при расчете критических скоростей вращения роторной системы. 

Результаты расчета представлены в таблице 3. Стоит отметить, что в таблице 3 в 

процентах представлено относительное демпфирование для каждой критической 

формы колебаний. 

 

 

1

 

3

 

2

 

4

 

Рис.7. Коэффициенты жесткости и демпфирования демпферных пленок 1–4 

 

 

Важно отметить, что полученные критические частоты, равно как и коэффи-

циенты жесткости и демпфирования, соответствуют конкретному заданному зна-

чению внешних нагрузок и параметров демпферного узла: параметры масла, 

наличие кавитации, характер течения. 
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Т а б л и ц а  3  

 Критические частоты вращения 

266,2 (4,4 Гц, 4,81 %) 

 

5 036,8 (83,9 Гц, 16,09 %) 

 

22830,6 (380,5 Гц, 33,36 %) 

 

36 536,4 (608,9 Гц, 1,01 %) 

 

78 777,4 (1 313,0 Гц ,0,03 %) 

 

 

 

 

 

Демпфирование в отдельных пленках незначительно влияют на суммарное 

демпфирование всего узла. Это можно проследить, воспользовавшись формулой 

расчета последовательно соединенных связей. Например, суммарное демпфиро-

вание 
1 2

C


 двух последовательно соединенных связей 
1

C  и 
2

C определяется как 

1 2

1 2

1 2

C C
C

C C






.

 

(1) 

С учетом этого соотношения, а также положения дисбалансов ротора и их 

величины для последовательно соединенных четырех демпферных пленок был 

получен весь набор суммарных коэффициентов демпфирования, таблица 4. 
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Т а б л и ц а  4   

Значения суммарных коэффициентов демпфирования 

Коэффициент 

демпфирования, 

Нс/м 

Первый вариант 

дисбаланса 

Второй вариант 

дисбаланса 

zCxx 366 368 

Cxy 0 0 

Cyx 44 77 

Cyy 404 449 

 

Вариант конструкции демпферного узла с несколькими пленками приводит 

к уменьшению его демпфирующей способности. Однако такая конструкция поз-

воляет контролировать вибрации при потере устойчивости ротора в цилиндриче-

ском подшипнике скольжения вследствие наличия автоколебаний. 

Причины возникновения потери устойчивости в подшипнике скольжения 

достаточно подробно описаны в [7]. Для определения факторов, влияющих на ве-

личину вибраций вследствие потери устойчивости, воспользуемся энергетиче-

ским подходом. Обратимся к рассмотрению круговой прецессии вала в подшип-

нике скольжения вблизи геометрического центра подшипника (рис. 8). 

 

 

Рис.8. Прецессионное движение вала в подшипнике скольжения 

Запишем выражение для работы, совершаемой гидродинамическими силами, 

возникающими в подшипнике скольжения за полный период колебаний 

, принимая, что подшипник является «длинным», а зона кавитации 

смазки составляет π-радиан: 

 
      2 2

2 2
t tt rt tt rt orbit eq

E F e dt C K e T e C K Area C                
(2)
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1
1

2
eq tt

C C


 


 
 
 

, (3) 

где 
tt

C  — коэффициент демпфирования, 
rt

K  — перекрестный коэффициент жест-

кости,   — частота колебаний ротора,   — частота вращения ротора, 
eq

C  — эк-

вивалентное демпфирование, e  — радиус орбиты круговой прецессии. 

Отсюда следует, что когда 0
eq

C  , то 0E  , что соответствует отрицательной 

работе, т. е. энергия удаляется из роторной системы (происходит диссипация 

энергии) и система остается стабильной. В том случае, когда 0
eq

C  , работа ста-

новится положительной и энергия подкачивается в систему на каждом новом 

цикле колебаний, система становится нестабильной. 

Из полученного выражения для величины работы гидродинамических сил 

можно выявить факторы, влияющие на величину вибраций при потере устойчи-

вости. Это величина эквивалентного демпфирования 
eq

C , площадь орбиты — 

определяется эксцентриситетом e , частота прецессии (равна частоте собствен-

ных колебаний). Таким образом, эффективно снижать уровень вибрации при по-

тере устойчивости возможно уменьшением площади орбиты, т. е. снижением e . 

Одним из способов снижения вибраций при потере устойчивости является 

введение дополнительных демпферных колец. Это решение позволяет, во-

первых, уменьшить e , так как теперь вал прецессирует вместе с демпферным 

кольцом и их взаимные перемещения уменьшаются. Во-вторых, гидродинамиче-

ские силы подкачивают энергию не только в колебательную систему вала, но и в 

колебательную систему демпферного кольца, где происходит диссипация части 

механической энергии во внешней демпферной пленке. При этом нельзя допус-

кать, чтобы силы сопротивления во внешней демпферной пленке оказались 

слишком большими. В этом случае демпферное кольцо вырождается в жесткий 

корпус, и конструкция теряет свои преимущества. Чтобы избежать этого, в кон-

струкцию добавляют еще несколько демпферных колец, число которых зависит 

от эффективности рассеивания энергии в каждой пленке и от максимальных до-

пустимых амплитуд вынужденных колебаний. 

Заключение 

Анализ рассчитанных коэффициентов жесткости и демпфирования демп-

ферного узла показал, что значения демпфирования в пленках остаются практи-

чески постоянными во всем диапазоне оборотов ротора. Перекрестные значения 

коэффициентов демпфирования малы по сравнению с диагональными значения-

ми, а значения самих диагональных коэффициентов очень близки друг к другу. 

Это свидетельствует о минимальной ортотропии свойств пленок. 

Эффективность демпферного узла снижена по сравнению с обычным нецен-

трированным демпфером с одной масляной пленкой. Однако такая конфигурация 
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масляных пленок позволяет компенсировать потерю устойчивости в цилиндриче-

ском подшипнике скольжения на высоких оборотах ротора. 
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ОПОРЫ ГТД С БЕCЦИРКУЛЯЦИОННОЙ СИСТЕМОЙ 

СМАЗКИ С МЕРОПРИЯТИЯМИ ПО ПОВЫШЕНИЮ РЕСУРСА 

И НАДЕЖНОСТИ 

Аннотация. В статье представлены варианты конструктивного исполнения опор 

газотурбинных двигателей с бесциркуляционной системой смазки. Это радиально-

упорные опоры с консистентной смазкой и радиальная опора с лепестковым газодина-

мическим подшипником. Также представлены компоновочные решения с мероприяти-

ями для повышения ресурса и надежности. 

Введение 

Одной из критичных задач, которую необходимо решить ПАО «ОДК-

Сатурн», являются подшипниковые опоры ГТД, работоспособные с бесциркуля-

ционной системой смазки. 

Конструкция исследуемого ГТД имеет шариковый подшипник с конси-

стентной смазкой в опоре компрессора и роликовый в опоре турбины с охлажде-

нием подшипников воздухом. 

Предлагается несколько конструктивных решений для передней опоры и од-

но для задней опоры ГТД с целью повышения их ресурса и надежности работы. 

Основная часть 

В существующей опоре компрессора смазка закладывается при сборке и за-

брасывается на рабочие поверхности подшипника по конической поверхности се-

паратора за счет центробежных сил, возникающих от вращения сепаратора. Ос-

новным недостатком такой опоры является то, что консистентная смазка, сооб-

щенная с полостью охлаждения, не участвует в работе подшипника при низких 

температурах. Со временем наработки ГТД смазка, находящаяся в контактах тел 

качения с кольцами и сепаратором, не обновляется и теряет свои свойства, что 

снижает эффективность смазывания и ограничивает ресурс опоры. 

Первое конструктивное решение заключается в том, что используются ре-

зервуары со смазкой с изменяемыми объемами, расположенные в корпусах опо-

ры. Принудительная подача смазки из резервуаров на тела качения происходит за 

счет смещения втулок, на которых расположены крыльчатки, которые создают 

осевые силы от вращения крыльчаток, расположенных по обе стороны от под-

mailto:nikolay.kikot@npo-saturn.ru
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шипника (рис. 1, 2). При этом смещению втулок препятствуют пружины. Охла-

ждение опоры улучшается за счет напора, создаваемого крыльчатками. 

Время начала подачи смазки определяется пружинами, усилие которых 

меньше сил, создаваемых крыльчатками на рабочих режимах двигателя. 

Спроектирована крыльчатка, обеспечивающая осевое усилие на рабочих ча-

стотах вращения. Выбрана плоская пружина с расчетным усилием и величиной 

сжатия, обеспечивающая перемещение графитовых колец. 

Второе техническое решение заключается в том, что в роторе используется 

резервуар со смазкой с изменяемым объемом. При вращении ротора начинается 

принудительная подача смазки из резервуара в масляную полость (на тела каче-

ния подшипника) за счет перемещения поршня под действием пружин (рис. 3, 4). 

Скорость подачи смазки настраивается подбором пар трения с необходимой ско-

ростью износа в зависимости от условий работы двигателя. Для исключения за-

грязнения смазки в порционере предусмотрены полости для размещения продук-

тов износа истираемой пары. Отработанная смазка из подшипника под действием 

центробежных сил выдавливается в специальные резервуары. Остаток смазки в 

порционере в собранном двигателе контролируется по перемещению торца поршня. 

Воздушные каналы охлаждения внутреннего кольца подшипника простран-

ственно разнесены с масляными каналами, так как выполнены под разными угла-

ми в плоскостях, перпендикулярных оси вращения ротора. 

 

 

 

 

Рис. 1. Опора с крыльчатками 
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Рис. 2. Опора с крыльчатками в процессе работы 

 

 

 

 

Рис. 3. Опора с резервуаром со смазкой 
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Рис. 4. Опора с резервуаром со смазкой (начальное и конечное положение) 

Выбраны осевые пружины с расчетным усилием, обеспечивающим переме-

щение графитового поршня в автономном узле и подачу смазки к подшипнику в 

процессе ресурса работы. 

Средняя поверхностная температура пары трения «сталь — графит» составля-

ет 55…110 
о
С при коэффициентах трения f = 0,3…0,6 и рабочей частоте вращения. 

Еще одно устройство для смазки подшипников роторной машины включает 

подшипник 1 с наружным 2 и внутренним 3 кольцами (рис. 5, 6). 

Внутреннее кольцо 3 установлено на полый вал 4, а наружное кольцо 2 кон-

тактирует с корпусом 5. 

Устройство содержит активаторы, симметрично установленные с двух сто-

рон от подшипника 1, между каждым активатором и подшипником имеется ре-

зервуар 6 с консистентной смазкой. 

Каждый активатор содержит подвижную в осевом направлении втулку 7, кото-

рая зафиксирована в окружном направлении относительно неподвижной крышки 8 

корпуса 5 направляющими штифтами 9, на которых установлены пружины 10, кон-

тактирующие с нижним торцом 11 неподвижной крышки 8 и подвижной втулкой 7. 

В неподвижной крышке 8 корпуса 5 установлен осевой активный магнит 12, 

контактирующий свободным торцом с подвижной втулкой 7. Подвижная втулка 

7, в свою очередь, расположена с минимальным зазором относительно вращаю-

щегося уплотнительного кольца 13, установленного на валу 4 и контактирующего 

с внутренним кольцом 3 подшипника 1. А внешний диаметр подвижной втулки 

контактирует с уплотнительной крышкой 14, установленной в корпусе 5 и кон-

тактирующей с наружным кольцом 2 подшипника 1. 

В полом валу 4 и корпусе 5 выполнены охлаждающие отверстия 15, сооб-

щенные с воздушной полостью 16. 
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Устройство работает следующим образом. 

При сборке подшипникового узла заполняются консистентной смазкой ре-

зервуар 6 для смазки и подшипник 1. 

Охлаждение наружного 2 и внутреннего 3 колец подшипника 

1осуществляется воздухом, проходящим через отверстия 15 вала 4, корпуса 5 и 

уплотнительной крышки 14 и сбрасывается в полость 16 (рис. 5, 6). 

Уменьшение объема резервуара 6 способствует подаче консистентной смаз-

ки в подшипник 1, например, в сепаратор 17, внутренняя часть которого захваты-

вает смазку и подает ее на тела качения 18 и кольца 2, 3 подшипника 1. Уменьше-

ние объема происходит за счет отключения активатора, т. е. отключения активно-

го магнита 12 с последующим смещением за счет пружин 10 по направляющим 

штифтам 9 подвижной втулки 7. Для того чтобы излишки смазки не покидали 

пределы объема через минимальный зазор между подвижной втулкой 7 и враща-

ющимся уплотнительным кольцом 13, другой активатор работает на увеличение 

объема со смазкой. То есть активный магнит 12 работает, и подвижная втулка 7 

находится на максимальном удалении от подшипника 1. 

Таким образом, происходит перераспределение смазки из одной полости в 

другую относительно подшипника 1. Такое перераспределение происходит через 

определенные промежутки времени, связанные с конкретным назначением опоры 

и ресурсом. 

Применение данной конструкции позволяет повысить эксплуатационный ре-

сурс подшипников роторных машин с консистентной смазкой за счет повышения 

надежности работы, а также расширить эксплуатационные возможности путем 

применения конструкции на высокооборотных опорах ротора в области авиации. 

Основной проблемой работы роликового подшипника на консистентной 

смазке в опоре турбины ГТД является недостаточность охлаждения воздухом, от-

бираемого от опоры компрессора. Альтернативным направлением является при-

менение лепесткового газодинамического (ЛГП). 

При работе лепесткового газодинамического подшипника не требуются от-

боры холодного воздуха от набегающего потока. Ранее были выполнены ком-

плексы расчетов, подтверждающих работоспособность ЛГП в составе изделия. 

Работоспособность ЛГП при тепловом состоянии опоры турбины изделия под-

тверждена при испытаниях на стенде МАИ и ПАО «ОДК-Сатурн» [1–4]. 

Основным недостатком такой опоры является то, что лепестковый газоди-

намический подшипник работает только на рабочих частотах вращения. На ре-

жимах запуска, авторотации и пониженных частотах вращения между лепестками 

и валом не образуется воздушная прослойка и подшипник работает за счет меха-

нического контакта лепестков с валом, что сопровождается износом и выделени-

ем тепла. Введение износостойких покрытий на вал снижает трение, но не исклю-

чает его. Также во время транспортировки турбомашины возможна деформация 

лепестков из-за ударных воздействий. Следовательно, все это приводит к сниже-

нию долговечности, надежности и ресурса работы опоры. 
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Рис. 5. Опора с магнитными активаторами 

 

 

Рис. 6. Опора с магнитными активаторами 

Поставленный технический результат достигается тем, что в опоре ротора 

турбомашины (рис. 7) расположен корпус подшипника, в пазах которого установ-

лены лепестки, охватывающие втулку. При этом втулка установлена на цапфе ро-

тора, внутри которой выполнен торец, в который упирается кольцо, на котором 

шарнирно установлен рычаг, шарнирно связанный с ответным рычагом, который 

шарнирно закреплен с ответным кольцом. В торец кольца упирается подвижная 
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втулка, поджатая осевой пружиной, ограниченная в осевом направлении гайкой, 

зафиксированной на цапфе ротора. Шарнирно связанных рычагов несколько, рав-

номерно расположенных по окружности относительно оси вращения цапфы ро-

тора. При этом внутренняя поверхность подвижной втулки выполнена кониче-

ской и контактирует с ответной конической поверхностью обоймы шарикопод-

шипника, внутреннее кольцо которого установлено на внутреннем корпусе, меха-

нически связанном крышкой с корпусом подшипника. Также шариковый под-

шипник закрыт уплотнениями, содержащими консистентную смазку [5]. 

 

 

Рис. 7. Комбинированная опора с ЛГП и страховочным подшипником 

 

Такое выполнение устройства позволяет при неработающей турбомашине 

либо на режимах запуска или авторотации радиальную нагрузку на опору скон-

центрировать на шарикоподшипнике. То есть нагрузка от ротора будет переда-

ваться на корпус подшипника через подвижную втулку, шарикоподшипник, 

внутренний корпус и крышку. Это обеспечивается конической посадкой обоймы 

шарикоподшипника с подвижной втулкой, которая поджата осевой пружиной.  

С увеличением частоты вращения цапфы ротора за счет увеличения центробеж-

ной силы возникает осевая сила от шарниров, которая воздействует на подвижное 

кольцо, сжимая пружину. Шарикоподшипник выключается из работы опоры, и 

вся радиальная нагрузка обеспечивается лепестковым газодинамическим под-

шипником. Тем самым предотвращается износ лепестков на режимах запуска, 

останова, авторотации, а также при транспортировке турбомашины повышается 

ресурс, долговечность опоры и надежность турбомашины в целом. 
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Выполнен расчет пружины, обеспечивающей отключение шарикового под-

шипника на проходных оборотах и обеспечивающей работоспособность ЛГП на 

рабочих частотах вращения. Выполнен расчет усилий на пружину от грузов. 

Проведен расчет долговечности страховочного шарикового подшипника 

задней опоры двигателя от осевой силы, приходящей от пружины. 

Заключение 

В итоге для радиально-упорных опор ГТД предложено несколько конструктив-

ных решений с мероприятиями, направленными для обновления либо для переме-

шивания консистентной смазки, которые позволяют повысить ресурс опоры. Для 

радиальной опоры с ЛГП предложен страховочный подшипник с целью повышения 

надежности. Таким образом, изложенные в статье компоновочные работы могут яв-

ляться техническим заделом для опор ГТД с бесциркуляционной системой смазки. 

Литература 

1. Лебедев М. В., Старков Р. Ю., Поткин А. Н., Кикоть Н. В., Равикович Ю. В., Ерми-

лов Ю. И., Холобцев Д. П. Внедрение лепестковых газодинамических подшипников в 

авиационные газотурбинные двигатели // Сборник статей: Научно-техническая конфе-

ренция «Климовские чтения — 2017. Перспективные направления развития авиадвига-

телестроения». — СПб., 2017. 

2. Равикович Ю. А., Ермилов Ю. И., Холобцев Д. П., Напалков А. А. Опыт МАИ по созда-

нию малоразмерных турбоагрегатов с газодинамическими подшипниками скольжения 

двигательных и энергетических установок // Новые технологические процессы и 

надежность ГТД. Подшипники и уплотнения. Научно-технический сборник статей. — 

М.: 2013. ЦИАМ, вып. 9. — С. 111–124. 

3. Равикович Ю. А., Ермилов Д. П., Холобцев Д. П., Сухомлинов И. Я., Головин М. В. Опыт до-

водки роторной системы с лепестковыми газодинамическими подшипниками для холо-

дильного центробежного компрессора // Труды 16-й международной научно-технической 

конференции по компрессоростроению. — СПб., 23–25 сентября 2014. Т. 2. — С. 32–41. 

4. Равикович Ю. А., Ермилов Ю. И., Холобцев Д. П., Напалков А. А. Развитие эксперимен-

тальной базы МАИ для исследования лепестковых газодинамических подшипников // 

Всероссийская научно-техническая конференция «Авиадвигатели ХХI века». Тезисы 

докладов. — М.: ЦИАМ, 24–27 ноября 2015. — С. 524–525. 

5. Патент № 2626783: Комбинированная радиальная опора. 



197 

Р. В. Храмин, Р. Ю. Старков, А. Н. Поткин, Н. В. Кикоть, 

М. В. Лебедев, А. В. Собуль 

ПАО «ОДК-Сатурн», Рыбинск 

ПОДШИПНИКИ С КОНСИСТЕНТНОЙ СМАЗКОЙ 

Аннотация. В статье представлены результаты отработки подшипников с конси-

стентной смазкой с целью возможного использования в авиационном газотурбинном 

двигателе. 

Вводная часть 

В авиационных газотурбинных двигателях традиционно используются под-

шипники качения, смазывающиеся маслом, для подачи которого необходима си-

стема смазки. Для сокращения массы и повышения надежности авиационного га-

зотурбинного двигателя за счет сокращения номенклатуры деталей и систем, обес-

печивающих работоспособность подшипников, целесообразно рассмотреть альтер-

нативные системы смазки подшипников. В качестве одного из перспективных тех-

нических решений следует считать подшипники с консистентной смазкой. 

Основными сдерживающими факторами указанного технического решения 

при применении в авиационном газотурбинном двигателе являются ограничения 

существующей методики расчета и недостаточный скоростной параметр подшип-

ников с консистентной смазкой. 

В методике расчета долговечности авиационных подшипников [1], написан-

ной в развитие государственного стандарта [2], не указано, как считать долговеч-

ность подшипников качения с керамическими телами качения и консистентной 

смазкой. А допустимый скоростной параметр, например, для подшипника типо-

размера 126208 с консистентной смазкой по данным [3], равен 

0,59·10
6
 мм об/мин. 

Далее в статье рассмотрим возможность снятия указанных выше ограничений. 

Основная часть 

В действующей версии государственного стандарта [4] есть разделы, посвя-

щенные расчету долговечности подшипника качения с консистентной смазкой. 

Поэтому для расчетного обоснования работоспособности подшипников с конси-

стентной смазкой в составе авиационного газотурбинного двигателя достаточно 

выполнить расчет в соответствии с [4] и согласовать с ФГУП «ЦИАМ 

им. П. И. Баранова». 

Ограничения по скоростному параметру, как правило, связаны со свойства-

ми смазки и внутренней геометрией подшипника. 



198 

Для обеспечения необходимого скоростного параметра подшипника качения 

с консистентной смазкой в ПАО «ОДК-Сатурн» были проведены работы по под-

бору консистентной смазки и внутренней геометрии подшипников, по замене 

стальных шариков на керамические, исключению сепаратора. В части элементов 

опоры была подобрана конструкция уплотнений и каналов системы охлаждения 

подшипников. 

Конструкция опоры с подшипником, смазываемым консистентной смазкой, 

описывается в [5]. Общий вид опоры представлен на рисунке 1. 

Подшипник (позиции с 3 по 6) с консистентной смазкой (позиция 15) нахо-

дится в составе опоры ротора (позиции 1, 2 и 7), имеющей каналы для подвода 

хладагента (позиции с 9 по 13). 

 

Рис.1. Опора с подшипником, смазывающимся консистентной смазкой 

 

Проверка правильности выбора технических решений выполнялась на под-

шипниковом модуле, представленном на рисунке 2. 

Критериями отказа опытного подшипника являлись повышение температу-

ры его колец выше допустимой для консистентной смазки и заклинка ротора 

подшипникового модуля. 

По результатам работ ПАО «ОДК-Сатурн» удалось подтвердить работоспо-

собность подшипников типоразмера 126208 при скоростном параметре 

(1,45..1,48)·10
6
 мм об/мин. 

Результаты испытаний хорошо согласовались с расчетом, выполненным в 

соответствии с [4], что подтвердило правильность выбора коэффициентов, опи-

сывающих работу подшипника с консистентной смазкой. 
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Рис. 2. Модуль для проверки работоспособности подшипника с консистентной 

смазкой 

 

 

     

Рис. 3. Подшипник типоразмера 126208 без сепаратора с керамическими 

шариками 
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С целью повышения грузоподъемности модернизированного подшипника 

были проведены работы по исключению сепаратора с заменой его на дополни-

тельные керамические шарики. Количество шариков увеличилось на 23 %. Осе-

вые и радиальные зазоры в подшипнике не изменились. 

Испытания по проверке допустимого скоростного параметра подшипника ти-

поразмера 126208 без сепаратора выполнялись аналогично предыдущей отработке. 

Работоспособность при скоростном параметре (1,45..1,48)·10
6
 мм об/мин для 

подшипника без сепаратора также подтвердилась. 

На рисунке 3 представлен внешний вид подшипника без сепаратора после 

испытаний в составе подшипникового модуля. 

Заключительная часть 

В статье представлены рекомендации по расчетному обоснованию и резуль-

таты экспериментального подтверждения работоспособности различного кон-

структивного исполнения подшипников с консистентной смазкой при высоком 

скоростном параметре. Определена область применения подобных подшипников: 

условия нагружения согласно ГОСТ 18855-2013 и скоростной параметр до 

(1,45..1,48)·10
6
 мм об/мин. Представленные материалы подтверждают возмож-

ность применения подшипников качения с консистентной смазкой в авиационном 

газотурбинном двигателе. 
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ВЛИЯНИЕ ДЛИТЕЛЬНОЙ ЭКСПЛУАТАЦИИ НА 

ПРОЧНОСТНУЮ НАДЕЖНОСТЬ ДИСКА ТУРБИНЫ 

АВИАЦИОННОГО ГТД ДЛЯ ВЕРТОЛЕТА 

Аннотация. По результатам расчета диска турбины методом конечных элемен-

тов и на основе результатов экспериментальных испытаний образцов из материала 

диска — жаропрочного деформируемого сплава ЭИ698-ВД, выполненных по ГОСТ 

25.502-79 «Методы механических испытаний металлов» при пульсирующем изотер-

мическом цикле нагружения, проведена оценка влияния длительной эксплуатационной 

наработки на характеристики прочностной надежности диска. 

 

Анализ влияния длительной эксплуатации на характеристики прочностной 

надежности наиболее нагруженного диска турбины модификации двигателя ТВ3-

117 выполнен на основе оценки напряженно-деформированного состояния и экс-

периментального исследования малоцикловой усталости образцов из материала 

диска в исходном состоянии и после длительной эксплуатации. 

Объектом исследования является диск 1-й ступени турбины двигателя ТВ3-

117 для гражданского вертолета Ка-32. Материал диска — деформируемый жаро-

прочный сплав ЭИ698-ВД на никелевой основе. 

В качестве характеристики прочностной надежности использовался запас по 

циклической долговечности по параметру малоцикловой усталости (МЦУ). 

Оценка напряженно-деформированного состояния диска проводилась с при-

менением конечно-элементного комплекса ANSYS. 

Для расчета диска методом конечных элементов в соответствии с конструктор-

ской документацией в системе Unigraphics NX9 была построена геометрическая мо-

дель одной двенадцатой части диска. Сектор в 30 градусов был выбран в соответствии 

с количеством отверстий в полотне диска. Геометрическая модель диска показана на 

рисунке 1. При построении расчетной сетки использовался автоматический метод по-

строения, сетка тетраэдральная, с размером элемента 2 мм. В расчете использовались 

двадцатиузловые элементы для повышения качества и достоверности расчета. Полу-

ченная конечно-элементная модель сектора диска показана на рисунке 2. 

mailto:pvelikanov@mail.ru
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Рис. 1. Геометрическая  

модель диска 

Рис. 2. Конечно-элементная  

модель сектора диска 

В соответствии с исходными данными к модели были приложены граничные 

условия: условие циклической симметрии сектора диска в полярной системе 

координат (рис. 3); частота вращения диска n = 19 792 об/мин на режиме холод-

ного выхода на максимальные обороты, на ободе диска приложена суммарная 

центробежная сила лопаток (с полками и ножками) С = 738,6 кН; для исключения 

случая жесткого перемещения диска диск был закреплен в зоне ступицы от осе-

вых перемещений (рис. 4). 

         
Рис. 3. Условие циклической 

симметрии сектора диска в 

полярной системе координат 

Рис. 4. Схема приложения 

нагрузок к модели сектора 

диска 

В результате проведенного расчета было определено напряженно-

деформированное состояние диска на режиме холодного выхода на максималь-

ные обороты. На рисунках 5–9 показаны изолинии полей распределения эквива-
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лентных упругих напряжений по Мизесу, а на рисунке 10 — изолинии распреде-

ления радиальных деформаций диска [1]. 

         

Рис. 5. Изолинии распределения 

напряжений диска 

Рис. 6. Изолинии распределения 

напряжений диска 

           

Рис. 7. Изолинии распределения 

напряжений диска 

Рис. 8. Изолинии распределения 

напряжений диска 

        

Рис. 9. Изолинии распределения 

напряжений диска 

Рис. 10. Изолинии распределения 

радиальных деформаций диска 

Полученные результаты были сопоставлены с результатами расчета по ме-

тоду интегральных уравнений и было выявлено удовлетворительное совпадение 

результатов расчетных данных. Некоторые различия объясняются более подроб-

ным учетом особенностей геометрии диска в трехмерной постановке при расчете 

методом конечных элементов. 
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По результатам расчета были определены максимальные действующие 

напряжения σэкв = 679,3 МПа на расстоянии r = 0,0771 м от оси вращения диска. 

Для прогнозирования долговечности дисков турбин по параметру малоцик-

ловой усталости могут быть использованы эмпирические зависимости, например, 

уравнение Мэнсона [2] или экспериментальные данные по испытаниям на МЦУ 

образцов из материала дисков. 

В обоих случаях необходимы данные по параметрам циклического упруго-

пластического деформирования диска: максимальное σ
р

max и минимальное σ
р

min 

пластическое напряжение в цикле нагружения, среднее напряжение в цикле σm и 

размах деформации Δε. 

Для определения параметров упругопластического деформирования необхо-

димо построить схематизированную диаграмму упругопластического деформи-

рования материала диска. В данной работе подобная диаграмма была построена 

по рекомендациям И. В. Демьянушко и Ю. М. Темиса [3]. В результате были по-

лучены параметры цикла упругопластического деформирования материала диска 

в области максимальных напряжений: 

 σ
р

max = 646 МПа; σ
р

min = –57 МПа; σm = 295 МПа; Δε = 0,309·10
-2

.  (1) 

На основании полученных результатов можно сделать вывод о том, что цикл 

нагружения диска в зоне максимальных напряжений близок к пульсирующему. 

В данной работе использовались результаты экспериментального исследова-

ния стандартных цилиндрических образцов из сплава ЭИ698-ВД с диаметром ра-

бочей части 5 мм. Испытания проводились до разрушения в соответствии с ГОСТ 

25.502-79 «Методы механических испытаний металлов» при «мягком» осевом 

циклическом нагружении и двух уровнях температур — t1 = 20 
0
C и t2 = 400 

0
C c 

пульсирующим изотермическим циклом нагружения при частоте f = 0,25 Гц. 

Статистическим анализом результатов проведенного экспериментального 

исследования установлено: 

 сопротивление МЦУ сплава ЭИ698-ВД характеризуется совокупностью зна-

чений долговечности Np (долговечность до образования трещины МЦУ), 

удовлетворительно аппроксимируемой логарифмически нормальным зако-

ном с различными средними значениями Np в зависимости от уровня 

напряжения и температуры испытания с постоянной дисперсией 0,0087 при 

температуре t1 = 20 ºC и 0,061 при температуре t2 = 400 ºC при одинаковом 

уровне механических свойств в исходном состоянии материала [4–7]; 

 на сопротивление материала дисков МЦУ оказывает влияние уровень меха-

нических свойств, температура испытания и эксплуатационная наработка; 

при этом характеристики рассеяния циклической долговечности зависят 

только от температуры испытания — при увеличении температуры от t1 = 

20 ºC до t2 = 400 ºC дисперсия увеличивается в 7 раз; средние значения дол-

говечности убывают с повышением температуры испытания, с уменьшением 

пластичности по мере увеличения наработки [4–7]. 
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 при снижении характеристики пластичности (относительное сужение ψ в 

процентах на 34 %) образцов с наработкой ~5 000 циклов нагружения долго-

вечность Np снижается на 25 % [4–7]. 

По результатам экспериментального исследования МЦУ образцов из сплава 

ЭИ698-ВД для нового материала (без наработки) были построены кривые МЦУ 

вероятностью разрушения Р = 50 % для нормальной t1 = 20 
0
C и повышенной 

температуры t2 = 400 
0
C. Линии равной вероятности построены методом 

наименьших квадратов и представляют собой линии регрессии вида: 

  (2) 

Полученные уравнения имеют вид: 

 t1 = 20 
0
C   

 t2 = 400 
0 

C  (3) 

По уравнениям (3) с поправкой на рабочую температуру диска в опасном се-

чении t3 = 280 
0
C получим число циклов до образования трещины МЦУ Np ≈ 

140 000 циклов для нового диска. При наработке ~5 000 циклов нагружения число 

циклов Np снижается на 25 % и составит Np ≈ 105 000 циклов нагружения. 

По данным [8], за один час работы вертолета Ка-32 реализуется 18 циклов 

нагружения. Следовательно, 5 000 циклов нагружения для рассматриваемого дви-

гателя имеют место при наработке 277 часов. 

В таблице 1 приведены данные о нагруженности и изменении запаса по дол-

говечности для двух уровней эксплуатационной наработки. 

Из приведенных данных следует, что за первые 5 000 наработок в циклах 

нагружения запас по циклической долговечности данного диска снижается в 3,7 

раза. 

Т а б л и ц а  1  

Параметры нагружения и изменения запаса по долговечности КN диска 1 

ступени турбины двигателя ТВ3-117 в процессе эксплуатации 

Наработка Максимальные 

напряжения σэкв 

Долговечность Np 

 
цикл МПа цикл - 

1 800 646 140 000 77 

5 000 646 105 000 21 
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Заключение 

Результаты проведенного исследования показывают, что при проектирова-

нии дисков турбины авиационных ГТД следует учитывать снижение циклической 

долговечности материала диска по мере увеличения наработки двигателя в экс-

плуатации. 
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СИСТЕМЫ АВТОМАТИЧЕСКОГО УПРАВЛЕНИЯ  

УДК: 681.586.5; 681.518.3; 681.518.5 

А. В. Ларионов, П. М. Орлов 

АВТОМАТИЗИРОВАННОЕ ОПРЕДЕЛЕНИЕ ВРЕМЕНИ ВЫБЕГА 

РОТОРОВ ДВИГАТЕЛЕЙ РД-33 НА ОСНОВЕ РАСЧЕТНО-

ЭКСПЕРИМЕНТАЛЬНОГО МЕТОДА 

Аннотация. В настоящей статье представлена проработка автоматизированного 

способа определения времени выбега роторов двигателя РД-33 с применением блока 

автоматического регулирования и контроля БАРК-88. 

Приведен сравнительный анализ использующихся к настоящему времени спосо-

бов определения времени выбега роторов и перспективного метода, основанного на 

экспериментальной статистике. 

Предложено перспективное решение для применения в САУиК вновь разрабаты-

ваемых двигателях с электронными блоками управления. 

Введение 

В настоящее время при эксплуатации двигателя РД-33 время выбега роторов на 

останове двигателя определяется по секундомеру, согласно методике, приведенной в 

руководстве по эксплуатации. В связи с двухвальной схемой исполнения двигателя 

момент времени прекращения вращения роторов определяется разными способами: 

 компрессора высокого давления (КВД) определяется с помощью при-

бора — тахометра ИТЭ-2Т, расположенного в кабине самолета. Время 

прекращения вращения ротора КВД фиксируется в момент оконча-

тельного «падения» стрелки тахометра ИТЭ-2Т на «ноль»; 

 компрессора низкого давления (КНД) определяется визуально со сто-

роны сопла двигателя и фиксируется секундомером. 

Прибор, используемый в кабине самолета для определения частоты вращения 

ротора КВД, — электрический дистанционный тахометр ИТЭ-2Т. Нижний предел 

измерения тахометра составляет 10 % по шкале измерителя, что соответствует фи-

зическим оборотам nК = 1551 об/мин, рабочий диапазон измерения тахометра 

(60...100) %, что соответствует (9307…15511) об/мин. Пределы измерения тахо-

метра определяются его конструктивным исполнением. Момент «падения» стрел-
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ки, таким образом, лежит в пределах от 0 до 1 551 об/мин, в этой связи достовер-

ной оценки момента остановки ротора КВД от применяемого прибора получить не 

представляется возможным. 

Визуальный способ определения времени выбега ротора КНД очень субъек-

тивен в части человеческого фактора испытателя, кроме того, зона пространства 

гоночной площадки за соплом двигателя не является безопасной зоной нахожде-

ния технического персонала. 

В связи с вышеизложенным задача состоит в том, чтобы определить метод 

определения времени выбега роторов двигателя, носящий объективный характер, и 

повысить эксплуатационную технологичность. 

Определение времени выбега роторов с применением штатного ПО 

БАРК-88 

Благодаря применению блока автоматического регулирования и контроля 

БАРК-88 на двигателях РД-33 появляется возможность оценивать время выбега 

роторов программным методом, позволяющим однозначно исключить человече-

ский фактор в данной проверке. Однако при оценке применимости данной техно-

логии в эксплуатации было выявлено несоответствие времен выбега роторов, 

полученных с применением БАРК-88, нормам ОТЭД. Времена выбегов роторов 

высокого и низкого давления, вычисленные БАРК-88, особенно ротора высокого 

давления, оказались ниже нормируемых значений. Это объясняется тем, что об-

ласть канала измерения частот вращения nк и nв агрегата БАРК-88 имеет свой 

нижний порог величины порядка nк ≈ 1 % и nв ≈ 1 %. 

Нормы ОТЭД в соответствии с руководством по технической эксплуатации 

двигателя РД-33 составляют: τк ≥ 35 с, τв ≥ 50 с. 

Таким образом, неучет изделием БАРК-88 части времени выбега от частот 

вращения 1 % до 0 % приводит к снижению определяемых времен выбегов рото-

ров по сравнению с фактическим временем выбегов. В этой связи мы приходим к 

необходимости аппроксимации времени выбега роторов двигателя до величин ча-

стот вращения ниже 1 %. 

Анализ выбегов роторов при стендовых испытаниях 

При анализе выбега роторов рассматривались результаты стендовых испыта-

ний ряда двигателей РД-33 серии 2 (рис. 1). Используемые при этом стендовые ка-

налы измерения частоты  вращения роторов обладают порогом достоверности 

измерения частоты вращения (0,3…0,7) %. Это позволяет определить время выбега 

аппаратурно по записям стендовых параметров, исключив субъективный характер 

изменения. 

Время выбегов определялось до величин оборотов nв ≈ 0,5 %, nк ≈ 0,5 %. При 

таких величинах: nв = 0,5 % = 55 об/мин = 0,92 Гц, nк = 0,5 % = 77,56 об/мин = 

1,29 Гц. 
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Дальнейший замер времени выбега роторов до более низких величин частот 

вращения не представляется полностью достоверным, поскольку отсутствуют сколь-

либо достоверные данные, также необходимо отметить, что полученное время выбега 

будет полностью расчетным. Одновременно с этим на низких величинах частот вра-

щения роторов возрастает влияние внешних факторов — таких как подкрутка венти-

лятора при сильном ветре для ротора вентилятора и влияние сопротивления коробки 

агрегатов на частоту вращения ротора компрессора. Исходя из этого принято реше-

ние определять времена выбегов до величин nв ≈ 0,5 %, nк ≈ 0,5 %, для последующей 

реализации в БАРК-88 алгоритма расчетов времени выбега роторов. 

В таблице 1 представлены времена выбегов роторов 10 двигателей РД-33 при 

стендовых испытаниях. Анализ результатов показывает, что при измерении выбе-

гов роторов до частот вращения 1 % четыре двигателя потребуют отстранения от 

эксплуатации, так как τвыбег  в оказывается меньше 50 с, по ОТЭД τвыбег  к     с, 

τвыбег  в     с. 

Применением соответствующего алгоритма представляется возможным ап-

проксимировать диаграмму изменения величин nк, nв при останове от режима МГ 

до nв = 1 %, nк = 1 % и интерполировать диаграммы до nв = 0,5 %, nк = 0,5 %. Далее 

провести идентификацию расчета времени выбегов в диапазоне от режима МГ до 

0,5 % по значениям записей стендовой системы. 

Исходя из начальных возможностей определения нижней границы величины 

частоты вращения роторов в 2 % блоком БАРК-88 было определено, что все двига-

тели, приведенные в таблице 1, требуют съема и отстранения от эксплуатации по 

времени выбега ротора КНД и 3 двигателя дополнительно по времени выбега ро-

тора КВД. В этой связи в АО «ОДК-Климов» была проведена работа по снижению 

нижней границы измерения частоты вращения ротора и получена достоверная ве-

личина частоты вращения роторов до 1 %. Однако, как показывает статистика, для 

4 двигателей требуется съем с эксплуатации по времени выбега ротора КНД, одно-

временно с этим время выбега этих двигателей до величин порядка 0,5 % по часто-

те вращения КНД укладывается в норму ОТЭД. 

Отношение времен выбегов αnк, αnв рассчитывается следующим образом: 

αnк = τ«стенд» nк 0,5 % / τ«стенд» nк 1 %, 

αnв = τ«стенд» nв 0,5 % / τ«стенд» nв 1 %. 

В результате расчета получен набор коэффициентов в зависимости от различ-

ных времен выбега роторов. По полученным данным определена зависимость коэф-

фициента от величин времен выбегов роторов, подсчитанных до величины 1 %. 

Зависимости следующего вида для компрессора: 

                                  ; 

для вентилятора: 

                                 . 
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Таким образом, время выбегов роторов до величин частот вращения nк, nв = 

0,5 % рассчитывается по формуле с учетом коэффициентов   к и   в: 

                       
   ; 

                      
   . 

Для проверки и оценки погрешности полученной зависимости проведен рас-

чет для средней величины времени выбегов роторов двигателей, приведенных в 

таблице 1: 

  стенд                с;   стенд               с; 

 
«стенд                   с;   стенд                  с. 

Расчет коэффициента   к и   в: 

                              ; 

                             . 

Расчет времени выбега                   ,                   : 

                        «стенд»                            с; 

                        «стенд»                            с. 

Погрешность определения времени выбега роторов двигателя, таким образом, 

составила менее 1 % относительно среднего значения данной выборки двигателей: 

      «                                          с, 

      «                                          с. 

Выбор коэффициентов коррекции для применения в ПО БАРК-88 

По результатам анализа определена коррекция времени выбега. Коэффициент 

определен величинами третьего и четвертого порядка малости и в этой связи вы-

полнена оптимизация для упрощения счета и оптимизации использования машин-

ного времени. В случае применения ПО БАРК с возможностью подсчета частоты 

вращения роторов до 1 % времена выбега возможно определять по упрощенным 

формулам: 

τnк = 1,04 τ«БАРК nк; 
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τnв = 1,13 τ«БАРК nв; 

где τ«БАРК nк и τ«БАРК nв — времена выбегов от момента постановки РУД в положе-

ние «стоп» до частоты вращения ротора КВД и КНД nк(в) = 1 %. 

Увеличение погрешности в данном случае при применении представленных 

коэффициентов 1,04 и 1,13 составляет величину до ±0,3 с, что находится в пределах 

погрешности существующей методики определения времен выбегов, таким обра-

зом, является вполне приемлемым. Несмотря на то что погрешность несколько воз-

растает, применение данных коэффициентов позволит автоматизированно 

определять время выбега с исключением человеческого фактора в данной проверке. 

Влияние загрузок на величины времен выбегов 

Дополнительно рассмотрен вопрос влияния величин загрузок по гидросисте-

ме и электросистеме самолета на времена выбегов роторов. 

Как показывает практика, изменение величин загрузок в эксплуатации на 

останове двигателя сведено к минимуму, это связано с тем, что летчик на выбеге 

двигателей не изменяет положения рычагов управляющих планером. Таким обра-

зом, загрузка гидронасосов имеет постоянную величину и не будет оказывать из-

меняющего воздействия на времена выбегов роторов. Загрузка электросети 

самолета также является неизменной величиной ввиду наличия соответствующих 

автоматов, отключающих генераторы от работы на определенной частоте враще-

ния ротора КВД. 

Таким образом, несмотря на то что подсчет времени выбега свелся к постоян-

ным коэффициентам «досчета», устанавливать коэффициент как функцию от вре-

мени выбега первоначального не имеет практического смысла и с учетом 

постоянных величин загрузок. 

Выводы 

Предложенный алгоритм коррекции позволяет определить время выбегов ро-

торов до нижней границы частоты вращения 0,5 % с высокой достоверностью, что 

позволяет исключить случайный съем двигателя с эксплуатации, а также приме-

нить трендовый контроль времени выбегов роторов для оценки объективного со-

стояния двигателей РД-33, который в настоящее время затруднен ввиду 

человеческого фактора, участвующего в выполнении данной проверки. 

Литература 

1. Система контроля и диагностирования авиационных газотурбинных двигателей борто-
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С. В. Коцюбинский 

АО «ОДК-Климов», ИЦ КБ-7, Москва 

ОПТИМИЗАЦИЯ ТВС НА ВХОДЕ В ФОРСАЖНУЮ КАМЕРУ 

ДВУХКОНТУРНОГО ТУРБОРЕАКТИВНОГО ДВИГАТЕЛЯ РД-33 

Аннотация. В данной статье показаны проблемы обеспечения оптимального со-

става топливовоздушной смеси в форсажной камере со смешением потоков ТРДДФ се-

мейства РД-33. Ставится задача получения максимальной тяги на режиме полного 

форсажа. Предлагается ввести дополнительный коллектор подачи части форсажного 

топлива в холодный воздух второго контура, поступающий на смешение с горячим га-

зом из первого контура, для обеспечения равномерного поля местных коэффициентов 

избытка воздуха перед фронтовым устройством. 

Ключевые слова: оптимальный состав топливовоздушной смеси в форсажной 

камере; ТРДДФ со смешением потоков; распределение массовой фракции кислорода. 

Вводная часть 

Вопросы оптимального управления режимами работы силовой установки са-

молета-истребителя остаются актуальными, при этом управление необходимо 

осуществлять таким образом, чтобы обеспечить наилучшие летно-технические по-

казатели самолета во всех эксплуатационных условиях. Для этого приходится до-

рабатывать и усложнять топливорегулирующую аппаратуру и создавать новые 

программы управления расходом топлива [1]. Большое значение для успешного 

выполнения боевых задач высокоманевренных самолетов имеют полеты, исполь-

зующие форсированные режимы работы двигателя. 

Применительно к форсированным режимам работы двигателя основными 

проблемами управления остаются следующие: 

 обеспечение оптимального состава топливовоздушной смеси (ТВС) в 

форсажной камере сгорания (коэффициент избытка воздуха Σопт); 

 поддержание Σопт = const с заданной точностью в любых условиях 

эксплуатации. 

Решение этих проблем позволит повысить эффективность работы двигателя 

на форсированных режимах с точки зрения получения максимальной тяги. 

Основная часть 

Особенности существующих ФКС 

Основными двигателями, которые в настоящее время применяются в истре-

бительной авиации ВКС и ВМФ РФ, являются двигатели семейства РД-33 и се-
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мейства АЛ-31. Алгоритмы, использующиеся системами управления расходом 

форсажного топлива (САУ Gтф) двигателей РД-33 и АЛ-31, в целом схожи. Управ-

ление Gтф осуществляется по программе Gтф / Р
*

к = f(руд, Т
*

вх), взаимодействуя с 

САУ основного контура (Gт) и реактивного сопла (Fкр). 

 

       

Рис. 1. Видимые зоны низких температур за стабилизаторами и коком турбин 

 

Причиной наличия низкотемпературных зон (рис. 1) является богатая за ста-

билизаторами и бедная за днищем кока ТВС на режиме полный форсаж (ПФ) из-за 

существенной неравномерности местного коэффициента избытка воздуха. 

Приближенные расчеты существующей конструкции фронтового устройства 

ФКС, проведенные для режима ПФ при работе двигателя на стенде, показали 

средние значения α = 0,108…0,245 за стабилизаторами, что находится за границей 

богатого срыва, и α = 1,14…1,17 между ними. Смешение потоков продуктов сго-

рания не дает расчетной величины полной форсажной тяги, поскольку почти 15 % 

топлива от расхода ПФ разлагается без горения в стабилизаторе (рис. 2). 

      

Рис. 2. Зависимость температуры газа от коэффициента избытка воздуха. 

Изменение тяги по режимам работы двигателя 
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Расчетное распределение массовой фракции кислорода перед стабилизатора-

ми получается со значительной неравномерностью (рис. 3) [2]. 

Очевидно, наибольшую эффективность форсажной камеры сгорания следует 

ожидать при создании однородной ТВС перед фронтовым устройством. 

 

 

Рис. 3. Распределение массовой фракции кислорода в форсажной камере 

 

Еще больше изменяется распределение концентрации кислорода за смесите-

лем перед фронтовым устройством ФКС во время полета при разных высотах и 

скоростях (рис. 4). 

При таком распределении концентрации кислорода требуется адаптивная мето-

дика распределения топлива по сечению перед фронтовым устройством ФКС, спо-

собная обеспечить равномерное поле местных коэффициентов избытков воздуха [2]. 

 

    

Рис. 4. Графики распределения концентрации кислорода в газе внутреннего и 

наружного контуров за смесителем в зависимости от высоты и скорости полета 
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Существуют ФКС с подачей топлива через радиальные распылители в горячий 

газ за турбиной и холодный воздух второго контура, например F100-PW-220 (рис. 5). 

 

 

Рис. 5. Фронтовое устройство с радиальными распылителями форсажной камеры 

двигателя F100-PW-220 

 

В рамках модернизации двигателя F100, финансируемой ВВС США, была 

разработана форсажная камера сгорания, состоящая из 16 сегментов. 

Для получения желаемой эффективности форсажной камеры САУ Gтф осна-

щена алгоритмом формирования Gтф и алгоритмом выбора последовательности 

подключения сегментов. Оба эти алгоритма функционируют в зависимости от 

условий полета. Алгоритмическое обеспечение подобной САУ может быть созда-

но, в частности, на основе методики формирования однородной ТВС по сечению 

форсажной камеры и адаптивного распределения топлива, способной обеспечить 

равномерное поле коэффициента избытка воздуха [3]. 

Но, как было показано ранее, при изменении скорости и высоты полета воз-

никает необходимость создания адаптивной САУ Gтф, способной обеспечивать 

расход топлива по сечению перед фронтовым устройством в соответствии с мест-

ной концентрацией кислорода. 

Оптимизация ТВС на входе в смеситель 

Существующие смесители не обеспечивают полное смешение потоков горя-

чего газа за турбиной и холодного воздуха второго контура на коротком участке 

газовоздушного тракта до фронтового устройства ФКС. Такое положение, наряду с 

распределением топлива, оказывает влияние на неравномерность местных коэф-

фициентов избытка воздуха во фронтовом устройстве. 
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Для достижения равномерности местных коэффициентов избытка воздуха во 

фронтовом устройстве достаточно непосредственно на входе в смеситель добавить 

распыленную часть форсажного топлива Gт доп в таком количестве, которое будет 

выравнивать коэффициент избытка воздуха свежей ТВС с коэффициентом избытка 

воздуха первого контура, вычисленного с учетом охлаждающего воздуха в узле 

турбины. Оставшееся форсажное топливо (Gтф – Gт доп) необходимо распределить 

равномерно по сечению во фронтовом устройстве в соответствии с программой 

формирования расхода форсажного топлива (Gтф – Gт доп)/Р
*

к = f(руд, Т
*

вх). 

В конструкцию предлагается ввести дополнительный коллектор подачи части 

форсажного топлива в холодный воздух второго контура, который поступает на 

смешение с горячим газом за турбиной [4]. Дополнительный коллектор устанавли-

вается таким образом, чтобы его распылители (возможно: форсунки или карбюра-

торные трубки) располагались посередине патрубков подвода холодного воздуха 

второго контура через смеситель и обеспечивали качественное смешение топлива 

с воздухом. 

Необходимый расход топлива для распыливания в дополнительном коллек-

торе можно вычислить с помощью соотношения: 

Gт доп = Gт окс m; 

где Gт окс — расход топлива в ОКС; 

m = GвII / GвI = 0,49…0,75 — степень двухконтурности двигателя в заданных усло-

виях полета. 

Применительно к изделию РД-33 вариант доработки выглядит достаточно про-

сто — вставляется дополнительный топливный коллектор в смеситель (рис. 6). Для 

качественного распределения и смешения топлива с воздухом могут быть использо-

ваны карбюраторные трубки, в которые через форсунки дополнительного коллектора 

подается топливо и воздух второго контура. Образующаяся топливовоздушная смесь 

выходит из карбюраторных трубок поперек движения потока воздуха. 

 

Рис. 6. Смеситель ФКС с подачей части форсажного топлива через 

дополнительный коллектор в карбюраторные трубки распылителя 
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Тогда, например, коэффициент избытка воздуха для стендовых условий со-

ставит α = 3,2 за турбиной и такой же должен быть достигнут подачей топлива Gт 

доп в воздух второго контура на входе в смеситель. При этом упрощается задача 

распределения топлива между 1, 2 и 3-м коллекторами — равномерно распреде-

лить топливо по всей площади поперечного сечения ФКС. 

Необходимо подчеркнуть, что реализация управления форсажным топливом с 

учетом вышеизложенного возможна и достаточно проста лишь на основе элек-

тронной САУ. 

Заключение 

Предложения, изложенные в статье, позволяют разработать конструкцию 

форсажной камеры сгорания, в которой создается оптимальный состав ТВС по се-

чению за счет выравнивания полей концентрации кислорода во втором контуре до 

уровня остаточного кислорода первого контура. 

Дополнительный коллектор и канал управления Gт доп в САУ Gтф незначи-

тельно изменяют конструкцию двигателя, но при наличии электронной САУ 

улучшают равномерность распределения топлива по сечению ФКС и полноту го-

рения, повышая тягу на режиме ПФ. 
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ОПРЕДЕЛЕНИЕ ОПТИМАЛЬНОЙ ПЕРЕДАТОЧНОЙ ФУНКЦИИ 

ДЛЯ УПРАВЛЕНИЯ НАПРАВЛЯЮЩИМ АППАРАТОМ 

КОМПРЕССОРА ДВИГАТЕЛЯ ТВ7-117СТ 

Аннотация. В статье рассматриваются вопросы определения оптимальной пере-

даточной функции, используемой блоком автоматического регулирования и контроля 

БАРК-65СТМ для управления направляющим аппаратом компрессора (НАК) двигателя 

ТВ7-117СТ в составе самолетов Ил-114-300, Ил-112В. Дана сравнительная оценка эф-

фективности старой, ранее используемой в составе программного обеспечения БАРК-

65СТМ, и предлагаемой передаточной функции управления НАК. Для новой переда-

точной функции управления НАК приведены результаты стендовых и летных испыта-

ний. 

Ключевые слова: алгоритм, передаточная функция; регулирование НАК; по-

грешность регулирования; производная программы регулирования. 

 

Актуальность темы обусловлена жесткими требованиями по точности и 

устойчивости регулирования, предьявляемыми к электронной части системы 

управления НАК (блоку БАРК-65СТМ), высокой динамичностью процесса регу-

лирования, а также изменением эксплуатационных характеристик НАК в широком 

диапазоне. 

Проблема заключается в отсутствии в настоящее время достаточно эффек-

тивного алгоритма регулирования НАК и необходимости в связи с этим разработ-

ки нового алгоритма регулирования, который обеспечивал бы требуемую точность 

и устойчивость регулирования НАК на установившихся и динамических режимах 

при различных значениях эксплуатационных характеристик НАК. 

Центральным вопросом при разработке нового алгоритма регулирования 

ВНА является выбор оптимальной передаточной функции. 

Стендовые испытания двигателя показали, что ранее используемый в составе 

БАРК-65СТМ алгоритм управления НАК не обеспечивает требуемую точность ре-

гулирования, особенно на переходных режимах работы двигателя. Анализ стендо-

вых испытаний показал, что погрешность регулирования НАК на режимах 

приемистости и сброса достигает порядка 4  5. Это связано с недостаточной чув-

ствительностью старой передаточной функции на динамических режимах, не поз-

воляющей формировать такой ток управления «Iнак», который обеспечил бы 

максимально возможную скорость перекладки НАК. В старом алгоритме для регу-

лирования НАК в каждом i-м цикле управления БАРК (длительность цикла со-

ставляет 25 мс) используется следующая передаточная функция [1]: 
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 Iнак, i = Кпр*( Анак_прог, i — Анак, i) — Кос* Iнак, i-1 + Iинт, i , (1) 

 –35   Iнак, i   35 ,  (2) 

Iинт, i = Iинт, i-1 + Кинт1* (Анак_прог, i  Анак, i) – Кинт2*  Анак, i / dt, (3) 

 Iинт, 0 = 0,  (4) 

 –dmax  Iинт, i  dmax , (dmax = 6 мА), (5) 

где:  Iнак, i — ток управления, подаваемый в исполнительные механизмы НАК на 

i-м цикле, мА; 

Анак_прог, i — программное (требуемое) положение угла установки НАК 

на i-м цикле; 

Анак, i —фактическое значение угла установки НАК на i-м цикле; 

Кпр, Кос — соответственно коэффициенты пропорциональности и обратной 

связи (Кпр = 6, Кос = 0,3); 

Iинт, i — интегральная составляющая на i-м цикле управления, мА; 

Кинт1, Кинт2 — соответственно пропорциональный и дифференциальный 

коэффициент интегратора (Кинт1 = 0,02, Кинт2 = 0,008); 

 Анак, i / dt — производная фактического угла установки НАК на i-м цикле 

за время dt = 25 мс, /с. 

1. В статье предлагается новый алгоритм управления НАК, основанный на 

использовании адаптивной передаточной функции, которая, в отличие от ранее 

используемого подхода, обеспечивает динамичное изменение коэффициента уси-

ления в канале управления НАК в зависимости от текущей скорости изменения 

программы регулирования. Это достигается, во-первых, за счет того, что коэффи-

циент пропорциональной составляющей передаточной функции не является по-

стоянным, а меняется в зависимости от величины и знака производной программы 

регулирования, и, во-вторых, за счет введения в передаточную функцию форсиру-

ющего и дифференциального звеньев. Новая передаточная функция выглядит сле-

дующим образом: 

 Iнак,i = Кпр, i*(Анак_прог, i — Анак, i) + Кфорс* Анак_прог, i / t +  

 + Кдиф*(  Анак_прог, i / t   Анак, i / t ) + Iинт, i,  (6)  

 –35  Iнак, i  35, (7) 

 Iинт, i = Iинт, i-1 + Кинт1* (Анак_прог, i  Анак, i) – Кинт2*  Анак, i / dt,  (8) 

 Iинт, 0 = 0,  (9) 

 dmin  Iинт, i  dmax, (dmin = –6 мА, dmax = +17 мА)   (10)  
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где:   Анак_прог, i / t — производная требуемого положения угла установки 

НАК на i-м цикле за время t (Анак_прог, i), /с; 

 Анак, i / t — производная положения угла установки НАК на i-м цикле 

(Анак, i), /с; 

Кфорс — коэффициент при форсирующем звене передаточной функции (за-

дается отдельно для положительной и отрицательной производной програм-

мы регулирования Анак прог); 

Кпр, i, Кдиф — соответственно коэффициенты при пропорциональной и 

дифференциальной составляющих передаточной функции; 

t — шаг дифференцирования (t = 0,025 с). 

Вычисление коэффициента пропорциональности Кпр, i передаточной функ-

ции на i-м цикле БАРК осуществляется по формулам (табл. 1): 

                     Кпр_сброс                       при Анак_прог, i  a1 

                    Fсброс(Анак_прог, i)     при a1 < Анак_прог, i < a2 

    Кпр, i =     Кпр_min                           при a2 ≤ Анак_прог, i  a3 

                    Fприем (Анак_прог, i)   при    a3 < Анак_прог, i < a4 

                    Кпр_max                          при Анак_прог, i  a4, 

где:  Анак_прог, i — производная программы регулирования на i-м цикле за время 

t, /с; 

Fсброс(Анак_прог, i), Fприем — линейные функции от производной про-

граммы регулирования. 

 

Т а б л и ц а  1  

Анак_прог, i a1 = –10 a2 = –3 a3 = +3 a4 = +10 

Кпр 3 2,5 2,5 8 

 

 

 

Функция для вычисления коэффициента пропорциональности Кпр = 

F(Анак_прог) приведена на рисунке 1. 
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Рис. 1. Функция для вычисления коэффициента пропорциональности Кпр = 

F(Анак_прог) 

 

 

2. Старая (ранее используемая в БАРК-65СТМ) и новая (предлагаемая в ста-

тье) передаточные функции управления НАК были проверены в ходе стендовых 

испытаний двигателя, а также в ходе летных испытаний в составе летающей лабо-

ратории на базе Ил-76. 

При этом в ходе испытаний оценивались максимальная погрешность регули-

рования НАК на динамических (приемистость, сброс) и установившихся режимах, 

а также величина и продолжительность перерегулирования НАК при выходе на 

установившийся режим. Оценивалась также зависимость погрешности регулиро-

вания НАК от скорости приемистости и сброса. 

Результаты стендовых и летных испытаний (параметры работы двигателя) за-

писывались в файлы формата ―.y3k‖, аналитическая обработка которых осуществ-

лялась с помощью специальной программы «Анализатор». 

Отдельные результаты стендовых и летных испытаний для старой и новой 

передаточных функций управления НАК приведены на рисунках 2–10. 

Стендовые испытания показали, что при использовании старой передаточной 

функции (см. рис. 2): 

 погрешность регулирования достигала на режимах приемистости 4–4,7º, 

сброса — 4,5–5º, имело место затянутое (до 30 с) перерегулирование при 

выходе на установившийся режим, а также в ряде случаев процесс регу-

лирования НАК носил колебательный характер; 

 вариация коэффициентов передаточной функции не привела к сколько-

нибудь значительному улучшению качества процесса регулирования 

НАК. 
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а) погрешность регулирования < 4,3º          б)  погрешность регулирования < 4,9º 

 

в) погрешность регулирования: приемистость < 4,6º, сброс < 4,1º 

Рис. 2. Старый алгоритм. Стенд 
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Рис. 3. Новый алгоритм. Стенд. Приемистость —  

погрешность регулирования < 0,7º 

 

 

Рис. 4. Новый алгоритм. Стенд. Приемистость —  

погрешность регулирования < 0,7º 
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Рис. 5. Новый алгоритм. Стенд. Сброс — погрешность регулирования < 0,8–1,7º 

 

Рис. 6. Новый алгоритм. Стенд. Погрешность регулирования: приемистость <1º, 

cброс < 1,2º 
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Рис. 7. Новый алгоритм. Полет 08.12.2017. Погрешность регулирования — 

приемистость < 2,1º 

 

Рис. 8. Новый алгоритм. Полет 08.12.2017. Погрешность регулирования —  

сброс < 2,8º 
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а) погрешность регулирования < 3,2–4,3º          б) погрешность регулирования < 

1,4–2,8º 

Рис. 9. Новый алгоритм. Полет 07.12.2017. 

 

 

   

а) погрешность регулирования < 2,1º                б) погрешность регулирования < 1,8–3,5º 

Рис. 10. Новый алгоритм. Полет 08.12.2017. 
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Данные результаты обьясняются тем, что основной (наиболее весомый) ко-

эффициент — коэффициент пропорциональности «Кпр» является фиксированным, 

что делает передаточную функцию недостаточно чувствительной к изменению 

темпа приемистости (сброса) и, как следствие, приводит к снижению точности 

процесса регулирования НАК на динамических режимах. 

Анализ результатов стендовых и летных испытаний новой передаточной 

функции показал (см. рис. 3–10): 

 на стендовых испытаниях погрешность регулирования НАК составила: 

на приемистости — не более 0,7–1º, на сбросе — не более 0,8–2º; 

 В ходе летных испытаний погрешность регулирования НАК составила: 

на приемистости — не более 1,4–3,2º, на сбросе — не более 2–4,3º; 

o величина перерегулирования при выходе на установившийся 

режим не превысила 0,5–1º, а продолжительность перерегулиро-

вания — не более 2–2,5 с; 

o величина формирумого передаточной функцией тока управления 

«Iнак» на динамических режимах существенно зависела от ско-

рости изменения программы регулирования «Анак прог»; 

o регулирование НАК осуществлялось достаточно устойчиво на 

динамических и установившихся режимах. 

При этом для выбора наиболее эффективной передаточной функции в ходе 

стендовых испытаний была проведена вариация ее коэффициентов, по результатам 

которой были определены примерные границы области их оптимальных значений. 

Таким образом, можно говорить о существенном улучшении качества про-

цесса регулирования НАК с помощью новой передаточной функции по сравнению 

с используемой ранее передаточной функцией. 

Вместе с тем проведенные испытания показали, что равновесный ток управ-

ления «Iнак» в процессе регулирования НАК в ряде случаев является достаточно 

большой величиной и может меняться в широком диапазоне значений — от [+3, 

+10] мА на нижнем упоре (при прикрытии НАК) до [+17, +19] мА на верхнем упо-

ре (при раскрытии НАК). Соответственно, для обеспечения требуемой точности 

регулирования на упорах значение интегратора в передаточной функции должно 

быть достаточно большим (dmax = +17 мА). Поэтому, как показали испытания, при 

увеличении равновесного тока (смещении «0») до +9 мА и более погрешность ре-

гулирования НАК при полном сбросе на этапе страгивания с верхнего упора мо-

жет достигать 4–5º (из-за необходимости «выбрать» накопленный интегратор). 

Для решения проблемы большого смещения «0» и снижения погрешности ре-

гулирования на сбросе передаточная функция может быть модифицирована сле-

дующим образом: 

 при одновременном выполнении условий 

Анак_прог < v1 (v1 = –3º/c), нак = Анак_прог-Анак ≤ 1 (1 = –2º) 

коэффициент пропорциональности передаточной функции (6) вычисляется по формуле 
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Кпр + b, где b = | нак |*Кус (Кус — коэффициент усиления). 

При выполнении условия нак > 1 + 2 (1 = +0,5º) коэффициент пропорци-

ональности вычисляется без учета величины b. 

 при выполнении условия Анак_прог ≤ v2 (v2 = –9º/c) интегратор Iинт 

передаточной функции (6) обнуляется (один раз), а затем продолжает 

накапливаться в соответствии с формулой (8). 

Еще одним способом борьбы со смещением «0» является повышение частоты 

формирования и выдачи на исполнительные механизмы (ИМ) НАК тока управле-

ния «Iнак», т. е. не один раз за такт (0,025 с), как сейчас в БАРК-65СТМ, а, напри-

мер, 5 раз за такт. При этом программа регулирования Анак прог, как и прежде, 

будет вычисляться один раз за такт, а фактическое положение Анак и, соответ-

ственно, ток управления «Iнак» будет вычисляться в соответствии с передаточной 

функцией 5 раз за такт. 

Как показывает опыт, например БАРК-42, повышение частоты вычисления 

тока управления в 5 раз позволяет примерно в 2–2,5 раза снизить погрешность ре-

гулирования, в том числе, при значительном смещении «0» (до [+10, +12] мА). 

Выводы: 

1. Предлагаемая в статье новая передаточная функция обеспечивает более точ-

ное и устойчивое управление НАК на динамических и установившихся режи-

мах по сравнению со старой, используемой ранее в БАРК-65СТМ, 

передаточной функцией. 

2. Результаты стендовых и летных испытаний показали, что новая передаточная 

функция позволяет примерно в 1,5–2 раза снизить погрешность регулирова-

ния НАК на приемистости и сбросе по сравнению со старой передаточной 

функцией. Так, в ходе стендовых испытаний погрешность регулирования 

НАК составила: на приемистости не более 0,7–1º, сбросе — не более 0,5–2º. 

3. Испытания показали, что в ряде случаев имеет место значительное (до [+17, 

+19] мА) смещение «0», что приводит к повышению погрешности регулиро-

вания на сбросе до 3–5º. Для решения этой проблемы предлагается увеличить 

коэффициент пропорциональности с учетом рассогласования между про-

граммным и фактическим значением положения НАК, а также повысить ча-

стоту формирования и выдачи на ИМ НАК тока управления «Iнак». 

4. Предложенная передаточная функция носит достаточно универсальный ха-

рактер и может быть использована для управления НАК других БАРК, 

например, БАРК-6В. 

Литература 

1. Кокунин Ю. В. Модификация алгоритма регулирования НАК (БАРК-6В) — СПб.: ОАО 

«Климов», техническая справка, 2012. — 14 с.  



231 

УДК 004.021, УДК 681.527 

Г. Д. Душиц-Коган, К. Д. Климов, О. М. Морозова, М. Ю. Обоишев 

АО «ОДК-Климов», Санкт-Петербург, 

klimov@klimov.ru 

ОБЕСПЕЧЕНИЕ ДОСТОВЕРНОСТИ ТЕМПЕРАТУРЫ ВОЗДУХА 

НА ВХОДЕ В ДВИГАТЕЛЬ ДЛЯ ПРОГРАММ ЕГО УПРАВЛЕНИЯ 

Аннотация. В статье рассмотрен вопрос выявления достоверности величины из-

меренной температуры воздуха ТВХ
* на входе в двигатель при измерении этого пара-

метра как измерительной системой летательного аппарата, так и системой измерений 

системы автоматического управления и контроля силовой установки этого летательного 

аппарата. Приведена методология выявления наиболее достоверного значения этого па-

раметра для использования в системе автоматического управления двигателя. 

1. Актуальность работы 

В программах управления газотурбинными двигателями (ГТД) при их приме-

нении в силовых установках летательных аппаратов (ЛА), как правило, использу-

ется температура воздуха ТВХ
*
 на входе в ГТД. Измерение этой температуры 

производится как измерительной системой ЛА, так и системой автоматического 

управления (САУ) ГТД. 

Опыт эксплуатации ГТД на различных типах ЛА показал, что в ряде случаев 

температура ТВХ
*
, измеренная системами ЛА, существенно отличается от этой же 

температуры, измеренной САУ ГТД. При этом, поскольку в измерительной систе-

ме ЛА обеспечивается динамическая коррекция инерционности датчиков, измеря-

ющих температуру ТВХ
*
, температура ТВХ

*
 от этой системы принимается в полете 

как наиболее близкая к истинной. Такая динамическая коррекция в САУ двигателя 

выполнена быть не может, поскольку в ней отсутствует необходимая информация 

по углам атаки и скольжения, величинам перегрузок и другим факторам, сказыва-

ющимся на условиях обтекания датчиков измерения как системы ЛА, так и датчи-

ков САУ ГТД. Установка датчика ТВХ
*
 для САУ ГТД непосредственно на входе в 

двигатель делала бы этот замер наиболее достоверным, но такой установки, как 

правило, избегают для исключения разрушения двигателя при поломке датчика. 

Передача откорректированной по условиям полета температуры ТВХ из изме-

рительной системы ЛА в цифровой блок САУ ГТД производится в виде цифрового 

сигнала, который сопровождается признаком достоверности. При этом температу-

ра ТВХ
*
, измеренная системой ЛА, включается в программы управления ГТД толь-

ко при условии наличия этого признака. Выбор источника ТВХ
*
 в программах 

управления — от систем ЛА или измеренного САУ, определяется затем конкрет-
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ными алгоритмами САУ. Как правило принимается наименьшее из значений тем-

ператур с целью исключить влияние нагрева датчика солнцем. 

Пример взаимного изменения откорректированного и некорректированного 

значений ТВХ
*
 в полете ЛА показано на рисунке 1. Как видно из рисунка 1, это от-

личие достигает величины ±15 С. В то же время опыт эксплуатации показал, что 

при наличии сбоев в системе ЛА измерения ТВХ
*
 имели место передачи в САУ 

ГТД недостоверных значений ТВХ
*
 с признаком их достоверности. На рисунке 2 

показано изменение значений температур ТВХ
*
 от датчиков САУ и ЛА. Как видно 

из графика, величина основного значения температуры для САУ ГТД находится 

ниже фактической температуры на 60 С. При этом система ЛА не сформировала 

признак недостоверности параметра. Это привело к уменьшению расхода топлива 

в соответствии с программами управления САУ по величине ТВХ
*
, что привело к 

потере тяги двигателя на величину порядка 20 %. В этой связи очевидна необхо-

димость разработки методологии исключения недостоверной информации о зна-

чении ТВХ
*
 средствами САУ ГТД до ее поступления в программы управления. 

Ниже приведена такая методология, разработанная для САУ ГТД, содержащей два 

независимых канала измерения ТВХ
*
, который устанавливается на ЛА также с дву-

мя каналами измерения ТВХ
*
. 

 

Рис. 1 
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Рис. 2 

 

2. Методология исключения недостоверной информации. 

При контроле необходимо учитывать метрологические характеристики дат-

чиков и каналов измерения ТВХ
*
 САУ ГТД и измерительной системы ЛА. 

Введем обозначения: 

ТСАУ1, ТСАУ2 — значения ТВХ
*
 по каналам 1 и 2 САУ ГТД, 

ТЛА1, ТЛА2 — значения ТВХ
*
 по каналам 1 и 2 измерительной системы ЛА, 

ТСАУ — погрешность измерения температуры ТВХ
*
 системой САУ, 

ТЛА — погрешность измерения температуры ТВХ
*
 системой ЛА, 

ТКОРР — допустимая величина рассогласования ТСАУ и ТЛА из-за коррекции 

по динамическим условиям полета. 

Рассмотрим измерение величины ТВХ
* 

в статических условиях полета либо в 

наземных условиях. При отсутствии отказов в различных источниках информации 

разброс величин температуры ТВХ
*
 определяется метрологическими характеристи-

ками измерительных каналов, включающих датчики измерения ТВХ
*
. 

Очевидно, что различие значений ТВХ
*
, измеренного САУ по двум каналам, 

не превысит значения 2ТСАУ, измеренного ЛА — значения 2ТЛА, между САУ и 

ЛА в любых комбинациях в статических условиях — значения (ТСАУ + ТЛА). 

С учетом того, что в измерительной системе ЛА осуществляется коррекция из-

меренной величины ТВХ
*
 в динамике, максимальное рассогласование величин ТВХ от 

САУ и от ЛА не будет превосходить величины TСАУ-ЛА = (ТСАУ + ТКОРР + ТЛА). 

Очевидно, что выполнение хотя бы одного из условий: 
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|ТСАУ1 – ТСАУ2| > 2ТСАУ, 

|ТЛА1 – ТЛА2| > 2ТЛА, 

|ТСАУi – ТЛАj| > TСАУ-ЛА, i = 1,2; j = 1,2 

является признаком наличия отказа в одном из каналов измерения. 

Приведенные соотношения определены для двух каналов измерения ТВХ
*
 в 

САУ ГТД и двух каналов измерения ТВХ
*
 в измерительной системе ЛА. Если в 

этих системах число каналов превышает 2, то может быть применен также мажо-

ритарный принцип выявления недостоверного значения. Случай, когда САУ ГТД 

или ЛА содержит только один датчик, эквивалентен работе при наличии одного 

отказа и рассмотрен в настоящей статье. 

3. Алгоритм выявления недостоверного значения ТВХ
*
. 

3.1. Особенностью величины ТВХ
*
 является то, что значение ТВХ

*
 практически 

не связано какими-либо параметрами работы двигателя или параметрами полета. 

Поэтому определение достоверности значений ТВХ
*
 возможно осуществлять путем 

сравнения между собой значений, полученных от различных источников инфор-

мации. Проработка вариантов алгоритмов показала, что выявление источника не-

достоверной информации исключительно комбинаторными методами 

нерационально. Кроме того, при анализе необходимо учитывать различные харак-

теристики ТВХ
*
 от различных источников информации — датчиков САУ и ЛА. Оп-

тимальным, на наш взгляд, является алгоритм попарного сравнения с вычислением 

отклонений значений ТВХ
*
 от среднего значения. При этом такой алгоритм позво-

лит выявить недостоверность информации от любого источника данных о ТВХ
*
. 

Для проведения такого контроля должны быть вычислены значения 

|ТСАУ1 – ТЛА1| = 1, 

|ТСАУ1 – ТЛА2| = 2, 

|ТСАУ2 – ТЛА1| = 3, 

|ТСАУ2 – ТЛА2| = 4, 

|ТСАУ1 – ТСАУ2| = 5, 

|ТЛА1 – ТЛА2| = 6, 

Предельно допустимые величины отклонений 1…  6 составляют  Е1…. Е6 и 

определяются в соответствии с разделом 2. Очевидно, что в рассматриваемом слу-

чае Е1 = Е2 = Е3 = Е4 = (ТКОРР + ТСАУ + ТЛА), Е5 = 2ТСАУ, Е6 = 2ТЛА. 

3.2. Пусть событие А охватывает соотношение между собой величин ТВХ
*
, 

измеренных одной системой (либо САУ, либо ЛА), событие В — соотношения 

между собой величин ТВХ, измеренных разными системами. Тогда пусть имеют 

место события 

А = А1 = (5 ≤ E5)  (6 ≤ E6), 

В = В1 = [(1 ≤ E1)  (2 ≤ E2)  (3 ≤ E3)  (4 ≤ E4)]. 
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Очевидно, если выполняется условие А1  В1, информация о величинах ТВХ
*
 в 

обоих каналах САУ и в обоих каналах измерительной системы ЛА достоверна. В 

программах САУ ГТД используется ТВХ
*
 в соответствии с разделом 1 статьи. 

Пусть имеет место событие 

В = В2 = [(1 > E1)  (2 > E2)  (3 > E3)  (4 > E4)]. 

Тогда при выполнении условия А1  В2 выявить однозначно источник недо-

стоверности информации о величине ТВХ
*
 не представляется возможным, посколь-

ку в каждой из систем — САУ и измерительной системе ЛА, разность измеренных 

ТВХ
*
 находится в допустимых пределах, но при сравнении измеренных данных в 

разных системах эта разность выходит за допустимое значение во всех комбина-

циях сравнения. В этом случае целесообразно использовать информацию от си-

стемы САУ либо ЛА, вероятность отказа которой, определяемая расчетными 

методами или по статистическим данным, меньше. 

Пусть имеет место событие 

А = А2 = (5 > E5)  (6 > E6). 

При выполнении условия А2  В2 недостоверной полагается информация от 

всех каналов измерения. В таком случае работа САУ ГТД должна осуществляться 

по алгоритмам работы при отсутствии поступления информации о ТВХ
*
 либо ис-

пользовать в управлении значение ТВХ от канала с меньшей вероятностью отказа. 

Очевидно также, что условие А2  В1 физически нереализуемо. 

Если условия Аi  Вj, i = 1,2; j = 1,2 не выполняется, то для выявления недо-

стоверного источника информации наиболее рациональным является сравнение 

значений от всех измеренных значениях ТВХ
*
 со средним значением по этим изме-

рениям. Источник величины ТВХ
*
 с ее значением с наибольшим отклонением от 

среднего следует рассматривать как источник недостоверной информации и ис-

ключать из дальнейшего анализа. 

3.3. При исключении из обработки информации от одного из измерительных 

каналов рассмотрим случаи наличия дефекта в одном из каналов САУ и в одном из 

каналов ЛА. 

3.3.1. Дефект в одном измерительном канале САУ. 

Пусть в этом случае имеет место событие 

В = В3 = [(1 ≤ E1)  (2 ≤ E2)]  [(3 ≤ E3)  (4 ≤ E4)]. 

При условии события (6 ≤ E6)  В3 информация как в работоспособном кана-

ле САУ, так и в обоих каналах ЛА является достоверной. Если имеет место собы-

тие (6 > E6)    ̅̅ ̅, то недостоверной полагается информация от всех источников — 

от обоих каналов САУ и от обоих каналов ЛА. 

В остальных случаях источник недостоверной информации определяется 

аналогично п. 3.2 по наибольшему отклонению от среднего значения, вычисляемо-

го по достоверным значениям ТВХ
*
. 

3.3.2. Дефект в одном измерительном канале ЛА. 

Пусть в этом случае имеет место событие 
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В = В4 = [(1 ≤ E1)  ( ≤ E )]  [( ≤ E )  (4 ≤ E4)]. 3 3 2 2

При условии события (5 ≤ E5)  В4 информация как в работоспособном кана-

ле ЛА, так и обоих каналах САУ является достоверной. Если имеет место событие 

(5 > E5)   ̅̅ ̅, то недостоверной полагается информация от всех источников — от 

обоих каналов САУ и от обоих каналов ЛА. 

В остальных случаях источник недостоверной информации определяется 

аналогично п. 3.2 по наибольшему отклонению от среднего значения, вычисляемо-

го по достоверным значениям ТВХ
*
. 

3.4. При выявленных дефектах в двух каналах измерения ТВХ — обоих кана-

лах ЛА, обоих каналах САУ либо одном канале САУ и одном канале ЛА должно 

осуществляться сравнение измеренных величин от работоспособных каналов. Ес-

ли разность значений их величин i ≥ Еi, i = 1…6, то недостоверной полагается ин-

формация от всех источников данных. 

4. Дополнительные требования к контролю 

Очевидно, что при реализации рассмотренного метода целесообразно: 

 принимать решение об недостоверности информации в течение задан-

ного времени, назначаемого исходя из характеристик САУ ГТД и ЛА; 

 анализировать характер изменения значения ТВХ во времени. 

Заключение 

1. Рассмотренный в настоящей статье метод установления достоверности ин-

формации об измеренной в разных системах — в САУ ГТД и в ЛА, темпера-

туры ТВХ
*
 воздуха на входе в двигатель может быть применен и для 

определения достоверности других параметров двигателя в системе САУ. 

2. Предлагаемый метод может быть достаточно просто модифицирован при из-

менении количества датчиков САУ ГТД и измерительной системы ЛА. 
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ПРИНЦИПЫ МНОГОЛУЧЕВОГО РАСПРОСТРАНЕНИЯ 

СИГНАЛОВ БЕСПРОВОДНОЙ СИСТЕМЫ КОНТРОЛЯ 

ПАРАМЕТРОВ ГТД 

Аннотация. Данная статья посвящена проблеме нахождения мощности принима-

емого сигнала при многолучевом распространении сигнала в канале связи беспровод-

ной системы контроля параметров газотурбинного двигателя. Представлена концепция 

построения системы автоматического управления нового поколения с распределенной 

архитектурой, интеллектуальными модулями и беспроводными датчиками. Дано крат-

кое описание принципа работы симулятора многолучевого распространения сигнала 

систем связи. Подробно рассмотрен физический принцип многолучевого распростране-

ния сигналов. Приведены ключевые формулы, используемые при расчете напряженно-

сти электрического поля в точке приема сигнала. 

Введение 

Одним из основных направлений в разработке и модернизации авиационных 

газотурбинных двигателей является повышение показателей надежности, контро-

лепригодности и, в конечном итоге, снижение стоимости эксплуатации. В решении 

этой задачи важнейшую роль играет развитие систем автоматического управления 

и контроля, где основным является направление создания распределенных по ар-

хитектуре систем. При принятии данной концепции появляется возможность по-

лучения дополнительных преимуществ по увеличению надежности и 

масштабируемости системы за счет применения новых технологий передачи дан-

ных по цифровым каналам связи. 

На рисунке 1 представлена структурная схема распределенной системы авто-

матического управления (САУ) с беспроводными датчиками и интеллектуальными 

исполнительными механизмами [1]. 

На схеме используются следующие обозначения: БД1, БД2, …, БДn — беспро-

водные датчики; ИМ1, ИМ2, …, ИМn — исполнительные механизмы; ИБМ — ин-

теллектуальный беспроводной модуль обработки и передачи данных; Р — 

ретранслятор данных. Сплошной стрелкой обозначены каналы основной передачи 

данных, а пунктирной — дублирующие или резервные каналы [1]. 
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Рис. 1. Архитектура распределенной САУ с беспроводными датчиками и 

исполнительными механизмами 

 

САУ, представленная на рисунке 1, содержит беспроводные датчики с интел-

лектуальными беспроводными модулями и интеллектуальные исполнительные ме-

ханизмы (ИИМ). ИБМ могут быть непосредственно прикреплены к датчику либо 

осуществлять от него прием и ретрансляцию первичной информации по беспро-

водной сети. В совокупности БД и ИБМ образуют интеллектуальный беспровод-

ной датчик (ИБД). Датчики передают результат измерения в интеллектуальные 

модули ИМ и в центральный вычислитель. На основе полученных данных интел-

лектуальные модули ИМ / центральный вычислитель формируют управляющие 

команды для исполнительных механизмов. Ретрансляторы служат для обеспечения 

работы беспроводной сети на расстояниях, превышающих радиус действия пере-

датчиков, входящих в состав конечных узлов сети. Сетевой интерфейс служит для 

приема данных от беспроводных датчиков и обмена информацией между интел-

лектуальными исполнительными механизмами с центральным вычислителем. 

Центральный вычислитель осуществляет: 

 сбор и анализ данных от всех узлов САУ, реализацию заданных алго-

ритмов регулирования; 

 выдачу управляющих команд, полученных от бортовых систем; 

 анализ технического состояния силовой установки; 

 хранение полетной информации [1]. 

При построении подсистемы беспроводной передачи данных системы авто-

матического управления и контроля авиационного газотурбинного двигателя одной 

из основных технических проблем является многолучевое распространение радио-

сигнала, возникающее в результате множества переотражений от конструктивных 

элементов двигателя и мотогондолы, в которой он установлен. Для решения такой 
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проблемы необходим симулятор, позволяющий учитывать реальные условия среды 

и физико-технические условия приемо-передающей аппаратуры при расчете элек-

тромагнитных полей. Существующие на рынке симуляторы, такие как HFWorks, 

COMSOL, HFSS, не позволяют учесть все указанные требования. В связи с этим 

была необходима разработка программного комплекса трехмерного моделирования 

многолучевого распространения сигналов систем связи. Модель расчета многолуче-

вого распространения сигнала от передатчиков к приемникам состоит из трех ос-

новных частей: интерфейса пользователя, геометрической модели и физической 

модели распространения сигнала. В данной статье более подробно рассмотрена фи-

зическая модель распространения сигналов, которая решает задачи расчета физиче-

ских параметров сигнала в точках приема, используя геометрические данные путей. 

Входными данными для работы физической модели, сформированными графиче-

ским интерфейсом и геометрической моделью, являются: 

 характеристики приемников/передатчиков (поляризация, диаграмма 

направленности, тип антенны, ориентация в пространстве, потери си-

стемы и т. д.); 

 физические свойства материалов среды (диэлектрическая проницае-

мость, проводимость, толщина материалов); 

 параметры излучаемого сигнала (тип, форма, мощность, частота, коор-

динаты путей распространения). 

Модель распространения построена на развитии классических уравнений 

Максвелла — Гельмгольца [2] с использованием асимптотических методов Зи-

мерфельда — Рюнге и Люнгберга —Клайна [3]. 

Классические электрические поля, переписанные таким образом, называются 

приближением геометрической оптики. Соответственно, сигнал представлен в ви-

де распределения электрического поля E, а его поляризация задается ориентацией 

вектора в пространстве. 

При взаимодействии луча с поверхностью или с кромкой поверхности проис-

ходит потеря мощности, которая записывается в виде комплексных коэффициен-

тов отражения, пропускания и дифракции. Все используемые коэффициенты 

учитывают поляризационные свойства волн, а также геометрические и физические 

свойства объектов, с которыми взаимодействует волна [3]. 

Для моделирования реальных условий в физическую модель также добавлены 

параметры антенн и их диаграмм направленности. Используя графический интер-

фейс, можно задавать начальные значения амплитуды и фазы. При вращении ан-

тенн в пространстве возможно появление дополнительных поляризационных 

потерь, которые описаны в модели через соответствующий коэффициент, который 

характеризуется степенью поляризационной согласованности передающей и при-

емной антенн [4]. 

Базовыми выходными параметрами физического блока являются значения 

напряженности Е-поля, время и углы распространения сигналов. 
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Принцип работы физической модели распространения сигналов 

По полученным геометрическим данным для каждой траектории, на которой 

находятся один приемник и один передатчик, рассчитывается ее длина, которая 

используется в расчете напряженности электрического поля. 

Действующее значение напряженности электрического поля в точке приема 

электромагнитной волны, которая распространяется в свободном пространстве, 

вычисляется по формуле [5]: 
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где 
TxG  — коэффициент усиления передающей антенны, 

RxG  — коэффициент уси-

ления приемной антенны, 
WP  — мощность передатчика, 

0  — волновое сопротив-

ление вакуума, f — частота сигнала, r — расстояние от передатчика до приемника, 

с — скорость света. 

При падении электромагнитной волны на границу двух сред с различной ди-

электрической проницаемостью происходит отражение волны (рис. 2, kотр). 

 

Рис. 2. Отражение и преломление электромагнитной волны 

Расчет коэффициентов отражения может осуществляться одним из трех сле-

дующих способов [5]: 

 согласно модели Френеля, которая описывает прохождение электро-

магнитной волны через границу раздела двух бесконечных полупро-

странств с различными электрическими свойствами и не учитывает 

толщину материала и внутренние переотражения (данный способ ис-

пользуется для калибровки симулятора); 

 согласно модели ITUR, являющейся уточненной моделью Френеля, в 

которой учитывается толщина материала; 

 согласно модели Generalized, в которой учитывается толщина материа-

ла и внутренние переотражения внутри материала. 
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Явление дифракции электромагнитных волн, которое возникает при огибании 

волной препятствий (рис. 3), основывается на принципе Гюйгенса — Френеля. 

 

 

 

Рис. 3. Дифракция электромагнитных волн 

 

 

В соответствии с этим принципом каждый элемент волнового фронта можно 

рассматривать как центр вторичных сферических волн [4]: 
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где r — расстояние от элемента dS до точки наблюдения O’; K(χ) — коэффициент, 

учитывающий изменение амплитуды вторичного источника в зависимости от зна-

чения угла χ между направлением падающего луча r


 и рассеянного 'r


, который 

часто называют углом дифракции (рис. 4). 

При χ→0 коэффициент K→1. Полное поле в точке наблюдения определяется 

интегралом от выражения по поверхности S волнового фронта первичной волны 

[4]. 
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Рис. 4. Угол дифракции χ 

 

 

Также для расчета используются характеристики приемников и передатчиков 

сигнала. 

Поляризация электромагнитной волны — это упорядоченность в ориентации 

векторов напряженности электрического и магнитного полей в плоскости, перпен-

дикулярной вектору скорости распространения волны. В зависимости от ориента-

ции и конструкции передающей антенны поляризация может быть линейной, 

круговой и эллиптической [4]. 

Из конструкции антенны вытекает следующая основная характеристика пере-

дающей антенны — это ее диаграмма направленности, которая представляет собой 

зависимость напряженности поля, создаваемого антенной, от углов наблюдения в 

пространстве (рис. 5). 

На рисунке 5 изображены главный и боковые лепестки диаграммы. Главный 

лепесток соответствует направлению главного излучения/приема, все остальные 

максимальные значения поля называют боковыми лепестками. Шириной диаграм-

мы направленности называют угол, в пределах которого мощность излучения 

уменьшается на более чем в 2 раза относительно мощности в направлении макси-

мального излучения. 
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Рис. 5. Диаграмма направленности в полярной системе координат 

 

Для расчетов напряженности электромагнитного поля используются диа-

граммы направленности антенн, представленные в прямоугольной системе коор-

динат (рис. 6). 

 

Рис. 6. Нормированная диаграмма направленности в полярной системе координат 

 

Одними из главных параметров диаграммы направленности являются ширина 

главного лепестка по нулевому изучению 0  и ширина по уровню половины мощ-

ности 50, , который соответствует 3 дБ или 0,707 по напряженности поля [4]. 

По полученной диаграмме направленности антенны рассчитываются коэф-

фициенты направленного действия (КНД) и усиления (КУ) [4]. 

Коэффициент направленного действия характеризует направленные свойства 

антенны и определяется по излучаемой мощности, из-за чего не учитывает потери 

(т. е. не зависит от коэффициента полезного действия антенны): 

 
22

0 cpE/ED  , (3) 

где 2
0E  — квадрат напряженности поля в главном направлении, 2

cpE  — среднее 

значение квадрата напряженности поля во всех направлениях. 
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Коэффициент усиления характеризует направленные свойства антенны и 

учитывает потери мощности [6]: 

 
2 2

0 /Tx оэG E E , (4) 

где 2
0E  — квадрат напряженности поля в главном направлении, 2

оэE  — среднее 

значение квадрата напряженности поля, созданного эталонной антенной при ра-

венстве подводимых к антеннам мощностей и с учетом их коэффициента полезно-

го действия. 

Коэффициент полезного действия (КПД) антенны равен отношению излучае-

мой мощности антенны к мощности, подводимой к антенне. С его помощью оце-

ниваются потери электрической энергии в антенне — потери в земле, проводах 

антенны, изоляторах и т. п. [6]. 

 
/W перP P  ,  (5) 

где 
WP  — излучаемая в пространство мощность,

перP  — мощность, подведенная к 

антенне. 

Между тремя этими характеристиками существует следующая зависимость: 

 /1,64TxG D   .  (6) 

Основными параметрами приемных антенн являются принимаемая мощность 

и сдвиг фаз. 

Принимаемая мощность вычисляется на основе излучаемой мощности пере-

дающей антенны и расстоянии, на котором находятся друг друга приемник и пере-

датчик. Положим, что в открытом пространстве передающая антенна излучает 

изотропно уровень мощности 
WP , тогда плотность мощности на расстоянии d от 

антенны составляет 2/ 4WP d  (рис. 7) [7].
 

 

 

Рис. 7. Излучение мощности изотропной антенной 
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Приемная антенна, ориентированная в направлении излучаемой мощности, 

собирает долю мощности, пропорциональную пощади ее поперечного сечения [7]: 
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W Tx R
R

P G A
P

d


 
,  (7)

 

где RA  — эффективная площадь приемной антенны, TxG  — коэффициент усиления 

передающей антенны. 

Зависимость между коэффициентом усиления RxG  приемной антенны и ее 

эффективной площадью выражается соотношением: 

 

2

4

Rx
R

G
A




 ,  (8)

 

где fс /  — длина волны передающего сигнала, с — скорость света, f — частота 

переданного сигнала. 

Тогда эффективная мощность приемной антенны [7] 

 
2(4 / )

W Tx Rx
R

P G G
P

d 
 ,  (9)

 

где 
2

1

(4 / )d 
 — потери в свободном пространстве. 

Вследствие наличия нескольких путей распространения сигнала от переда-

ющей антенны к приемной возникают мелкомасштабные (релеевские) замирания. 

В результате отражения от многих объектов (многолучевое распространение) каж-

дой траектории сигнала соответствуют свои амплитуда и время задержки сигнала. 

Из-за временной задержки возникает фазовый сдвиг передаваемого сигнала. Раз-

ность фаз двух сигналов )cos(EE 101   и )cos(EE 202  , где фазы сигналов 

111   t  и 222   t , можно рассчитать по формуле [6]: 

 T/)tt()tt(f)tt( 21212121 22   , (10) 

где ω = 2πf — циклическая частота, t1 и t2 — момент времени прихода сигналов, 

Т — период. 

Энергетические потери, возникающие в результате многолучевого распро-

странения, определяют форму принимаемого сигнала. Полное значение поля в 

точке приема рассчитывается как сумма нескольких лучей: прямого луча, прелом-

ленного луча и луча, прошедшего дифракцию. 

Углы отлета и прилета лучей рассчитываются при помощи векторов, описы-

вающих направление распространения луча в начале и в конце пути, и характери-

зуются значениями азимута и угла места. Азимут изменяется в д-диапазоне [–180°; 
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180°], положительным считается угол, повернутый против часовой стрелки отно-

сительно направления оси (OX) в плоскости (XOY) [5]. 

Угол места изменяется в диапазоне [–90°; 90°], положительным считается 

угол, повернутый в сторону положительного направления оси (OZ) относительно 

направления (OX) [5]. 

Полученные выходные данные физической модели многолучевого распро-

странения при решении задачи точной временной синхронизации позволяют вос-

произвести форму сигнала на входе приемного устройства, осуществить его прием 

и получить характеристики помехоустойчивости [3], реализуя таким образом си-

стему, описанную в [8]. 

Выводы 

Описанный выше принцип работы физической модели был разработан и ис-

пользуется в рамках научно-исследовательской работы, проводимой совместно 

ФГАОУ ВО СПбПУ, ООО «НИЦ Радиотехники» и АО «ОДК-Климов». Указанная 

работа нацелена на изучение специфики распространения сигнала в конкретных 

условиях и на определение требований, которые предъявляются к приемо-

передающему оборудованию по типу антенн, схемам усиления и фильтрации 

и т. п., что в свою очередь позволит оптимизировать процесс отладки при построе-

нии подсистемы беспроводной передачи данных системы автоматического управ-

ления и контроля авиационного газотурбинного двигателя. 
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МЕТОДИКА СОЗДАНИЯ ЭЛЕКТРОННЫХ МОДЕЛЕЙ И 

ПРОЕКТИРОВАНИЯ ОБРАБОТКИ ФАСОК НА ЗУБЧАТЫХ 

КОЛЕСАХ С ЭВОЛЬВЕНТНЫМ ЗАЦЕПЛЕНИЕМ В СИСТЕМЕ 

UNIGRAPHICS NX-4 

Аннотация. Данная статья посвящена решению задачи по сокращению трудоемко-

сти обработки фасок на торцах конических косозубых колес с круговыми зубьями. Целью 

решения проблемы стало исключение ручных работ и перевод этой операции на 5-

координатный станок с ЧПУ. В процессе решения проблемы была разработана методика 

создания электронных 3D моделей деталей данного типа в системе Unigraphics NX-4 (да-

лее NX-4). По этой методике в базу выражений системы NX-4 записываются математиче-

ские формулы построения эвольвенты, вводятся исходные данные зубчатого зацепления 

из чертежа детали, выполняется построение эвольвентных кривых, используемых для со-

здания электронной модели шестерни. Во встроенном редакторе постпроцессоров 

PostBuilder системы NX-4 был разработан специализированный постпроцессор для расче-

та управляющих программ на систему числового управления Sinumerik-840D. В резуль-

тате проведенной работы трудоемкость на обработку одной детали уменьшилась на 

2,57 н/ч, значительно сократилась трудоемкость изготовления приспособлений. 

Введение 

До недавнего времени обработка фасок на торцах зубьев косозубых шестерен 

с круговыми зубьями производилась ручным слесарным методом или на 3-

координатных станках со сложными в изготовлении приспособлениями. 

В настоящее время приобретены 5-координатные обрабатывающие центры Стер-

литамакского станкостроительного завода, позволяющие обрабатывать детали данного 

типа в автоматическом режиме. Перед отделом оборудования с ЧПУ и разработки про-

граммного обеспечения управления главного технолога была поставлена задача — со-

здать программы для обработки фасок на зубьях ведущей шестерни, шестерни коробки 

приводов и шестерни масляной помпы на новых обрабатывающих центрах. 
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Для создания электронной модели шестерен требовалось построить круговые 

зубья для трех вышеперечисленных деталей. Для этого были использованы фор-

мулы из справочника «Теория зубчатых зацеплений», Ф. Л. Литвин, Государ-

ственное издательство физико-математической литературы, Москва, 1960 год [1]. 

Исходные данные и формулы построения эвольвенты 

Для обработки фасок на кромках зубьев необходимо создать электронную 

модель детали (ЭМ). В системе NX-4 строим параметрический эскиз контура дета-

ли и создаем 3D-модель тела вращения. Профиль впадины зубьев шестерни будем 

строить по 3 сечениям — на большем конусе m = 2,5 мм, на среднем конусе m = 

2,2, на малом конусе m = 1,9 (рис. 1). 

 

 

 

Рис. 1. Исходный эскиз и 3D-модель тела вращения 

 

Термины и определения приведены в таблице 1. 

На рисунке 2 показаны параметры построения эвольвенты. 

Т а б л и ц а  1  

Термины и определения 

Переменная Описание 

m Модуль зацепления 

z Число зубьев 

alfa Угол профиля (α) 

d_del Внешний делительный диаметр ( д  

d_main Диаметр основной окружности       

da Диаметр вершин 

df Диаметр впадин 

file:///D:/Заказы/Климов%202018/5.%20технология%20изготовления%20и%20ремонта/5.1/Рис.1.%20Исходный%20эскиз%20и%203D%20модель.tif
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Переменная Описание 

psi Инвалюта угла alfa (ψ) 

pi() Число π, равно 3.141592654 

S Толщина зуба по делительной окружности 

Td Ширина впадины по делительной окружности 

gamma Угол на ширине впадины по делительной окружности (γ) 

beta Угол поворота эвольвенты для задания профиля впадины (β) 

 

 

Рис. 2. Эвольвента 

Т а б л и ц а  2  

Уравнение эвольвенты в полярных координатах 

Расчетная формула [1] в NX-4 

 

 

)cos(
r

r0


  (рис. 2) 

 

r0  — радиус основной окружно-

сти 

α — угол профиля 

d_del = m*z — диаметр делительной окружности для 

m = 2,5 

d_del2 = m2*z — для среднего модуля m = 2 (рис. 1) 

d_del3 = m3*z — для модуля m = 1,9 

d_main = d_del*cos(alfa) — диаметр основной окруж-

ности 

d_main2 = d_del2*cos(alfa) 

d_main3 = d_del3*cos(alfa) 

file:///D:/Заказы/Климов%202018/5.%20технология%20изготовления%20и%20ремонта/5.1/Рис.2%20Эвольвента.tif
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Расчетная формула [1] в NX-4 

alfa_max = 45 — максимальный угол давления 

t = 0 — переменный параметр, 0 <= t <= 1 

r = (d_main/2)/cos(alfa_max*t) 

r2 = (d_main2/2)/cos(alfa_max*t) 

r3 = (d_main3/2)/cos(alfa_max*t) 

 

  )tan(  
ψ — инвалюта угла α 

psi = tan(alfa_max*t)*180/pi()-alfa_max*t 

psi2 = tan(alfa_max*t)*180/pi()-alfa_max*t 

psi3 = tan(alfa_max*t)*180/pi()-alfa_max*t 

pi() = 3,141592654 число π 

 

 

Рис. 3. Смещения профиля зуба на угол β 

Для построения профиля впадины необходимо рассчитать: 

 текущий радиус r (табл. 2, рис. 2); 

 угол ψ (psi) — инвалюту угла ∝ (alfa) (табл. 2, рис. 3); 

 угол γ (gamma) (табл. 3, рис. 3); 

 толщину зуба по дуге делительной окружности S (табл. 3); 

 ширину впадины по дуге делительной окружности Td (табл. 3, рис. 3); 

 рассчитать угол поворота профиля эвольвенты β (beta) (табл. 3, рис. 3); 

 преобразовать полярные координаты точек эвольвенты в декартовые 

(табл. 3). 

file:///D:/Заказы/Климов%202018/5.%20технология%20изготовления%20и%20ремонта/5.1/Рис.3%20Смещения%20профиля%20зуба%20на%20угол%20beta.tif
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Также нужно было учесть угол поворота профиля зуба β. β — угол между 

осью Y и прямой, соединяющей ось вращения с точкой пересечения основной 

окружности и началом эвольвенты на впадине шестерни [2]. 

Т а б л и ц а  3  

Уравнение эвольвенты с учетом поворота на угол β в NX-4 

Расчетная формула [4] в NX-4 

)sin()cos(   yxX  

)cos()sin(   yxY  

для модуля 2,5 

m = 2 

S = m*pi()/2 

Td = m*pi()-S 

Gamma = 2*Td*180/(d_del*pi()) 

psid = tan(alfa)*180/pi()-alfa 

beta = psid-gamma/2 

x = r*sin(psi) 

y = r*cos(psi) 

xt = x*cos(beta) – y*sin(beta) 

yt = x*sin(beta) + y*cos(beta) 

для среднего модуля 2,2 

m2 = 2.2 

S2 = m2*pi()/2 

Td2 = m2*pi()-S2 

gamma2 = 2*Td2*180/(d_del2*pi()) 

psid2 = tan(alfa)*180/pi()-alfa 

beta2 = psid2-gamma2/2 

x2 = r2*sin(psi) 

y2 = r2*cos(psi) 

xt2 = x2*cos(beta2)-y2*sin(beta2) 

yt2 = x2*sin(beta2)+y2*cos(beta2) 

для модуля 1,9 

m3 = 1,9 

S3 = m3*pi()/2 

Td3 = m3*pi()-S3 

gamma3 = 2*Td3*180/(d_del3*pi()) 

psid3 = tan(alfa)*180/pi()-alfa 

beta3 = psid3-gamma3/2 

x3 = r3*sin(psi) 

y3 = r3*cos(psi) 

xt3 = x3*cos(beta3) – y3*sin(beta3) 

yt3 = x3*sin(beta3) + y3*cos(beta3) 
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Рис. 4. База выражений в системе NX-4 

 

Все расчетные формулы, исходные данные зубчатого зацепления из чертежа 

детали (модуль зацепления, число зубьев, угол профиля, угол делительного конуса 

и т. д.) были занесены в базу выражений системы NX-4 (рис. 4) для построения 

эвольвентного профиля впадины (рис. 5). 

Создание электронной модели детали 

По созданным в базе выражений формулам при помощи модуля «Кривая по 

закону» [3] в системе NX-4 были построены эвольвентные кривые и с их помощью 

получены эскизы профиля впадины зуба (рис. 5). 

 

file:///D:/Заказы/Климов%202018/5.%20технология%20изготовления%20и%20ремонта/5.1/Рис.4%20База%20выражений.tif
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Рис. 5. Эскизы профиля впадины 

 

Через построенные кривые впадины были созданы поверхности, которые ис-

пользовались для построения профиля зуба. Готовая модель в системе NX-4 

(рис. 6). 

 

Рис. 6. Электронная модель шестерни в системе NX-4 

Проектирование обработки 

Для крепления шестерен было спроектировано и изготовлено универсальное 

приспособление со сменными элементами. С помощью технологии геометриче-

ских связей WAVE [3] была создана сборка из всех построенных электронных мо-

делей деталей приспособления и обрабатываемой детали (рис. 7). 

 

file:///D:/Заказы/Климов%202018/5.%20технология%20изготовления%20и%20ремонта/5.1/Рис.5_Эскизы%20профиля%20впадины.tif
file:///D:/Заказы/Климов%202018/5.%20технология%20изготовления%20и%20ремонта/5.1/Рис.6%20Электронная%20модель%20шестерни%20в%20системе%20NX-4.tif
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Рис. 7. Сборка приспособления в системе NX-4 

 

При проектировании обработки фасок на внутренней стороне малого конуса 

были подобраны углы наклона фрезы таким образом, чтобы исключить врезание в 

выступающие части детали. Для повышения стойкости режущего инструмента бы-

ли подобраны оптимальные режимы резания, позволяющие обрабатывать партию 

деталей без переточки фрезы. 

Для создания управляющих программ автоматизированной обработки всех 

зубьев детали во встроенном редакторе постпроцессоров PostBuilder системы NX-

4 с использованием языка программирования TCL [5] был разработан специализи-

рованный постпроцессор на систему числового управления Sinumerik-840D. Обра-

ботка фасок на внутренней части конической шестерни показана на рисунках 8, 9. 

 

 

Рис. 8. Обработка фаски со стороны спинки зуба 

 

Рис. 9. Обработка фаски со стороны корыта 

file:///D:/Заказы/Климов%202018/5.%20технология%20изготовления%20и%20ремонта/5.1/Рис.7.%20Сборка%20приспособления%20в%20системе%20NX-4.tif
file:///D:/Заказы/Климов%202018/5.%20технология%20изготовления%20и%20ремонта/5.1/Рис.8.%20Обработка%20спинки.tif
file:///D:/Заказы/Климов%202018/5.%20технология%20изготовления%20и%20ремонта/5.1/Рис.9.%20Обработка%20корыта.tif
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Заключение 

Если говорить об экономическом эффекте этого внедрения, то можно срав-

нить, как изменилась трудоемкость изготовления приспособлений: для 3-

координатного станка с делительным устройством требовалось 1 800 нормо-часов, 

а при использовании универсального приспособления для станка с ЧПУ — 40 

нормо-часов. Трудоемкость на обработку одной детали также уменьшилась: бы-

ла — 3 нормо-часа, стала — 0,43 нормо-часа. 

Подводя итоги, можно сделать следующие выводы: 

1. Применение созданной методики позволило решить задачу обработки фасок 

на торцах зубьев на 5-координатных станках с ЧПУ. 

2. Методику можно применять для создания электронных моделей деталей и об-

работки цилиндрических и конических прямозубых, косозубых колес на стан-

ках с ЧПУ. 

3. После внедрения было получено снижение трудоемкости от использования 

универсального приспособления на 1 760 нормо-часов, а при обработке фа-

сок — на 2,57 нормо-часа на одну деталь. 

4. Использование этой методики исключает возможность ошибки и приводит к 

уменьшению брака. 

Литература 

1. Литвин Ф. Л. Теория зубчатых зацеплений. — М.: Государственное издательство физи-

ко-математической литературы, 1968. — 564 с. 

2. Лопато Г. А., Кабатов Н. Ф., Сегаль М. Г. Конические и гипоидные передачи с круго-

выми зубьями. М.: Машиностроение, 1976. — 423 с. 

3. Краснов М., Чигишев Ю. Unigraphics для профессионалов. —ЛОРИ, 2013. — 319 с. 

4. Выгодский М. Я. Справочник по высшей математике. М.: Наука, 1966. — 870 с. 

5. Уэлш Б., Джонс К. Практическое программирование на TCL и ТК. 4-е издание. — М., 

СПб., Киев: издательский дом «Вильямс», 2004. — 1125 с. 

  



256 

УДК 621.791.92 

Р. С. Корсмик
1, 2

, Г. А. Туричин
1, 2

, А. И. Житенев
2
, Г. Г. Задыкян

2 

1 
Санкт-Петербургский государственный морской технический университет 

2 
Санкт-Петербургский политехнический университет Петра Великого 

r.korsmik@ltc.ru 

ИССЛЕДОВАНИЕ ПРОЦЕССА КРИСТАЛЛИЗАЦИИ СПЛАВА 

ЖС32-ВИ ПРИ ВОССТАНОВИТЕЛЬНОЙ ЛАЗЕРНОЙ 

НАПЛАВКЕ ЭЛЕМЕНТОВ РАБОЧИХ ЛОПАТОК 

ГАЗОТУРБИННЫХ УСТАНОВОК 

Аннотация. Работа посвящена лазерной наплавке металлического порошка жаро-

прочного сплава ЖС32-ВИ. В ходе экспериментов исследовали влияние основных тех-

нологических параметров на формирование геометрии и микроструктуры 

наплавляемых валиков. Для уменьшения количества опытов эксперимент проводили по 

многофакторному центральному композиционному ротатабельному плану. Получены 

характерные зависимости и регрессионные уравнения, описывающие ширину и высоту 

валика, температурный градиент и соотношение участков направленной и равноосной 

кристаллизации. По установленным зависимостям подобрано технологическое окно па-

раметров, позволяющих производить восстановительную лазерную наплавку рабочих 

лопаток газотурбинных установок. 

Введение 

Неотъемлемой частью повышения срока эксплуатации ГТД является их тех-

ническое обслуживание и ремонт. В первую очередь это касается основных доро-

гостоящих и наиболее массово используемых элементов конструкции ГТД — 

рабочих лопаток, причинами износа или поломки которых в процессе работы яв-

ляются вибрации, удары, абразивный износ, работа при высоких температурах и 

другие негативные факторы [1]. Лазерная наплавка, как технология ремонтных ра-

бот, потенциально востребована предприятиями, занимающимися обслуживанием 

и ремонтом деталей, используемых в двигателестроении, атомной энергетике, 

нефтехимическом производстве, горнодобывающей, металлообрабатывающей и 

других отраслях промышленности, где используемые машины и механизмы под-

вергаются воздействию агрессивных сред и механическому износу. Для лазерной 

технологии в отличие от аргонодуговой наплавки характерны минимальный при-

пуск под последующую механическую обработку (около 200 мкм), узкая зона тер-

мического влияния (100–200 мкм), наличие мелкозернистой структуры 

наплавленного слоя, минимальный (локальный) энерговклад, увеличение ремонт-

ной площади поверхности лопатки ГТД, отсутствие необходимости термической 

обработки, повышенные механические характеристики наплавленного слоя [2]. 
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Качество литых изделий зависит от особенностей формирования структуры 

при кристаллизации. С ростом требований к ГТД для повышения длительной 

прочности в условиях ползучести была создана технология направленной кристал-

лизации при литье турбинных лопаток. В таких лопатках структура представлена 

столбчатыми зернами. Границы между ними в основном параллельны направле-

нию главных растягивающих напряжений [3], а поперечные составляющие границ, 

по которым в равноосных структурах происходит разрушение, отсутствуют. Так 

как для сохранения работоспособности изделия после ремонта необходимо, чтобы 

в восстановленной части микроструктура была идентична основному металлу, 

следует осуществлять строгий контроль технологических параметров для получе-

ния столбчатой структуры наплавки, включая эпитаксиальный рост [4]. 

Столбчатые кристаллы с вырожденными ветвями второго порядка формиру-

ются в условиях высоких градиентов температур GL, а их рост протекает по 

направлению преимущественного теплоотвода. По мере продвижения фронта кри-

сталлизации и увеличения закристаллизовавшегося слоя градиент значительно 

снижается и становится возможным образование вторичных ветвей, а направление 

роста приближается к кристаллографическому направлению <001> [5]. При еще 

большем снижении градиента и появлении концентрационного переохлаждения 

происходит переход от столбчатых кристаллов к равноосным (Columnar to 

equiaxed transition — CET). 

Поэтому целью настоящей работы было изучение влияния условий кристал-

лизации, определяемых параметрами процесса, на микроструктуру наплавок, 

включая переход от столбчатых кристаллов в равноосным. 

Методика, материалы и оборудование 

Исследования проводили с использованием металлического порошка жаро-

прочного никелевого сплава ЖС32-ВИ, фракции 40–100 мкм, полученного мето-

дом плазменного центробежного распыления электродов на АО «Композит». 

Наплавка образцов производилась на установке лазерной наплавки, в состав 

которой входит промышленный робот LRM-200iD_7L, Fanuc; источник лазерного 

излучения ЛК-700, ИРЭ-Полюс; лазерная фокусирующая головка FLW D30, IPG 

Photonics с коаксиальным соплом для наплавки COAX-40-S, Fraunhofer ILT; по-

рошковый питатель Oerlikon Metco Powder Feeder Twin 150 с сечением канавки 

снимающего диска 5 × 0,6 мм
2
. 

Для изучения влияния выставляемых параметров процесса наплавки прово-

дили многофакторный эксперимент по Центральному ротатабельному композици-

онному плану [6], в котором варьировали мощность излучения, скорость 

перемещения лазерного луча относительно изделия, массовый расход порошка. 

Соответствие безразмерных величин уровней варьирования и выставляемых пара-

метров приведены в таблице 1. 
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Т а б л и ц а  1  

Уровни варьирования параметров наплавки 

Уровень варьирования Фактор 

Безразмерная величина Мощность, P, Вт 
Скорость наплавки, 

V, мм/с 

Массовый расход по-

рошка, F, г/мин 

+1,68 166 3,32 1,77 

+1 200 4 2,12 

0 250 5 2,65 

–1 300 6 3,20 

–1,68 334 6,68 3,53 

 

Для исследования микроструктуры образцов изготовляли продольные и по-

перечные шлифы. Для выявления структуры поверхность полированных шлифов 

травили царской водкой. Металлографические исследования проводили при по-

мощи оптического микроскопа DMI 5000 (Leica). Измерение геометрических па-

раметров микроструктурных составляющих проводили с использованием 

векторного графического редактора Inkscape. 

Результаты и их обсуждение 

Влияние параметров наплавки на формирование валиков 

Анализ результатов многофакторного эксперимента показывает, что увеличе-

ние мощности и массового расхода порошка увеличивают и ширину, и высоту ва-

лика (рис. 1) из-за повышения вовлекаемого в процесс количества материала. 

Повышение скорости наплавки уменьшает ширину и высоту валиков. Для удоб-

ства исполнения здесь и далее по горизонтальной оси отложены безразмерные ве-

личины по уровням варьирования. 

 

  
а) б) 

Рис. 1. Влияние параметров процесса наплавки на ширину и высоту наплавки в 

центре валика 
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Путем преобразования безразмерных величин в абсолютные получаем ре-

грессионные уравнения зависимостей ширины и высоты наплавляемого валика от 

мощности излучения, скорости наплавки и расхода порошка: 

                                   мм, (1) 

                                      мм, (2) 

Влияние параметров наплавки на микроструктуру 

Микроструктура образцов представляет собой преимущественно столбчатые 

зерна, ориентированные вдоль направления градиента температуры, в соответ-

ствии с перемещениями головки лазера (рис. 2). В зависимости от локальных 

условий охлаждения возможны отклонения от преимущественных направлений, 

но рост таких кристаллов быстро прекращается из-за геометрического отбора [5]. 

Во всех образцах помимо столбчатых обнаружены равноосные кристаллы. 

Судить о точке CET можно лишь по последнему валику, так как в предыдущих 

происходит переплавление области равноосных кристаллов вплоть до столбчатых 

за счет наложения последующих проходов. 

  
а) б) 

Рис. 2. Продольные шлифы наплавок: а) режим, обеспечивающий отсутствие макродефек-

тов, б) режим, ведущий к образованию трещин 

 
Рис. 3. Микроструктура поперечного сечения наплавленного валика. Красным цветом вы-

делена область равноосной кристаллизации 
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В качестве критерия оценки влияния параметров процесса наплавки на мик-

роструктуру полученных валиков принимали отношение площади участка направ-

ленной кристаллизации к общей площади расплава за один проход. Увеличение 

скорости наплавки значительно снижает оцененную таким образом протяженность 

столбчатых кристаллов, а повышение массового расхода порошка в меньшей сте-

пени (рис. 4а). 

 

Рис. 4. Влияние параметров процесса наплавки: а) на величину температурного 

градиента, б) на относительную площадь участка расплава с направленной 

кристаллизацией 

 

Влияние параметров процесса на относительную протяженность столбчатых 

кристаллов представлено в уравнении: 

 
 н 

    
                             . (4) 

Значение температурного градиента зависит от теплопроводности материала, 

мощности источника нагрева, подводимого к телу и габаритов изделия. При усло-

вии постоянной теплопроводности на величину градиента температур будут ока-

зывать влияние мощность излучения и высота расплава наносимого валика. Как 

было показано ранее в формуле (2), высота валика и, соответственно, высота рас-

плава, возрастают при увеличении мощности излучения и расхода присадочного 

порошка и снижении скорости перемещения ванны расплава. Так как мощность 

излучения одновременно повышает и температурный градиент, и высоту валика, 

то для снижения температурного градиента целесообразно фиксировать данный 

параметр и увеличивать соотношение расход порошка / скорость перемещения. 

Влияние параметров процесса наплавки на величину температурного градиента 

приведено на рисунке 4б. 

0,55

0,6

0,65

0,7

0,75

0,8

Sн
к/

Sо
б

щ
 

Безразмерные P, V, F 
мощность скорость 

расход порошка 

400

500

600

700

800

900

1000

Те
м

п
ер

ат
ур

н
ы

й
 г

р
ад

и
ен

т,
 К

/м
м

 

Безразмерные  P, V, F 

мощность скорость расход 



261 

После преобразования безразмерных величин в абсолютные получаем регрес-

сионное уравнение зависимости температурного градиента в начальный момент 

кристаллизации от мощности излучения, скорости наплавки и расхода порошка: 

                                 К/мм. (3) 

Влияние параметров наплавки на формирование трещин 

В ходе металлографического исследования изготовленных поперечных и 

продольных шлифов в ряде образцов обнаружены трещины, проходящие преиму-

щественно по границам зерен наплавленного металла (рис. 2б). 

При сопоставлении внутренней структуры и режимов наплавки установлено, 

что на появление трещин оказывают влияние все три исследуемых параметра, вы-

ражаемые комплексным значением количества энергии, приходящейся на наплав-

ляемый объем металла. На рисунке 5 приведены экспериментальные данные, 

показывающие области параметров, при которых трещины в металле наплавки 

присутствуют (красные точки) или отсутствуют (синие точки). Пунктиром показа-

на линия, полученная по результатам экспериментальных данных, иллюстрирую-

щая минимальное значение погонного расхода порошка по отношению к погонной 

энергии, при котором трещины в металле наплавки не возникают. Установлено, 

что дефекты возникают в наплавках при повышении мощности излучения и скоро-

сти перемещения, а также при понижении массового расхода порошка. К подоб-

ным выводам также приходили сотрудники ВИАМ и Carleton University (Канада), 

работы Сорокина «Electron beam welding creep-resisting» и Wang «Welding and 

repair of single crystal Ni-based superalloys» соответственно. 

 

 

Рис. 5. Экспериментальная зависимость отсутствия/наличия трещин в металле 

наплавки в зависимости от параметров процесса 
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При анализе условий кристаллизации исследуемых образцов была выявлена 

четкая закономерность влияния температурного градиента на трещинообразование 

в наплавленных слоях. На рисунке 6 показано, что при увеличении температурно-

го градиента по высоте расплава увеличивается склонность к образованию трещин 

в наплавленном металле из-за возникающих растягивающих напряжений. 

 

 

Рис. 6. Диаграмма зависимости типа микроструктуры от температурного 

градиента и скорости кристаллизации с нанесенными на нее областями, 

соответствующими экспериментальным образцам с наличием и отсутствием 

трещин 

 

Как известно, температурный градиент является одной из важнейших причин 

возникновения в изделиях внутренних термических напряжений, которые в сово-

купности со структурными напряжениями могут приводить к образованию трещин 

[7]. 

 

    

а) б) в) г) 

Рис. 7. Результаты наплавки порошка ЖС32-ВИ для восстановления гребешка 

бандажной полки РЛ 83-04-262Р: а) общий вид, б) оцифрованное изображение, в) 

люминесцентный контроль, г) — микрофотография шлифа поперечного сечения 
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Заключение 

Сопоставляя характер влияния исследуемых параметров, установлено, что 

при снижении скорости наплавки возможно одновременное снижение температур-

ного градиента и повышение величины участка направленной кристаллизации. 

Проанализировав полученные зависимости и регрессионные уравнения, 

определено технологическое окно параметров для дальнейшей восстановительной 

наплавки рабочих лопаток ГТД. На рисунке 7 приведены результаты наплавки на 

лопатку РЛ 83-04-262Р из сплава ЖС32-ВИ с восстановленной по разработанной 

технологии геометрией гребешка бандажной полки. 

Разработанная авторами технология лазерной наплавки рабочих лопаток из 

жаропрочных никелевых сплавов в бандажном и безбандажном исполнении внед-

рена в производство на предприятии «ОДК — Пермские моторы». 
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РАСЧЕТ ФОРСУНОК УСТАНОВКИ ДЛЯ ЗАБРОСА ВОДЫ 

В АВИАЦИОННЫЙ ДВИГАТЕЛЬ ВО ВРЕМЯ 

СЕРТИФИКАЦИОННЫХ ИСПЫТАНИЙ НА ПОПАДАНИЕ 

ДОЖДЯ 

Аннотация. Разработана методика расчета характеристик форсунки для требуе-

мых режимов заброса воды в двигатель. Проведены расчетные исследования парамет-

ров рабочего процесса и выбраны оптимальные режимы работы. Обоснована 

конструкция форсунки. 

Введение 

Важной задачей на стадии комплексной доводки авиационного двигателя яв-

ляется его испытание в условиях полета: имитация процессов обледенения, про-

верка на попадание птиц в двигатель, моделирование града, атмосферного ливня. 

Для организации последних условий, в силу их существенной нестационарности, 

необходимо обеспечение ряда модельных показателей, принятых при сертифика-

ции [1; 2]. 

Важным условием применения систем, имитирующих воздействие на рабо-

чий процесс двигателя атмосферного дождя, является обеспечение комплекса тре-

бований по концентрации воды в воздухе, спектру распределения капель по 

размерам, значению среднемедианного диаметра капель, расходным характери-

стикам форсунок и условиям динамического взаимодействия макродисперсного 

капельного потока с воздушным течением в воздухозаборник. 

Для имитации дождя в модельной постановке необходимы условия, приво-

дящие к многократному дроблению водяных струй, подаваемых в виде осесиммет-

ричных волнообразных жгутов или тонкой пелены из форсунок в поток воздуха на 

входе в двигатель [4; 5]. 
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Требования к установкам имитации дождя 

 

Рис. 1. Стандартное атмосферное распределение по размеру капель дождя 

 

Среднемедианный диаметр капель составляет 2,6610
-3

 м. Верхняя 7,010
-3

 м и 

нижняя 0,510
-3

 м границы распределения капель по размерам (рис. 1) обусловлены 

процессами коагуляции и распада, имеющими место при движении капель в воз-

душном потоке [3–5]. Интенсивность атмосферного дождя, выраженная в виде 

концентрации воды в 1 м
3
 воздуха (рис. 2), существенно зависит от высоты отно-

сительно уровня земли [1]. 

Допустимо применение капель воды, имеющих размер и распределение по 

размерам, отличные от представленных на рисунках 1 и 2, если эта замена не при-

водит к ослаблению требований, предъявляемых к этим испытаниям [1; 2]. 

 

 

Рис. 2. Стандартная атмосферная концентрация воды в воздухе при дожде 
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Расчет параметров процесса имитации дождя 

Для формирования капли медианного диаметра 2,6610
-3

 м необходимо время, 

равное  = 0,0057 c. Учитывая полидисперсность имитируемого дождя, необходи-

мо обеспечивать интегральное время полета капель от сечения впрыска жидкости 

до среза сопла воздухозаборника не менее значения  = 0,0243 с. 

Требуемое значение времени полета можно достичь при значениях R  3 м. 

Введем критерий для учета взаимодействия стабилизирующих и деформиру-

ющих капли сил. Динамическое давление воздушного потока максимально в лобо-

вой точке капли и равно динамическому напору (воздушный поток полностью 

тормозится). Его отношение к давлению сил поверхностного натяжения определя-

ет критерий Вебера. Разрушение границ капли и ее дробление на совокупность бо-

лее мелких происходит при значениях We ≥ 10. Допустимый для имитации 

атмосферного дождя диапазон значений числа We от 0 до 10. При этом условии 

расстояние, на котором капля, не распадаясь, достигнет двигателя, составляет 5 м. 

На режиме «малый газ» этому расстоянию соответствует перепад давления на 

форсунке p = 3,20410
5
 Па, для режима работы «взлет» p = 10,2510

5
 Па. Пара-

метры режимов работы приняты для двигателя ПД-14, создание которого находит-

ся на стадии сертификационных испытаний. 

 

 

Рис. 3. Зависимость расхода воды, забрасываемого в двигатель одной форсункой, 

от перепада давления на его сопле (1). 

Зависимость требуемого количества форсунок от перепада давления на соплах  

(по вспомогательной оси ординат): 2 — «малый газ»; 3 — «взлет» 
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Требуемое количество форсунок, входящих в состав коллекторного модуля, 

для режима «малый газ» при выбранном значении перепада давления 

p = 3,20410
5
 Па составило 45, для режима «взлет» при p = 10,2510

5
 Па — 30. 

 

 

Рис. 4. Зависимость расхода воздуха в двигатель от времени: 1 — «малый газ»; 

2 — «взлет»; 3 — изменение концентрации (по вспомогательной оси) 

 

 

Суммарный расход воды, забрасываемой в двигатель на промежуточных ре-

жимах работы форсунки, коррелирует с расходом воздуха через воздухозаборник 

двигателя (рис. 4) и обеспечивается регулировкой двух независимых по давлению 

коллекторов. 

На стационарном режиме «малый газ» имитация дождя и обеспечение кон-

центрации 50 г/м
3
 выполняется с использованием всех 45 форсунок, работающих 

при перепаде давления p = 3,20410
5
 Па (рис. 5). При этом первый коллектор по-

дает 4,3 кг/с воды, второй 2,1 кг/с. После этого осуществляется постепенное вы-

ключение внутреннего коллектора и изменение концентрации воды в атмосфере до 

20 г/м
3
. 

Ко времени  = 15 с на режиме «взлет» расход воды 7,7 кг/с обеспечивается 

одним коллектором при перепаде давления p = 10,2510
5
 Па (рис. 6). 

Анализ результатов исследований форсунки позволяет обосновать принципи-

альную схему коллекторного модуля испытательного стенда (рис. 7) для имитации 

дождя и уточнить число форсунок. 
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Рис. 5. Зависимость расходов воды в двигатель от времени:  

вариант 1: 1 — 1-й коллектор; 3 — 2-й коллектор;  

вариант 2: 2 — 1-й коллектор; 4 — 2-й коллектор; 5 — суммарный расход 

 

 

 

Рис. 6. Динамика изменения перепада давления на соплах форсунок на 

переходных режимах работы двигателя:  

вариант 1: 1 — 1-й коллектор; 3 — 2-й коллектор;  

вариант 2: 2 — 1-й коллектор; 4 — 2-й коллектор 
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Рис. 7. Схема коллекторного модуля 

 

 

 

Коллекторный модуль состоит из двух независимых кольцевых магистралей с 

радиальными ответвлениями. Внешний коллектор диаметром 2,4 м содержит 30 

форсунок, внутренний коллектор диаметром 1,2 м включает 15 форсунок. 

Имитация дождя может быть осуществлена на режимах «малый газ» и 

«взлет» с условием одновременного обеспечения концентрации воды в воздухе 

0,05 кг/м
3
 и 0,02 кг/м

3
, а также значения среднего медианного диаметра капель 2,66 

10
-3 

м. 

Заключение 

Разработана методика расчета термогазодинамических, конструктивных, гид-

равлических и расходных характеристик форсунки для требуемых режимов забро-

са воды в двигатель. Проведены расчетные исследования параметров рабочего 

процесса и выбор оптимальных режимов работы форсунки с целью повышения 

интегральных параметров эффективности. 

Обоснован конструктивный вид коллекторного модуля, который обеспечива-

ет имитацию дождя в соответствии с установленными стандартами [1–3]. Требуе-

мое значение медианного диаметра капель 2,6610
-3

 м обеспечивается при перепаде 

давления на форсунке 3,204·10
5
 Па на режиме «малый газ» и 10,25 10

5
 Па на ре-

жиме «взлет» при условии изменения концентрации воды в воздухе от 50 до 

20 г/м
3
. 
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СИСТЕМА СБОРА ИНФОРМАЦИИ О ГЕОМЕТРИИИ 

ГАЗОВОЗДУШНОГО ТРАКТА ГТД 

Аннотация. Рассматривается структура и основные технические средства систе-

мы сбора и обработки информации о геометрии газовоздушного тракта газотурбинного 

двигателя (ГТД). Система ориентирована на использование в ходе экспериментальных 

исследований и доводочных испытаний силовых установок и ее основным назначением 

является предоставление разработчикам ГТД в online-режиме информации о 3D-образе 

проточной части газовоздушного тракта работающего двигателя на основе измерения 

радиальных зазоров между его основными подвижными и неподвижными элементами 

конструкции. При этом предлагается модель формирования радиального зазора, которая 

позволяет в ходе испытаний не только воспроизводить реальную форму внутренних по-

верхностей контролируемых изделий, но и определять составляющие ее изменений, вы-

званные деформациями соответствующих элементов конструкции ГТД под действием 

силовых нагрузок и изменений температуры. Оригинальность и реализуемость системы 

подтверждается использованием ранее разработанных и апробированных в условиях 

стендовых испытаний технических средств, а также запатентованных способов получе-

ния информации о радиальном зазоре в точке контроля. Алгоритмическое и программ-

ное обеспечение системы является объектно-ориентированным и разрабатывается с 

учетом конкретных задач испытаний. 

Введение 

Высокоэффективный газотурбинный двигатель (ГТД) является первоосновой 

для создания перспективной авиационной техники военного и гражданского 

назначения. Основные энергетические и прочностные показатели ГТД во многом 

зависят от состояния «горячей части» газогенератора. В частности, эффективность 

совместной работы компрессора, камеры сгорания и турбины зависит от геомет-

рических параметров проточной части, формируемых элементами конструкции, а 

также от характера протекающих аэродинамических процессов в ней. 

Интегрально геометрия проточной части ГТД может характеризоваться величи-

ной радиальных зазоров (РЗ) между торцами рабочих лопаток и статором двигателя. 

Известно, что РЗ между торцами рабочих лопаток ротора и статором компрессора и 

турбины ГТД определяют значительное число важнейших показателей силовой уста-

новки. Так, например, снижение величины РЗ способствует повышению КПД двигате-

ля и улучшению таких показателей, как аэродинамическая устойчивость, 

экономичность и экологичность. В [1] отмечается, что зависимость величины КПД от 

mailto:borovik@iccs.ru
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РЗ нелинейная и на ступенях компрессора высокого давления при увеличении РЗ на 

1 % КПД может снизиться до 2 %, а коэффициент запаса аэродинамической устойчи-

вости — до 3 %. В свою очередь, в работе [2] показано влияние относительного изме-

нения радиального зазора на границу срыва осевого компрессора ГТД. С другой 

стороны, чрезмерное уменьшение РЗ может привести к врезанию лопаток во внутрен-

нюю поверхность статорной оболочки и стать причиной аварийного разрушения дви-

гателя. 

В общем случае величина РЗ на различных ступенях компрессора и турбины 

определяется исходным монтажным зазором и составляющей, зависящей от режи-

ма работы силовой установки. Минимальная величина монтажного зазора обычно 

выбирается исходя из условия обеспечения безопасной работы ГТД на всех режи-

мах функционирования с учетом допусков на изготовление и сборку элементов 

конструкции двигателя, а также допустимых силовых и полетных нагрузок. В про-

цессе же работы ГТД возникают нагрузки, которые приводят к изменениям РЗ 

между элементами конструкции двигателя. При этом фактическая геометрия про-

точной части работающего ГТД неизвестна, а значит, и ограничены возможности 

по улучшению характеристик силовой установки за счет оптимизации РЗ в газо-

воздушном тракте двигателя по критериям энергоэффективности и безопасности. 

Поэтому знания о величинах РЗ между торцами рабочих лопаток компрессо-

ра и турбины ГТД, а также наличие информации о том, какой вклад в их формиро-

вание вносят конкретные элементы конструкции ротора и статора по всему 

газовоздушному тракту двигателя на различных режимах его работы, представля-

ют особый интерес для разработчиков ГТД. Настоящая статья посвящена вопросам 

разработки системы сбора и обработки информации о геометрии газовоздушного 

тракта ГТД на основе измерения РЗ. Система ориентирована на использование в 

ходе экспериментальных исследований и доводочных испытаний силовых устано-

вок и ее основным назначением является предоставление разработчикам ГТД в 

online-режиме информации о 3D-образе проточной части газовоздушного тракта 

работающего двигателя. Предполагается, что система позволит в ходе испытаний 

не только воспроизводить реальную форму внутренних поверхностей контролиру-

емых изделий, но и определять составляющие ее изменений, вызванные деформа-

циями соответствующих элементов конструкции ГТД под действием силовых 

нагрузок и изменений температуры. При этом основу системы составляют ориги-

нальные одновитковые вихретоковые датчики (ОВТД), сохраняющие свою рабо-

тоспособность в экстремальных условиях газовоздушного тракта, а также методы 

измерения, ориентированные на применение ОВТД (их работоспособность была 

подтверждена в условиях стендовых испытаний ГТД) [3; 4]. Алгоритмическое же и 

программное обеспечение системы в общем случае является объектно-

ориентированным и будет зависеть от конкретных задач испытаний. 
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Структура системы и особенности ее функционирования 

Предлагается подход к построению многоканальной системы сбора и обработки 

информации о геометрии газовоздушного тракта ГТД, в основу которого положено: 

 использование кластеров (групп) ОВТД для получения в экстремальных 

условиях проточной части газовоздушного тракта ГТД первичной инфор-

мации о РЗ между торцами лопаток рабочего колеса турбокомпрессора; 

 моделирование процесса формирования РЗ в ступени турбокомпрессо-

ра в online-режиме; 

 формирование пространственного 3D-образа газовоздушного тракта 

ступени ГТД на основе информации о РЗ в точках контроля; 

 совместное использование фактической информации о РЗ в точках 

контроля по газовоздушному тракту ГТД и результатов моделирования 

для вычисления составляющих изменений РЗ, обусловленных теми или 

иными деформациями элементов конструкции силовой установки [3]. 

На рисунке 1 приведена функциональная схема такой системы, которая в об-

щем случае является многоканальной и может обслуживать несколько ступеней 

компрессора или турбины ГТД. 

Как уже отмечалось, преобразование первичной информации о РЗ между 

торцами рабочих лопаток и статором ГТД осуществляется с помощью ОВТД. Чис-

ло датчиков, размещаемых в одном сечении ГТД, и количество контролируемых 

сечений определяется конкретной решаемой задачей. При этом для каждого вида 

испытываемого изделия и задачи ОВТД изготавливаются отдельно с учетом усло-

вий их размещения на статорной оболочке силовой установки. Однако типовая 

конструкция ОВТД унифицирована и имеет вид рисунка 2. На том же рисунке 

представлена эквивалентная схема ОВТД. 

Основной особенностью ОВТД является исполнение его чувствительного 

элемента в виде отрезка прямолинейного проводника квадратного сечения без 

изоляции из жаростойкой стали. Это обеспечивает работоспособность датчика в 

условиях высоких температур среды в зоне его размещения в газовоздушном трак-

те ГТД (свыше 1000 С). Для обеспечения повторяемости характеристик датчика 

при многочисленных циклических воздействиях на него температуры элементы 

ОВТД выполняются в виде монолитной конструкции с использованием лазерной 

сварки. Монолитная конструкция обеспечивает и высокую прочность, и надеж-

ность датчика в реальных условиях эксплуатации. 
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1 — выступ на валу ротора, 2 — вал ротора, 3 — ступица,  

4 — огибающая торцов рабочих лопаток, 5 — внутренняя поверхность статора 

Рис. 1. Функциональная схема системы сбора и обработки информации 

о геометрии газовоздушного тракта ГТД  
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Рис. 2. Типовая конструкция (а) и эквивалентная схема (б) ОВТД 

 

Учитывая малую величину естественного выходного параметра чувствитель-

ного элемента датчика — индуктивности, ОВТД подключается к измерительной 

цепи через согласующий трансформатор с ферритовым сердечником, который с 

помощью удлиненных тоководов выносится из зоны высоких температур на 

внешнюю поверхность статорной оболочки. При этом, в случае необходимости, 

может быть предусмотрено принудительное воздушное или жидкостное охлажде-

ние головной части датчика с согласующим трансформатором. 

В корпус датчика дополнительно монтируются две термопары. Одна из них 

размещается в непосредственной близости от чувствительного элемента ОВТД и 

обеспечивает контроль температуры в зоне измерения непосредственно в газовоз-

душном тракте двигателя. Показания этой термопары используются в том числе и 

для коррекции температурной погрешности датчика. Вторая термопара располага-

ется в головной части ОВТД в месте установки согласующего трансформатора и 

используется для контроля его температурного режима. 

Для установки датчика на двигателе используется дополнительный конструк-

тивный элемент — державка, которая позволяет существенно упростить монтаж и 

демонтаж ОВТД на двигателе, облегчить ориентацию чувствительного элемента 

датчика относительно пера лопатки и сохранить снятые в лабораторных условиях 

градуировочные характеристики измерительных каналов с ОВТД при переносе 

датчиков с метрологической установки на двигатель. На рисунке 3 приведено не-

сколько примеров различных конструкций ОВТД, а на рисунке 4 представлен ва-

риант их размещения на статоре ГТД. 
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для компрессора с коротким тоководом 

 

для компрессора с длинным тоководом 

 

для турбины с воздушным охлаждением 

 

для турбины с жидкостным охлаждением 

Рис. 3. Варианты конструктивногоисполнения ОВТД 

 

 

Рис. 4. Пример размещения ОВТД на статорной оболочке ГТД 

 

Электронный блок обеспечивает функционирование измерительных каналов 

(ИК) системы, в том числе: 

 каналов измерения РЗ (ИК1…ИК3); 

 каналов измерения температуры (ИК Температур); 

 канала синхронизации, который используется для привязки результа-

тов измерения РЗ к конкретной лопатке на рабочем колесе ротора тур-

бокомпрессора (ИК Синх). 
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Каждый ИК содержит измерительный преобразователь (ИП), обеспечиваю-

щий преобразование сигналов соответствующих датчиков в цифровые коды и 

микропроцессорный блок обработки (МкпБО), в котором осуществляется предва-

рительная обработка сигналов и данных с целью уменьшения влияния шумовой 

составляющей и их сжатия для последующей передачи в ПЭВМ. 

Расширенная (вторичная) обработка информации осуществляется в ПЭВМ, 

которая является неотъемлемой частью системы. Именно здесь производится рас-

чет физических значений измеряемых параметров (РЗ) и моделирование факторов, 

влияющих на изменение геометрии газовоздушного тракта. Здесь же вычисляются 

составляющие перемещений элементов конструкций ГТД, формирующие РЗ, ана-

лизируются факторы, приведшие к изменениям зазоров и «формируется» 3D-образ 

проточной части газовоздушного тракта двигателя. Кроме того, программное 

обеспечение верхнего уровня (в ПЭВМ) отвечает за представление и отображение 

результатов измерений и вторичной обработки на консольных устройствах (т. е. 

реализует человеко-машинный интерфейс), а также ведет архивы испытаний. 

Описание некоторых алгоритмов вторичной обработки результатов измере-

ний РЗ можно найти в работах [3; 4]. Как уже отмечалось во вводной части статьи, 

объем алгоритмического и программного обеспечения системы определяется 

прежде всего задачами испытаний конкретного изделия. 

Оценка геометрии проточной части газовоздушного тракта ГТД 

Рассмотрим вопрос оценки геометрии проточной части ГТД на примере ком-

прессора. 

В идеальном случае проточную часть компрессора ГТД можно рассматривать 

как композицию проточных частей его ступеней. Площадь сечения каждой про-

точной части ступени в плоскости рабочего колеса представляет собой кольцо, об-

разованное внутренним диаметром статора D1 и наружным диаметром ротора 

(диска) D2. Если предположить, что длина всех лопаток рабочего колеса одинако-

ва, то их торцы в процессе вращения будут описывать окружность диаметром D3. 

При этом РЗ между торцами лопаток и внутренней поверхностью статора будет 

также одинаков, а его величина будет определяться шириной кольца, образованно-

го окружностями с диаметрами D1 и D3. 

В процессе работы ГТД, под воздействием силовых нагрузок, влияния темпе-

ратуры и ряда других факторов, происходят изменения идеализированной формы 

проточной части, причем такие изменения могут носить как осесимметричный, так 

и асимметричный характер. В частности, к числу факторов, влияющих на геомет-

рию проточной части, можно отнести следующие: 

 неравномерность полей температуры и векторов силовых нагрузок на 

рабочих режимах; 

 технологические допуски и изнашивание элементов конструкции; 

 пластическая вытяжка рабочих лопаток в замках; 

 и т. д. 
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В результате реальная геометрическая форма проточной части компрессора в 

рабочем режиме будет иметь сложную изменяющуюся форму. Оценить ее можно 

экспериментально по результатам измерений РЗ на рабочих режимах функциониро-

вания ГТД. Причем наличие метки (выступа) на валу компрессора ГТД позволяет 

синхронизировать опрос ОВТД с периодом вращения лопаточного колеса и, как 

следствие, привязать результаты измерения РЗ к конкретной лопатке. При этом уг-

ловое положение конкретной лопатки определяется в соответствии с выражением: 

 

360
( 1)m m

M
   , (1)

 

где M — число лопаток на рабочем колесе, m — номер лопатки относительно 

начального положения колеса в направлении против его вращения колеса. 

Изменение геометрии внутренней поверхности статорной оболочки в зависи-

мости от угловой координаты  может быть представлено в виде выражения: 

 1 1,0 1( ) ( )R R R    , (2) 

где 1
1,0

2

D
R   — начальный радиус внутренней поверхности статорной оболочки по-

сле сборки компрессора, )(1 R  — изменение размеров статорной оболочки, обу-

словленное действием температур. 

В свою очередь, изменение размеров деталей ротора на рабочем режиме мо-

жет быть определено исходя из выражения: 

 3 2,0 2 2 0 3 3ПВ 3БР( ) ( ) ( ) ( ) ( )R R R R n H H R n R R           , (3) 

где 2
2,0

2

D
R   — начальный радиус диска, 

2 ( )R   — изменение радиуса диска, обу-

словленное влиянием температуры, 
2 ( )R n  — изменение радиуса диска, обуслов-

ленное действием центробежной силы, 0H  — начальная длина пера лопатки, 

( )H   — изменение длины лопатки, вызванное ее температурным расширением, 

3 ( )R n  — изменение длины лопатки, вызванное действием центробежной силы 

(вытяжка), 
3ПВR  — пластическая вытяжка лопатки в замке, 

3БРR  — биение ротора. 

На основании (2), (3) величина РЗ между торцом лопатки под номером m и 

статорной оболочкой в k-той точке контроля может быть определена из выраже-

ния: 

 0 1 2 2 3 3ПВ 3БР( ) ( ) ( ) ( ) ( )
m mkm m m mY Y R R R n H R n R R            , (4) 

где 0 1,0 2,0 0Y R R H   . 

На основании выражения (4), решая обратную задачу, можно построить про-

филь контролируемого сечения компрессора. При этом для вычисления ряда пара-

метров может потребоваться контроль РЗ в нескольких точках, расположенных по 

образующей статора с равномерным шагом (например, как представлено на рисун-

ке 1, с шагом Δψ = 120 градусов). Совмещая профили отдельных сечений компрес-

сора, можно воссоздать 3D-образ его проточной части. 
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Следует отметить, что основная часть слагаемых в выражении (3) могут быть 

определены расчетным путем с использованием соответствующих моделей пове-

дения элементов конструкции ротора. Очевидно, что в этом случае точность вос-

произведения 3D-образа проточной части газовоздушного тракта ГТД, равно как и 

погрешность определения составляющих РЗ, вызванных влиянием того или иного 

параметра режима или условиями внешней среды, будет во многом зависеть от 

точности используемых для этих целей моделей. Безусловно, у разработчиков си-

ловых установок имеется достаточно широкий арсенал соответствующих средств 

моделирования. Однако их существенным недостатком является потребность в 

значительных вычислительных и временных ресурсах, требуемых для проведения 

расчетов. Все это делает большинство существующих программных средств моде-

лирования процессов в ГТД малопригодными для использования в реальном вре-

мени в составе программного обеспечения предлагаемой системы. 

С другой стороны, возможен подход, который предполагает использование 

упрощенных («быстрых») моделей, которые при меньшей, но приемлемой точно-

сти вычислений способны работать в режиме реального времени и которые могут 

использоваться для online-контроля состояния проточной части ГТД непосред-

ственно в ходе эксперимента. В частности, в работе [3] предлагалось использовать 

логические модели поведения элементов конструкций силовой установки. 

Заключение 

Использование систем определения геометрии проточной части газовоздушного 

тракта, работающего ГТД на этапах экспериментальных исследований и доводочных 

испытаний силовых установок, дает в руки разработчиков уникальную информацию, 

которая может способствовать улучшению технических характеристик разрабатыва-

емого изделия, а также способствовать сокращению сроков доводки ГТД. Упрощен-

ные же варианты подобного рода систем с успехом могут использоваться при 

штатной эксплуатации ГТД для диагностики опасных состояний двигателя, а в пер-

спективе — служить основой для разработки систем управления ГТД. 
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ПРЕИМУЩЕСТВА И НЕДОСТАТКИ МАЯТНИКОВЫХ И 

ГИДРАВЛИЧЕСКИХ ДИНАМОМЕТРОВ 

Аннотация. В статье рассмотрены основные конструктивные особенности испол-

нения маятниковых и гидравлических динамометров. В статье приведены схема маятни-

ковых и гидравлических динамометров, принцип их работы, преимущества и недостатки. 

 

Измерение сил в процессе испытания ВРД необходимо в первую очередь для 

определения величины тяги и крутящего момента. На экспериментальных стендах 

находят применение маятниковые, гидравлические динамометры и упругие сило-

измерители с электрическими датчиками. 

Принцип работы маятникового динамометра ясен из рассмотрения рисунка 1. 

На рычаге длиною l подвешен груз Q, который вместе с сектором радиуса r может 

вращаться вокруг шарнира 0. К сектору радиуса r приложена измеряемая сила Р. 

Система придет в равновесие, когда момент от силы Р будет равен моменту от си-

лы Q относительно точки 0: 

         , откуда   
      

 
. 

Маятниковый динамометр в таком простейшем оформлении неудобен из-за 

неравномерной шкалы. Для выравнивания шкалы сектор профилируют по 

ну         ⁄ , тогда угол отклонения маятника будет пропорционален прило-

женному усилию: 

   
  

 
 . (1) 

Применяются и другие способы выравнивания шкалы. На рисунке 2 показана 

весовая головка, в которой использован рассмотренный выше принцип уравнове-

шивания силы. 

Измеряемое усилие Р прикладывается к серьге грузоприемного рычага 1, кото-

рый поворачивается на опоре 12 и передает усилие с помощью стальной ленты 2 на 

квадрант 3. Конструкция позволяет менять место приложения усилия, т. е. соотно-

шение плеч (a + b)/b, благодаря чему рычаг l может выполнять роль редуктора. 

mailto:qznet-tlt@mail.ru
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Рис. 1. Маятниковый динамометр 

 

 

Рис. 2. Схема весовой головки: 

1 — грузоприемный рычаг; 2 — стальная лента; 3 — квадрант; 4 — кронштейн;  

5 — лента;6 — барабан; 7 — указательная стрелка; 8 — грузик, 9 — лента; 10 — демпфер; 

11 — серьга дополнительного груза; 12 — опора грузоприемного рычага 
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Квадрант подвешен к кронштейну 4 на двух лентах и может перекатываться 

своими опорными секторами по вертикальным направляющим кронштейна. От-

клонение квадранта с грузом создает момент, уравновешивающий момент от при-

ложенного усилия. Поворот квадранта вызывает перемещение ленты 5, которая 

поворачивает барабан 6, жестко насаженный на ось указательной стрелки 7. 

Шкала весовой головки (равномерная, условная) содержит 1000 делений. Це-

на деления зависит от отношения (a + b)/b системы передач к весовой головке и 

определяется в процессе тарировки. Весовая головка снабжена гидравлическим 

демпфером 10, соединенным с рычагом 1, и серьгой для дополнительного груза 11. 

Дополнительный груз подвешивают для компенсации предварительного натяга в 

системе передачи усилия от двигателя к весовой головке. 

На рисунке 3 показана схема динамометра с оптической системой передачи 

показаний. Источник света 7 просвечивает шкалу 6, а объектив 9, поставленный 

непосредственно за прозрачной шкалой, увеличивает изображение шкалы в 10 раз 

и через систему наклонных зеркал 10 и 11 передает изображение на матовый экран 

12. 

 

 

Рис. 3. Схема динамометра с оптической системой передачи показаний: 

1 — демпфер; 2 — силоприемный рычаг; 3 — лента; 4 —уравновешивающий груз;  

5 — квадрант; 6 — стеклянная прозрачная шкала; 7 — лампочка; 8 — конденсор;  

9 — объектив; 11 — зеркала; 12 — матовый экран 
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Маятниковые динамометры весьма надежны в эксплуатации, но требуют 

тщательного устранения всех люфтов в системе передач усилия и защиты под-

шипников и шарниров от влаги и пыли. 

На испытательных станциях находят применение следующие виды гидравли-

ческих динамометров: проточные, непроточные и компенсационные. 
 

 

Рис. 4. Схема непроточной месдозы с разделительной диафрагмой: 

1 — кран; 2 — прижимное кольцо; 3 — поршень; 4 — разделительная диафрагма;  

5 — корпус месдозы; 6 — манометр; 7 — кран 

На рисунке 4 показан непроточный динамометр (месдоза). Она состоит из 

корпуса 5, наполненного жидкостью, и закрытой упругой диафрагмы 4. На диа-

фрагме покоится поршень 3, к которому прикладывается измеряемое усилие. 

Приложенное к месдозе усилие создает в ней давление, измеряемое маномет-

ром 6. После соответствующей тарировки величина давления служит мерой при-

ложенного усилия. 

Диафрагмы для измерения давления до 10 кГ/см
2
 изготавливаются из высоко-

прочной прорезиненной мембранной ткани толщиной 0,3–0,8 мм или бериллиевой 

бронзы толщиной 0,05–0,06 мм, которая обладает радом достоинств: у нее линей-

ная характеристика и отсутствует гистерезис. Для измерения более высоких дав-

лений применяется листовая маслобензостойкая резина (2–3 мм) или 

тонколистовая сталь. 

В качестве рабочих жидкостей применяют различные масла, смесь масла с 

керосином, технический глицерин, спирто- и водоглицериновые смеси. Спирто- и 

водоглицериновые смеси не замерзают при низких температурах. 

Достоинствами непроточных месдоз являются простота конструкции (отсут-

ствие сложных систем рычажных передач) и широкий диапазон измерения. Одна-

ко им присущ и ряд недостатков. На показание непроточной месдозы оказывает 
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существенное влияние температура окружающей среды. Объемный коэффициент 

расширения у жидкости больше, чем у металла. Поэтому в замкнутой системе ме-

сдозы начальное давление изменяется в зависимости от температуры среды и пе-

ред каждым испытанием двигателя необходима тарировка месдоз. 

На точность измерения давления большое влияние оказывает сжимаемость 

рабочей жидкости, которая составляет примерно 0,5 % на 70 кГ/см
2
. Наименьшую 

сжимаемость имеют глицерин и спиртоводные смеси, наибольшую — минераль-

ные масла. 

Сжимаемость рабочих жидкостей зависит от содержания воздуха, который 

может быть растворен в жидкости или находится в ней в свободном виде. Раство-

римость воздуха при нормальных атмосферных условиях составляет около 10 % и 

линейно возрастает с увеличением давления. Свободный воздух приводит к не-

устойчивой работе месдозы, растворенный — слабо влияет на сжимаемость жид-

кости, но при изменении внешних условий может освобождаться из раствора. 

Поэтому систему силоизмерителя непроточных месдоз необходимо часто проли-

вать. 
 

 

 

 

Рис. 5. Схема проточной диафрагменной месдозы: 

1 — маслобак; 2 — фильтр низкого давления; 3 — насос; 4 — фильтр высокого давления; 

5 — кран перепуска; 6 — прижимное кольцо; 7 — поршень; 8 — шток перепуска;  

9 — разделительная диафрагма; 10 — корпус месдозы; 11 — манометр 

Проточные месдозы лишены указанных недостатков. На рисунке 5 показана 

схема проточной диафрагменной месдозы. Рабочая жидкость непрерывно подается 

объемным насосом 3 в полость под диафрагму и выходит из нее через клапан пе-

репуска, шток которого 8 связан с диафрагмой 9. Объемный насос обеспечивает 

приблизительно постоянный объемный расход жидкости вне зависимости от дав-

ления на выходе, поэтому при изменении нагрузки сечение в клапане перепуска 
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будет автоматически изменяться, пока давление жидкости под диафрагмой не 

уравновесит нагрузку. После предварительной тарировки величина давления слу-

жит мерой приложенного усилия (нагрузки). Примером проточной месдозы может 

служить измеритель крутящего момента ИКМ. 

В компенсационных месдозах при нейтральном положении мембраны жид-

кость через месдозу не расходуется. Они не чувствительны к колебаниям темпера-

туры и утечкам рабочей жидкости. 

 

 

Рис. 6. Компенсационная диафрагменная месдоза: 

1 — поршень; 2 — корпус; 3 — фланцевое кольцо; 4 — диафрагма; 5 — вставка;  

6 — подающий клапан; 7 — сливной клапан; 8 — толкатель; 9 — шариковый затвор;  

10 — расходный баллон; 11 — компенсационный баллон; 12 — маслобак;  

13 — приемник давления; 14 — весовая головка 

Конструкция компенсационной месдозы показана на рисунке 6. Если измеря-

емое усилие постоянно, то клапаны 6 и 7 закрывают сливное и входное отверстия 

и месдоза работает как непроточная. 

Если измеряемое усилие увеличилось, то поршень 1 через толкатель 8 откры-

вает подающий клапан 6, через кольцевой зазор которого рабочая жидкость из 

расходного баллона 10 устремится под диафрагму 4, повышая давление до тех пор, 
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пока не уравновесится приложенное усилие и поршень вернется в нейтральное по-

ложение и не прикроет подающий клапан 6. При уменьшении измеряемого усилия 

открывается сливной клапан 7, благодаря чему давление под диафрагмой падает и 

поршень вновь возвращается в нейтральное положение. 

Питание месдозы осуществляется из расходного баллона 10, который перед 

работой заполняется полностью, а компенсационный баллон — на 0,5 объема. В 

компенсационный баллон подается воздух, давление которого вдвое больше мак-

симального давления в месдозе. 

Компенсационная месдоза наиболее точная из рассмотренных приборов и в 

совокупности с поршневым манометром позволяет проводить измерения с точно-

стью до 0,2 %. 

Недостатком маятниковых и гидравлических динамометров является значи-

тельная инерционность, что не позволяет применять их для исследования переход-

ных и неустановившихся режимов работы двигателя. 
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ПРИМЕНЕНИЕ В КОНСТРУКЦИИ ДВИГАТЕЛЯ 

ПОЛИМЕРНЫХ И КОМПОЗИТНЫХ МАТЕРИАЛОВ 

Аннотация. Основная цель исследования применения в конструкции двигателя по-

лимерных и композитных материалов. Тема исследования имеет широкое применение не 

только в России, но и во всем мире. В данном докладе были изучены аддитивные техноло-

гии, изложены общие сведения о композитах, принципах создания полимерных компози-

ционных материалов. Приведены основные технологические методы получения 

композиционных материалов и методы формования изделий на их основе. Рассмотрен эко-

номический эффект применения композитных материалов в различных областях. Также 

изучен опыт зарубежных компаний, которые активно внедряют аддитивные технологии. 

ВВЕДЕНИЕ 

Основные направления технологического развития Объединенной двигателе-

строительной корпорации (входит в госкорпорацию «Ростех») — это использова-

ние при создании перспективных российских газотурбинных двигателей 

авиационного, промышленного и морского применения полимерных композици-

онных материалов, аддитивных технологий, высокотемпературных материалов, 

применение новых прорывных конструктивных схем и технологий «более элек-

трических» двигателей, а также суперкомпьютерные технологии. 

Если рассматривать жизненный цикл турбинного двигателя, то примерно 15–

20 лет уходит на проведение исследований, следующие 5–8 лет тратятся на испыта-

ния и сертификацию, а 40–50 лет предназначены для эксплуатации двигателя. Без-

условно, исследования нужно планировать заранее, необходимо ставить задачи и 

выстраивать траекторию развития на будущий период в 15–20 лет. Этот процесс до-

статочно сложен, но чтобы он был результативным, в нем должны взаимодейство-

вать государственные корпорации, институты развития, министерства, институты 

фундаментальной и отраслевой науки, малый и средний бизнес, малые инновацион-
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ные предприятия. Именно такая синергия позволит создать инновационно-

ориентированную систему, наиболее эффективную для технологических разработок 

и инновационных решений. ОДК определила наиболее перспективные для себя об-

ласти развития газотурбинных двигателей, одной из основных составляющих явля-

ется применение композитных и полимерных материалов в авиадвигателестроении. 

Полиме ры — неорганические и органические, аморфные и кристаллические 

вещества, состоящие из «мономерных звеньев», соединенных в длинные макромо-

лекулы химическими или координационными связями. К органическим полимерам 

относятся: кожа, меха, шерсть, шелк, хлопок, цемент, известь, глина и т. д. Синте-

тические полимеры это: полиамиды, полиимиды, полиэфиры, полиэфир-кетоны, 

полиуретаны, полиолефины, полипропилен и т. д. 

В технике полимеры часто используются как компоненты композиционных 

материалов, например, стеклопластиков. Возможны композиционные материалы, 

все компоненты которых — полимеры (с разным составом и свойствами). 

Композиционные материалы (рис. 1) — это материалы, образованные объемным 

сочетанием химически разнородных и нерастворимых друг в друге компонентов с 

четкой границей раздела между ними. КМ характеризуются свойствами, которыми 

не обладает ни один из его компонентов, взятый в отдельности. Обычно КМ со-

стоят из пластичной основы (матрицы), служащей связующим материалом, и 

включений различных компонентов (наполнителя) в виде порошков, волокон, ни-

тевидных кристаллов, тонкой стружки и т. п. 

 

 

Рис. 1. Разновидности композитов 
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В авиастроении используются следующие виды композитных материалов: уг-

лепластики, боропластики, органопластики, композитные материалы с металличе-

ской матрицей, композитные материалы на основе керамики, арамид, боралюминий, 

алмаз-карбидный композиционный материал «Скелетон», нитрид кремния и др. 

Аддитивные технологии (Additive Manufacturing — от слова аддитив-

ность — прибавляемый) — это послойное наращивание и синтез объекта с помо-

щью компьютерных 3D-технологий. Изобретение принадлежит Чарльзу Халлу, в 

1986 г. сконструировавшему первый стереолитографический трехмерный принтер. 

Организация ASTM, занимающаяся разработкой отраслевых стандартов, раз-

деляет 3D-аддитивные технологии на 7 категорий (рис. 2): 

1. Выдавливание материала: MJS, FDM, FFF. 

2. Разбрызгивание материала: Polyjet. Эта аддитивная технология также 

называется Multi jetting Material. 

3. Разбрызгивание связующего: Ink-Jet-технологии и ExOne. 

4. Соединение листовых материалов: производства Fabrisonic. 

5. Фотополимеризация в ванне: SLA-технология компании 3D Systems и 

DLP-технология компаний Envisiontec, Digital Light Procession. 

6. Плавка материала в заранее сформированном слое: SLS-технологиях и 

SHS компании Blueprinter. 

7. Прямое подведение энергии в место построения: Sciaky, POM, Optomec. 

 

 

Рис. 2. Типы производства 

 

Авиационная промышленность усиленно инвестирует в аддитивное произ-

водство. Применение аддитивных технологий позволит снизить расход материа-

лов, затрачиваемых на изготовление деталей, в 10 раз. Отличный драйвер 

развития — авиация. Небольшая серийность и высокая наукоемкость изделий поз-

воляют заменить в отрасли традиционные технологии аддитивными. 
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По данным, опубликованным в Wohler Reports, распределение услуг 3D-

печати по материалам выглядит так: 51 % приходится на полимеры, 29,2 % —на 

металл и полимер, 19,8 % — на металлы. 

Значительный экономический эффект дает применение композитных мате-

риалов в различных областях. Например, использование ПКМ (полимерный компо-

зитный материал) при производстве космической и авиационной техники позволяет 

сэкономить от 5 до 30 % веса летательного аппарата. А снижение веса, например, ис-

кусственного спутника на околоземной орбите на 1 кг приводит к экономии 1000 $. 

В качестве наполнителей ПКМ используется множество различных веществ. 

Если для металла независимых характеристик упругости две — модуль упру-

гости и коэффициент Пуассона плюс соответствующие значения прочности, то у 

нас, даже если рассматривать ортотропное тело, получается 9 характеристик упру-

гости плюс соответствующие критерии прочности. 

У каждого изделия — своя укладка, а это значит, что у каждой лопатки — 

свой материал с уникальными характеристиками. А новый материал нужно квали-

фицировать в соответствии с существующими нормами. В случае с металлом до-

статочно общей квалификации материала: модули упругости, влияние 

температуры и проч. Все это записано в паспорте на материал. Но для КМ (компо-

зитный материал) есть данные только для простейших случаев армирования. На 

эти данные смотрят лишь в самом начале проектирования, определяя, годится ли 

этот материал в принципе для данного изделия. 

По расчетам конструкторов ЦИАМ, стоимость углепластиковых лопаток будет 

составлять 50–70 % от стоимости полых титановых. Как делаются полые титановые 

лопатки? В печи при температуре 1000 ºС заготовки распирают внутренним давлени-

ем в оснастку. Изготавливать оснастку, которая выдерживала бы эти температуры, — 

это уже немалые затраты. С композитными материалами все гораздо дешевле. Пресс-

форма неметаллическая. Ее можно множить в большом количестве, если мы имеем 

мастер-модель. При массовом производстве это будет намного дешевле. 

У КМ большие возможности в этом плане, поскольку можно регулировать их 

свойства. Например, оказалось, что металлическая лопатка по какой-то частоте 

попадает в резонанс с потоком. Приходится менять всю геометрию изделия, зача-

стую с падением КПД. При использовании углепластика меняется не геометрия, а 

внутренняя структура материала и уходят от резонансных частот. Или, например, 

на самом кончике лопатки часто возникает срывной флаттер. На металлической 

лопатке обрезают этот кончик, теряют в КПД, зато обеспечивают работоспособ-

ность изделия. При использовании КМ меняется структура армирования в этом 

месте и получается, что кромка будет держать. 

Если речь идет о мощных двигателях с большой степенью двухконтурности, 

то бессмысленно говорить о металлической лопатке. Что говорить, если компания 

Rolls-Royce, которая обожглась на КМ и все последующие годы ориентировалась 

на полые титановые лопатки, сейчас начинает делать эти изделия из углепластика. 
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Не потому что она их любит, а потому что они экономичнее и надежнее. Наработ-

ка первых экземпляров лопаток из углепластика превысила 30 млн часов. Плани-

руется достижение 150 млн летных часов. У металла 30 млн часов — это предел. 

Многокомпонентные композиционные материалы состоят из пластичной основы 

(матрицы) и армирующих наполнителей, обладающих высокой жесткостью и прочно-

стью. Их сочетание обеспечивает создание новых материалов, а ориентация наполни-

теля в материале — необходимые прочностные свойства. Внедрение деталей из таких 

материалов в состав авиадвигателей позволяет качественно изменить их конструкцию, 

существенно улучшить основные характеристики, в том числе снизить массу. 

Аддитивные технологии — это один из методов сокращения сроков создания 

и снижения трудоемкости при производстве двигателей (рис. 3). 

 

 

Рис. 3. Сравнение технологий 

 

Зарубежные компании сейчас сильно опережают отечественные композитные 

и полимерные материалы в двигателестроении, и в том числе в аддитивных техноло-

гиях. Особенно США. Распределение промышленных принтеров аддитивных техно-

логий в процентах по миру выглядит следующим образом: США: 38,3, Япония 10,2, 

Германия 9,3, Британия 4,4, Италия 3,9, Франция 3, Южная Корея 2,2, Канада 1,9, 

Тайвань 1,5, Испания 1,4, Турция 1,3, Россия 1,3, остальные страны 13 %. 
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В двигателестроении качественный скачок произошел в 1995 г., когда компания 

General Electric внедрила в своем двигателе 5-го поколения GE90 лопатки вентилято-

ра из углепластика. Почти все современные западные двигатели-конкуренты разраба-

тываются с углепластиковыми лопатками вентилятора. При проектировании лопатки 

углы армирования существенно меняются — это уже новый материал, который со-

здается одновременно с конкретным изделием. Нужна специальная квалификация 

материала лопатки. То есть число испытаний значительно увеличивается. Использо-

вание КМ в конструкции Boeing 787 привело к уменьшению массы самолета на 50 %, 

но число испытаний свойств материалов увеличилось с 5 000 до 100 000. 

Крупные игроки рынка оказывают огромное влияние и стимулируют целые 

отрасли, их интерес — дополнительное подтверждение эффективности использо-

вания ПЛВ (прямого лазерного выращивания). Так, компания General Electric про-

явила типичную для себя активность и приобрела двух производителей 

аддитивного оборудования — Arcam и Concept Laser для использования в первую 

очередь в собственном производстве по направлениям «Авиация» и «Нефтегаз». 

Такие действия говорят не только о перспективности технологии, но и о доказан-

ной эффективности и минимальных рисках. 

Производитель космической техники Space X активно расширяет зону ком-

форта человечества в космосе. Очень существенную роль в этом будет играть ис-

пользование аддитивного производства. По планам компании, строительство 

зданий на Марсе будет осуществляться с использованием аддитивных технологий. 

В криогенном метановом двигателе Raptor, который проходил испытания в про-

шлом году, более 40 % деталей (по массе) были созданы с использованием техно-

логии прямого лазерного выращивания. Для тяжелой ракеты Falcon Heavy также 

будет использован этот метод изготовления деталей. 

Недавно перешла на полностью «напечатанные» изделия в самолете A350 ком-

пания Airbus — и это функциональные изделия, которые уже прошли сертификацию. 

Ожидается, что компания GE Aviation будет ежегодно печатать 40 тыс. форсу-

нок по аддитивной технологии. А компания Airbus в 2018 г. собирается печатать до 

30 т деталей ежемесячно. Компания отмечает значительный прогресс в характеристи-

ках произведенных таким способом деталей по сравнению с традиционным. Оказа-

лось, что кронштейн, который был рассчитан на 2,3 т нагрузки, в действительности 

может выдерживать нагрузку до 14 т при снижении его веса вдвое. Кроме того, ком-

пания печатает детали из алюминиевого листа и топливные коннекторы. В самолетах 

Airbus насчитывается 60 тыс. частей, напечатанных на 3D-принтерах Fortus компании 

Stratasys. Другие компании авиакосмической индустрии также используют техноло-

гии аддитивного производства. Среди них: Bell Helicopter, BAE Systems, Bombardier, 

Boeing, Embraer, Honeywell Aerospace, General Dynamics, Northrop Grumman, 

Lockheed Martin, Raytheon, Pratt & Whitney, Rolls-Royce и SpaceX. 

Объединенная двигателестроительная корпорация (ОДК) постепенно вводит 

в производство композитные и полимерные материалы и параллельно осваивает адди-

тивные технологии производства. Рассмотрим несколько предприятий холдинга. 
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ФГУП «ЦИАМ имени П. И. Баранова». В 1970–80-х гг. ЦИАМ шли вро-

вень с исследованиями западных коллег, но в 1990-е гг. существенно отстали. Тем 

не менее в последнее десятилетие наметилась положительная тенденция. В резуль-

тате новых разработок, таких как ПД-14 и ПД-35, появляется спрос на научные ис-

следования, в том числе и по КМ. 

На сегодняшний день на российских двигателях, например на ПС-90, из КМ из-

готовлены лишь небольшие несиловые элементы. На ПД-14 из КМ изготовлены мо-

тогондола и передний корпус, однако силовых элементов из КМ по-прежнему нет. 

Зарубежные углепластики имеют предел прочности на сжатие после удара 

350 МПа, а у плетеных КМ — до 385. У отечественных материалов этот параметр 

не превышал 240 МПа. После значительных трат и усилий в прошлом году были 

достигнуты гарантированные 290 МПа, а есть образцы, которые показывают 310–

350 МПа. В этом направлении сейчас идет работа. ЦИАМ приближается к тем ха-

рактеристикам, которые нужны для изготовления лопаток из углепластика. 

ЦИАМ является лидером по внедрению КМ в авиадвигатели во всех отноше-

ниях: и в расчетах, и в производстве, и в испытаниях. 

Программа по отработке технологии изготовления отдельных деталей и узлов 

малоразмерных двигателей из КМ стартовала в 2005 г., но работа над ней преры-

валась, и выполнили ее лишь в 2016 г. В результате созданы из КМ все детали ро-

тора: центробежное колесо, колесо турбины, колесо осевого компрессора низкого 

давления. Кроме этого, изготовлены неохлаждаемая жаровая труба, а также сопло-

вой аппарат, который стоит в турбине высокого давления. Это самая теплонапря-

женная конструкция в двигателе. 

ЦИАМ сделали сепараторы из углерод-углеродного КМ для этих подшипников 

и шарики из материала, который называется «скелетон». Но необходимо эти шарики 

обработать, довести до очень высокой чистоты поверхности и сферичности, которая 

достигается в стальных шарах. Однако этот материал с трудом поддается обработке. 

С помощью лазера оказалось возможным довести шарики до нужной кондиции. 

Подшипники из материала «скелетон» практически не поддаются износу. 

АО «НПО Энергомаш». Планирует использовать аддитивные технологии 

при создании компонентов жидкостных ракетных двигателей РД-191 и РД-171МВ. 

С помощью 3D-печати сделают смесительную головку окислительного газогене-

ратора, агрегат наддува, корпус блока сопел крена, пневмоблок и кронштейны. 

Предприятие самостоятельно профинансирует соответствующие НИОКР. 

Предприятия компании уже имеют опыт соответствующих работ — в воро-

нежском АО КБХА с помощью 3D-печати произведена смесительная головка и 

сопла двигателя 14Д23 для ракеты-носителя «Союз-2.1б». По мнению специали-

стов, это позволило на 20 % сократить трудоемкость работ. 

Так, если смесительная головка, созданная методом послойного синтеза, со-

стоит из одной детали, то ее классический аналог — из 220, вдобавок он имеет 124 

паяных соединения и 62 сварных шва (рис. 4). Инновационная камера двигателя 

уже прошла огневые испытания, подтвердившие ее работоспособность. 
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Рис. 4. Преимущества в сложных деталях 

 

НПО «Сатурн». Государственная корпорация «Ростех» и администрация 

южнокорейской провинции Кенгидо подписали соглашение о совместном разви-

тии центра аддитивных технологий на базе НПО «Сатурн», входящего в состав 

Объединенной двигателестроительной корпорации (ОДК). 

Один из пунктов соглашения касается поддержки развития центра аддитив-

ных технологий ОДК в Рыбинске за счет компетенций Корейского центра адди-

тивных промышленных инноваций (KAMIC). 

Центр аддитивных технологий ОДК создан на базе рыбинского НПО «Са-

турн». Перспективными разработками с использованием аддитивных технологий 

занимаются Объединенная авиастроительная корпорация (ОАК), Роскосмос, «Вер-

толеты России», компания «Технодинамика» и концерн «Радиоэлектронные тех-

нологии». Еще один инжиниринговый центр аддитивных технологий «Ростеха» 

создан на базе Всероссийского института легких сплавов (ОАО «ВИЛС») и зани-

мается координацией научно-исследовательских работ и процессов подбора и 

адаптации решений по использованию технологий 3D-печати. 

ПАО «ОДК-Сатурн» проводит испытания опытных образцов деталей поли-

мерных композиционных материалов (ПКМ) в составе российско-французского 

двигателя SaM146, которым оснащаются авиалайнеры Sukhoi Superjet 100 (SSJ100). 

Многокомпонентные композиционные материалы состоят из пластичной основы 

(матрицы) и армирующих наполнителей, обладающих высокой жесткостью и прочно-

стью. Их сочетание обеспечивает создание новых материалов, а ориентация наполни-

теля (углеродного волокна) в материале — необходимые прочностные свойства. 



295 

В частности, одной из задач является снижение веса двигателя SaM146 и дру-

гих ГТД, выпускаемых предприятиями ОДК, а также создание научно-технического 

задела в области внедрения ПКМ. Целевыми показателями при этом являются сни-

жение массы детали на 20–40 % и стоимости изготовления на 10–50 %. 

В настоящее время первые опытные образцы, произведенные на «ОДК-

Сатурн», проходят комплекс испытаний в составе двигателя SaM146. Разработан-

ные технологии будут внедрены и в другие силовые установки ОДК. 

ПАО «Кузнецов». Начнет опытную эксплуатацию отечественного 3D-

принтера для печати металлами и сплавами в июне этого года. Предприятие пла-

нирует выпускать 3D-печатные детали авиационных двигателей. 

3D-принтер совмещает разнородные металлы, которые невозможно прочно 

сварить друг с другом. Тех, которые «вообще не варятся». Возьмем, к примеру, 

медь и алюминий. Когда пытаются их соединить обычным образом, возникают 

хрупкие промежуточные фазы и шов «разваливается». А в электромобилях, 

например в батареях, нужно соединять внутреннюю проводку с клеммами. Это 

был заказ «Самсунга», и ПАО «Кузнецов» его выполнило. Начнут наши делать 

электромобиль, тоже заинтересуются. Здесь заложена очень интересная физика, 

построенная на базовой теории — кинетике гетерогенных химических реакций с 

диффузией. Режимы сварки подбирали по результатам металлографических иссле-

дований. Хитрость состоит в очень кратком пребывании металлов в зоне высоких 

температур. Буквально мгновения, чтобы диффузия не успела сдвинуть атомы и 

«слепить» сплошную интерметаллидную прослойку. 

Руководство ПАО «Кузнецов» рассчитывает, что аддитивная установка оку-

пит себя в течение семи лет. Промышленная эксплуатация начнется в 2019 г. На 

предприятии планируется создать отдельный производственный участок для пря-

мого лазерного выращивания компонентов авиационных двигателей. Цех будет 

производить не менее ста изделий в год с предполагаемой стоимостью продукции 

в районе 80 млн рублей. 

ФГУП «ВИАМ». Малоразмерный газотурбинный двигатель был изготовлен 

полностью на базе аддитивного производства ВИАМ по новой технологии по-

слойного лазерного сплавления с использованием металлопорошковых компози-

ций жаропрочного и алюминиевого сплавов, которые также созданы 

специалистами института. Эта технология позволяет получить деталь в 30 раз 

быстрее, чем традиционными способами. 

Благодаря применению аддитивных технологий удалось напечатать детали 

двигателя с уникальными параметрами. Например, толщина стенки камеры сгора-

ния этого двигателя составляет 0,3 мм. Таких параметров можно достичь, только 

используя 3D-печать. Испытания малоразмерного двигателя проводились в ВИАМ 

на специально разработанном демонстрационном стенде. 

Первый успешный опыт внедрения аддитивных технологий в ВИАМ был 

осуществлен в 2015 г. Тогда впервые в нашей стране специалисты института изго-

товили завихритель фронтового устройства камеры сгорания перспективного дви-

гателя ПД-14. В настоящее время напечатано более 200 завихрителей. 
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В ВИАМ смогли изготовить завихритель фронтового устройства камеры сго-

рания, которая в полном объеме отвечает требованиям конструкторской докумен-

тации. Авиационная деталь уже внесена в конструкторскую документацию и 

пошла в производство. Цикл изготовления таких завихрителей в среднем в 10 раз 

меньше, чем по технологии литья по выплавляемым моделям. 

Коллектив ВИАМ внес большой вклад в создание материалов нового поколе-

ния и технологий для ПД-14. В частности, было разработано 20 новых материалов 

и доработано более 50 марок материалов, организован выпуск полуфабрикатов 

этих материалов на металлургических заводах, а также выпущена вся необходимая 

нормативная техническая документация для производства деталей ПД-14. 

АО «ОДК-Климов». Специалисты Томского государственного университета 

(ТГУ) создали первый в России 3D-принтер для монолитной керамики. В 2017 г. 

по заказу АО «ОДК-Климов» они намерены напечатать образцы деталей вертолет-

ных двигателей нового поколения. Ученые совместно с инженерами томской ком-

пании «ИнТех-М» собрали опытно-промышленный образец первого в России 3D-

принтера для печати монолитной керамики. Сейчас они работают над запуском 

устройства в производство. Также уже получен первый заказ на печать деталей 

вертолетных двигателей. 

Элементы, которые печатают на этом принтере, сверхпрочные, и они востре-

бованы в аэрокосмической отрасли, химической и нефтегазовой промышленности. 

В частности, из такой керамики можно изготавливать корпуса микросхем для 

спутников, в которых, по словам ректора ТГУ, заинтересовано предприятие «Рос-

космоса» — НПЦ «Полюс». Еще одним заказчиком выступает АО «ОДК-Климов». 

Компания создает для вертолетов газотурбинную установку нового образца и 

нуждается в деталях для двигателей. 

Для повышения КПД газотурбинной установки необходимо увеличить рабо-

чую температуру в горячей зоне до 1 500 °C. Ни один металл в этом диапазоне 

температур и в химически агрессивной среде не работает. В связи с этим кон-

структоры ищут новые материалы и новые способы изготовления изделий из них. 

Керамика, напечатанная на 3D-принтере, по свойствам превосходит высоко-

легированные стали, цветные металлы и твердые сплавы. Ранее простого способа 

получения качественных изделий сверхсложной формы из нее не существовало. 

Томским ученым удалось решить эту проблему с помощью аддитивных техноло-

гий (послойного синтеза). Параллельно в вузе создали порошковый материал, из 

которого будут изготавливать детали двигателя с помощью лазерного выращива-

ния. Его также представили АО «ОДК-Климов». 

ЗАКЛЮЧЕНИЕ 

С начала нулевых годов в двигателестроении пересмотрели возможности 

применения композитных и полимерных материалов. Раньше композитам уделяли 

мало внимания, но сейчас уже всем предприятиям в ОДК стало понятно, что бу-

дущее двигателестроения за композитами и полимерами. Использование компози-
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тов — область наибольшего прогресса в авиации. Именно сюда надо вкладывать 

средства для получения максимальной отдачи. 

Сегодня мы используем решения, с которыми, как мы видим, работают и 

наши конкуренты. Поэтому важно предвидеть, какой продукт будет востребован 

через 15 лет. ОДК планирует использовать детали из полимерных композитов в 

составе российско-французского двигателя SaM146, которые устанавливаются на 

самолет Sukhoi Superjet 100, а также перспективного двигателя для МС-21 ПД-14. 

В настоящее время «ОДК-Сатурн» проводит испытания опытных образцов компо-

зитных деталей в составе ПД-14. 

Аддитивные технологии позволяют применить новый подход по созданию 

формы, сократить количество деталей и стоимость двигателя. К важным плюсам 

полимеров и композитов также можно отнести: сокращение времени производ-

ства, малошумность, невозможность засечь радарами, низкий вес, возможность в 

одной детали сделать элементы различной плотности и состава и т. д. АО «ОДК-

Климов» уже работает с полимерными материалами в вертолетных двигателях. 

Важно довести использование композитов и полимеров до 100 % деталей. 

В данном направлении корпорация ОДК работает уже более 14 лет. Как пока-

зала практика, эти технологии позволяют сократить в два раза количество деталей 

в ряде узлов газотурбинных двигателей, а также дают возможность применить 

другой подход мышления к созданию формы, которая позволяет не только умень-

шить количество деталей, но и снизить стоимость двигателя. Уже сегодня мы ис-

пользуем данные технологии: в ОДК в год методом аддитивных технологий 

изготавливается порядка трех тонн деталей. 
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ВЫСОКОЭКОНОМИЧНЫЕ ЭКОЛОГИЧНЫЕ ЛЕГКИЕ 

КЕРАМИЧЕСКИЕ ГАЗОТУРБИННЫЕ ДВИГАТЕЛИ 

С ВСТРОЕННЫМ ЭЛЕКРОГЕНЕРАТОРОМ И АДДИТИВНАЯ 

ТЕХНОЛОГИЯ ИХ ПРОИЗВОДСТВА 

Аннотация. Аддитивная технология (АТ) изготовления изделий со сложной гео-

метрией из металлических порошков обладает очевидными преимуществами: произ-

водство автоматизировано, чертежи деталей (КАД) — в программе станка; 

изготовление всего изделия сложной геометрии — одна операция; высокая точность 

производства — отсутствует доводка изделия. Все основные устройства металлических 

ГТД требуют уже при рабочих температурах свыше 1000–1100 ℃ (1273–1373К) непре-

рывного охлаждения цикловым воздухом, что снижает их экологические и экономиче-

ские параметры [1–3]. Благодаря своей превосходной тепловой стойкости керамика 

рассматривается в качестве конструкционного материала, пригодного к применению в 

газовых турбинах. Устройства керамического ГТД (КГТД) могут поднять это оборудо-

вание до более высокого технологического уровня. Для этого необходимо выполнить: 

 совершенствование безусадочных конструкционных керамических материалов 

(ККМ), чтобы отвечать требованиям надежности и технологичности при изго-

товлении высокотемпературных устройств КГТД; 

 проектирование, изготовление и высококачественное надежное приборное 

оснащение высокотемпературных испытательных стендов (в том числе ресурс-

ных) как для отдельных устройств (компрессор, камера сгорания, электрогене-

ратор, воздухоподогреватель, турбина), так и всего двигателя в целом; 

 разработку, изготовление и всесторонние испытания высокотемпературных 

устройств КГТД; 

 АТ-гарантию надежной эксплуатации, экономичности и экологичности неохла-

ждаемого КГТД с встроенным электрогенератором и уменьшение до 300 раз ко-

личества деталей и в 4–5 раз массы и объема двигателя. 

 

Широко используемые в энергетике и машиностроении металлические газотур-

бинные двигатели (ГТД) при начальных температурах рабочего тела свыше (1000–

1100) ℃ (1273–1373)К не могут обеспечить требуемые при эксплуатации высокие 

уровни экономичности, экологичности и надежности без непрерывного охлаждения 

цикловым воздухом. Не улучшает эти параметры и применение АТ, значительно со-

кращающей сроки и стоимость изготовления ГТД из металлических порошков. 

mailto:soudarevboykocenter@westcall.net
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Как и предсказывали ученые [1], за последние 25 лет эффективность металличе-

ских ГТД практически не увеличилась. Сейчас, наконец, наступил момент, когда по-

явилась реальная возможность повышения эффективности ГТД за счет применения 

неохлаждаемых очень легких прочных высокотемпературных ККМ [2–4]. 

Исследования с целью применения ККМ практически одновременно были 

начаты в 1988 г. в США, Японии и СССР-России, в соответствии с масштабными 

правительственными программами создания к 2001–2005 гг. неохлаждаемых эко-

логичных КГТД с начальной температурой рабочего тела 1350 ℃ (1623К) и с КПД 

до 42–46 %[1; 5; 6]. 

 

 

     

 a)  b)  c) 

Рис. 1. Керамические устройства неохлаждаемых ГТД с температурой рабочего 

тела до 1350 °С: 

a) рабочее колесо, b) сопловой аппарат турбины, c) жаровая труба камеры сгорания [7] 

 

 

В период с 1995 до 2006 г. целью российского проекта было применение 

стандартного станочного производства из безусадочных ККМ когенерационных 

неохлаждаемых лопаточных КГТД мощностью от 150 до 2 500 кВт. 

Решение проблемы внедрения АТ керамических изделий в газотурбострое-

нии, полученное по результатам многочисленных отечественных исследований, 

применение металлокерамических безусадочных порошков системы Al2O3-BN-SiC 

обеспечило неизменность свойств жаростойкости и жаропрочности изделий из 

ККМ при температурах от 0 ℃ (273К) до (1250–1350) ℃ (1523–1623)К [8]. 

К концу 2006 г. для промышленной реализации АТ был сформирован ком-

плекс высококлассного оборудования (рис. 2, а) по производству и проверке 

свойств металлокерамического порошка с характерной наноструктурой, доокис-

ленной до керамики без изменения геометрии изделий (рис. 2, b). 
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а)                

b)              

Рис. 2. Новые материаловедческие решения [7]:  

а) исследовательское оборудование; b) металлокерамический порошок; осмотр конечной 

наноструктуры ККМ сканирующим электронным микроскопом 

 

 

Основные стадии АТ (рис. 3, а): металлокерамические порошки Al2O3-BN-SiС, 

фракция частиц — менее 40 мкм (лазерная седиментография, PCD analysis, Horiba 

LA 950), максимум по объему — 14 мкм, (помол с механоактивацией в планетар-

ной шаровой мельнице, вакуумный отжиг, дробление повторный помол); алюмо-

термические реакции под действием лазерного излучения (станок Phenix PM-100 

(рис. 3, b) металлокерамические порошки, осушенный аргон, комнатная темпера-

тура, 100 Вт CO2 лазер с фокальным сдвигом 50 %; толщина слоя ~35 мкм); при 

необходимости — механическая обработка заготовки из кермета, диффузионная 

сварка, электроэрозионная обработка; металлокерамическая заготовка, окисление 

на воздухе 1250 
о
С в течение 100–200 часов; результат — керамическое изделие 

(состав Al2O3-BN-SiС) с изменением линейных размеров ≤ 0,3 % и пористостью до 

15–20 %; пористость может быть снижена до 4–5 % при использовании химиче-

ского импрегнирования итогового керамического изделия. 
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 а)  b) 

Рис. 3. а) модернизация оборудования для АТ,  

b) АТ изготовления изделий из ККМ 

 

 
 

Рис. 4. Конструктивная схема КГТД-2 
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Впервые АТ при этих условиях была реализована в Санкт-Петербурге в 2006–

2007 гг. на оборудовании PM-100 (фирма Phenix Systems, рабочий стол диаметром 

100 мм) после кардинальной модернизации (замена лазера с увеличением мощности 

в 2 раза, замена материалов рабочей зоны, создание автономной системы инертной 

среды, изменение систем нанесения и удаления порошка и очистки оптического ка-

нала, визуализация и контроль рабочего процесса и т. д.), что обеспечило реальные 

возможности организации производства КГТД с встроенным электрогенератором 

мощностью от 200 до 2 000 Вт для применения в беспилотниках. 

АТ позволили во многих случаях отказаться от сборных конструкций (узлов) 

и перейти к моноблокам, которые по своей структуре сложнее и эффективнее 

классических конструкций, но при этом дешевле при изготовлении и более надеж-

ны в эксплуатации. На рисунках 5–6 показаны основные устройства ГТД, выпол-

ненные методом СЛС АТ. 

Благодаря своей превосходной тепловой стойкости керамика является тем 

материалом, который позволяет реализовывать совершенствование ККМ примени-

тельно к требованиям надежности и технологичности высокотемпературных 

устройств КГТД. 

Применение ККМ позволяет не только увеличить КПД двигателя в 1,5–2 раза, 

снижая его массу и объем в 3–5 раз, но и практически устраняя эмиссию токсич-

ных компонентов выхлопа NOx и СО, повышая надежность и устойчивость к 

внешним воздействующим факторам и многократно снижая стоимость изделия. 

Реализация технологии «исходные материалы→кермет→ККМ» устраняет такие 

недостатки, как низкая трещинностойкость, обрабатываемость алмазным инстру-

ментом, высокая себестоимость, увеличение до 300 раз количества изготавливае-

мых изделий с соответствующим повышением затрат на производство, сборку, 

испытания и ремонт, снижением надежности и времени эксплуатации. 

 

 
 a)  b) 

Рис. 5.  

а) сопловой аппарат, b) рабочее колесо туннельной керамической турбины 
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А. 

  

 a)  b)  c) 

Б. 

    
 

 d)  e)  f) 

Рис. 6. А. Керамическая низкоэмиссионная камера сгорания:  

a) внутренняя жаровая труба, b) наружная жаровая труба; c) фронтовое устройство.  

Б. Керамический воздухоподогреватель:  

d) 3D-модель участка выхода горячего газа 1 и подвода холодного воздуха 2; e) фрагмент ке-

рамической матрицы и f) общий вид керамического воздухоподогревателя, прошедшие цикл 

горячих испытаний без охлаждения при температуре рабочего тела на входе в турбину 

1350 °С (1623К). 

Безусловно, АТ является основой производства изделий из ККМ, но не един-

ственной составляющей процесса, включающего: создание безусадочного метал-

локерамического порошка; изготовление керметовой заготовки (на основе АТ и, 

при необходимости, с применением используемых для металлических изделий из-

вестных способов обработки — диффузионной сварки, электроэрозионной и меха-

нической обработки); реализация процесса окисления этой заготовки в печи в 

воздушной атмосфере при температуре до 1200 
о
С (1473К) в течение 100–200 ча-

сов, в процессе которого керметовая заготовка без изменения размеров превраща-

ется в готовое керамическое изделие. 

Следует отметить, что за 11-летний период применения разработанной АТ 

создана бригада специалистов, которая способна изготовить АТ-оборудование для 
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производства металлических и керамических ГТД любой мощности с отечествен-

ным программным обеспечением. В течение 2007–2016 гг. заказчикам из Европы и 

США (13 контрактов, без раскрытия особенностей проектирования, запатентован-

ных конструкций безлопаточных турбомашин, бессмесительных камер сгорания и 

матричных теплообменников) были изготовлены и успешно испытаны все основ-

ные керамические устройства (компрессоры, камеры сгорания, теплообменные ап-

параты — воздухоподогреватели, газовые турбины, горячие тракты и т. д.), а также 

полноразмерные керамические высокоэкономичные (КПД ~ 28–29 %), неохлажда-

емые «зеленые» (NOх ≤ 0–6 мг/нм
3
, CO = 0 мг/нм

3
) КГТД электрической мощно-

стью 1,5–2 кВт с электрогенераторами, встроенными в турбокомпрессор. 

Необходимо подчеркнуть, что (1,5–2 кВт) — предельная мощность КГТД, из-

готовляемых на оборудовании PM-100. 

При соответствующем финансировании в течение трех лет могут быть созда-

ны безусадочные ККМ на основе титана и циркония для надежной работы неохла-

ждаемых КГТД при начальных температурах рабочего тела соответственно 1400–

1450 
о
С (1673–1723К) и 1550–1600 

о
С (1823–1873К). 
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СОВРЕМЕННАЯ ТЕХНОЛОГИЯ ИЗГОТОВЛЕНИЯ ЗАГОТОВОК 

ДИСКОВ ГАЗОТУРБИННЫХ ДВИГАТЕЛЕЙ МЕТОДОМ ГИП + 

ГОРЯЧАЯ ДЕФОРМАЦИЯ 

Аннотация. Работа посвящена созданию современной технологии изготовления 

заготовок дисков газотурбинных двигателей из нового гранулируемого жаропрочного 

никелевого сплава ВЖ178П методом горячего изостатического прессования (ГИП) и 

последующей горячей деформации. Предложенные режимы изготовления заготовок 

позволяют сформировать в деформированном полуфабрикате равномерную ультрамел-

козернистую структуру (размер зерна ≤ 10 мкм), что обеспечивает после термической 

обработки получение высокого комплекса механических свойств материала. 

Введение 

До настоящего времени в Российской Федерации параллельно развивались 

две принципиально разные технологии получения заготовок дисков турбин га-

зотурбинных двигателей (ГТД) из жаропрочных никелевых сплавов: многостадий-

ная деформация слитка вакуумного дугового переплава и метод горячего 

изостатического прессования капсул, заполненных гранулами жаропрочного спла-

ва. Эти технологии нашли широкое применение в металлургической промышлен-

ности для изготовления дисков турбин и компрессоров высокого давления 

практически всех отечественных авиационных гражданских и военных газотур-

бинных двигателей и стационарных установок. 

Каждая из технологий имеет ряд преимуществ и недостатков. Сплавы, изго-

товленные методом многостадийной деформации слитка вакуумного переплава, 

обладают высоким уровнем прочностных свойств при статическом и циклическом 

нагружении, обеспечивают длительный ресурс эксплуатации изделия. Однако в 

этой технологии присутствует наиболее энерго- и металлоемкий этап деформации 

литого слитка, в процессе которого возможно повышенное трещинообразование 

из-за высокой ликвационной неоднородности литого материала. 

Технология прямого горячего изостатического прессования гранул, получен-

ных центробежным распылением вращающегося электрода, является менее трудо-

емкой, но заготовки дисков, изготовленные этим методом, существенно уступают 

деформируемым дискам по сопротивлению малоцикловой усталости — одному из 
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основных показателей конструкционной прочности, надежности и ресурса деталей 

ротора ГТД. 

За рубежом диски турбин современных авиационных газотурбинных двига-

телей гражданского назначения преимущественно изготавливают из новых грану-

лируемых (гранулы изготавливают методом атомизации) никелевых жаропрочных 

сплавов, таких как N18, Rene88DT, Rene104, RR1000, LSHR и др. с применением 

изотермической деформации для повышения уровня и стабильности прочностных 

свойств материала, в том числе сопротивления малоцикловой усталости. 

Во ФГУП «ВИАМ» разработана и освоена технология производства загото-

вок дисков ГТД методом изотермической деформации на воздухе, обеспечиваю-

щая по сравнению с серийной технологией увеличение КИМ в 2,0–3,0 раза за счет 

уменьшения припусков и оптимизации формоизменения по переходам штамповки, 

сокращение трудоемкости механической обработки деталей на 20–30 % и сниже-

ние энергетических затрат за счет сокращения операций технологического переде-

ла [1–3]. 

Таким образом, основной задачей данной работы являлась реализация пре-

имуществ процесса изотермической деформации на воздухе для повышения физи-

ко-механических свойств разработанного в ФГУП «ВИАМ» нового жаропрочного 

гранулируемого сплава ВЖ178П [4–5]. Работа выполнена в рамках реализации 

комплексного научного направления 10.2. Изотермическая деформация на воздухе 

нового поколения гетерофазных труднодеформируемых жаропрочных сплавов. 

(«Стратегические направления развития материалов и технологий их переработки 

на период до 2030 года») [6]. 

Материал и методики исследований 

Объектом исследования является новый жаропрочный гранулируемый сплав 

марки ВЖ178П системы Ni-Co-Cr-W-Al-Mo-Nb-Ti-Ta-Hf. Гранулы из сплава 

ВЖ178П были получены двумя различными методами: методом газовой атомиза-

ции расплава (gas atomizing (GA)) и методом центробежного распыления электро-

да (PREP). Гранулы GA крупностью менее 100 мкм были получены в условиях 

ФГУП «ВИАМ» на установке Hermiga 10/100 VI. Гранулы PREP аналогичной 

крупностью были получены на промышленных установках ПАО «СМК». Гранулы 

были засыпаны в стальные капсулы, которые после дегазации и герметизации бы-

ли подвергнуты горячему изостатическому прессованию с использованием лабо-

раторного газостата ASEA Quintus 16. Горячую деформацию компактированных 

заготовок после ГИП проводили на специализированном прессе ПА2642 усилием 

1600 тс для изотермической штамповки на воздухе. Из компактированных загото-

вок были изготовлены модельные заготовки дисков (шайбы) диметром 300–320 мм 

для исследования структуры и физико-механических свойств материала после го-

рячей деформации. 
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Результаты и обсуждение 

Выбор температуры горячего изостатического прессования гранул проводили 

по результатам анализа структуры компактированной заготовки. Исследования 

проводили на малогабаритных капсулах, обработанных при различных температу-

рах относительно температуры полного растворения γ'-фазы, определенной на ли-

том материале. Исследования проводили на гранулах, полученных методом 

газовой атомизации расплава (GA). В результате прямых экспериментов была вы-

брана температура ГИП, обеспечивающая получение мелкозернистой структуры 

компактированной заготовки без наследственных границ гранул. 

В промышленных условиях ПАО «СМК» были изготовлены капсулы диамет-

ром 142 мм и высотой 222 мм. В изготовленные капсулы были засыпаны гранулы 

сплава ВЖ178П, полученные методами GA и PREP, капсулы были дегазированы и 

герметизированы. Герметизированные капсулы в условиях ФГУП «ВИАМ» были 

подвергнуты горячему изостатическому прессованию по оптимальному темпера-

турному режиму. Размеры компактированной заготовки после ГИП составляли: 

диаметр 140 ± 2 мм, высота 200 ± 3 мм. 

Для определения температуры деформации, обеспечивающей необходимую 

технологическую пластичность компактированной заготовки, были проведены ис-

следования технологической пластичности при различных температурах в услови-

ях деформации растяжением и сжатием (при осадке цилиндрического образца). На 

рисунке 1 представлены кривые зависимости характеристик пластичности при 

растяжении (рис. 1а) и сжатии (осадке) (рис. 1б) от температуры деформации. 

 

  

 а б 

Рис. 1. Технологическая пластичность сплава ВЖ178П при растяжении (а) и 

осадке (б) 

 

Полученные данные о технологической пластичности сплава ВЖ178П пока-

зывают, что данный материал является труднодеформируемым — максимально 

допустимая степень деформации при осадке цилиндрических образцов не превы-

шает 55 %, максимальное значение относительного удлинения (δ) образцов после 
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высоких температур 17,5 %. Значительный рост показателей технологической пла-

стичности начинается при температуре 1120 °С. Кроме того, отмечено, что техно-

логическая пластичность при растяжении для компактированной заготовки из 

гранул, полученных методом PREP, заметно выше, чем для заготовок из гранул 

GA, однако при сжатии данные показатели сопоставимы для заготовок из гранул 

GA и PREP, что позволяет назначить общий температурный режим штамповки за-

готовок. 

Для определения температуры деформации также проводили анализ структу-

ры и фазового состава компактированных заготовок после ГИП и контрольных за-

калок от температур, соответствующих температурному интервалу деформации 

1000–1180 °С. 

Фазовый состав материала типичен для никелевых жаропрочных сплавов. Он 

включает в себя: γ′-фазу, фазы, обогащенные молибденом и вольфрамом (рис. 2). 

 

 

Рис. 2. Структура сплава ВЖ178П после ГИП 

 

По результатам проведенного анализа было установлено, что микроструктура 

материала после всех контрольных закалок представляет собой твердый раствор на 

основе никеля с выделениями γ'-фазы размером около 0,3 мкм. По границам зерен 

(размер зерен γ-фазы от 25 до 35 мкм) располагаются крупные выделения γ'-фазы с 

размерами частиц до 3 мкм. Также границы зерен обогащены карбидными фазами, 

содержащими хром, вольфрам и молибден. В отдельных местах наблюдаются мел-

кие включения, содержащие редкоземельные металлы. Максимальное количество 

упрочняющей γ'-фазы ≈ 52 %. На основании проведенных исследований была вы-

брана температура деформации, обеспечивающая получение в деформированном 

состоянии мелкозернистой структуры сплава ВЖ178П. 

Деформацию компактированных заготовок проводили на прессе ПА2642 за 

четыре перехода. Штамповый инструмент пресса — плоские бойки — был нагрет 

до температуры, сопоставимой с температурой деформации заготовки. На первом 
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переходе деформации исходную заготовку упаковывали в теплоизоляционный па-

кет. В результате были получены модельные заготовки диска (шайбы) диаметром 

320 ± 5 мм и высотой ≈ 40 мм. После деформации шайбы разрезали на образцы для 

исследования макроструктуры (диаметральный темлет) и микроструктуры. На ри-

сунке 3 представлена макро- и микроструктура модельных заготовок после дефор-

мации. 

 

 

Рис. 3. Макро- (а) и микроструктура (б) модельной штампованной заготовки из 

гранул GA и PREP после деформации 

 

Определение величины зерна материала модельных заготовок дисков (шайб 

диаметром до 300 мм) проводили при увеличении ×500 в режиме темного поля ме-

тодом секущих. Съемку изображений вели при помощи цифровой камеры, подго-

товку изображений к количественному анализу и их математическую обработку 

выполняли при помощи компьютерной программы Image Expert Pro 3x. Микро-

шлифы были вырезаны из различных зон: середины и половины радиуса модель-

ных заготовок дисков, как наиболее застойные зоны при деформации. Полученные 

результаты исследований показывают, что величина зерна имеет одинаковые зна-

чения для различных зон заготовок и составляет 7–10 мкм. Таким образом, пред-

ложенная технология получения заготовок дисков ГТД из нового жаропрочного 

гранулируемого сплава ВЖ178П позволяет получить в заготовках мелкозернистую 

структуру с размером зерна ≤ 10 мкм. 
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Получение мелкозернистой структуры позволяет по средствам термической 

обработки по специально подобранному режиму получить высокие физико-

механические свойства сплава ВЖ178П. Выбор режима термической обработки 

проводился с применением различных подходов, характерных для деформируемых 

и гранулируемых сплавов. Проведенные экспериментальные исследования показа-

ли, что режим термической обработки характерный для деформируемых жаро-

прочных сплавов позволяет получить более высокие значения физико-

механических свойств сплава. Образцы для проведения механических испытаний 

были вырезаны как в радиальном, так и в хордовом (тангенциальном) направлении 

заготовки. В таблице 1 приведены значения физико-механических свойств сплава 

ВЖ178П, полученного методами GA и PREP по технологии ГИП + горячая де-

формация после упрочняющей термической обработки по оптимальному режиму. 

Полученные результаты показывают, что заготовка из гранул GA сплава 

ВЖ178П имеет пониженные значения механических свойств при комнатной тем-

пературе по сравнению с заготовкой из гранул PREP. Для определения причин 

данного обстоятельства требуется проведение дополнительных исследований. 

Т а б л и ц а  1  

Физико-механические свойства сплава ВЖ178П после термической 

обработки 

Метод 

распыления 

Механические свойства при комнатной и повышенной температуре в 

зависимости от сечения заготовки 

σв
20

, МПа σв
650

, МПа KCU
20

, Дж/см
2
 σ100

650
, МПа 

рад. 

напр. 

хорд. 

напр. 

рад. 

напр. 

хорд. 

напр. 

рад. 

напр. 

хорд. 

напр. 

рад. 

напр. 

хорд. 

напр. 

GA 1510 1420 1550 1570 17,1 12,9 1120 1120 

PREP 1680 1610 1550 1570 30,7 >31,2 1120 1120 

 

Получение однородной макро- и микроструктуры в заготовках дисков ГТД 

методом гранульной металлургии позволяет получить минимальное значение ани-

зотропии механических свойств заготовки. Механические свойства модельной за-

готовки из сплава ВЖ178П (PREP), полученной методом ГИП + горячая 

деформация, на 5–9 % превышают свойства сплавов аналогичного назначения — 

деформируемого сплава ВЖ175 (РФ) и гранулируемого сплава Rene88DT (США). 

Выводы 

Разработана современная технология получения заготовок дисков турбины 

ГТД из нового гранулируемого сплава ВЖ178П методом ГИП + горячая деформа-

ция. Использование данного материала и технологии позволяет получить диски 

ГТД с равномерными по сечению физико-механическими свойствами, значительно 
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превышающими аналогичные показатели для отечественных и зарубежных анало-

гов. Полученные результаты можно использовать для освоения технологии в про-

мышленном производстве для изготовления опытных и опытно-промышленных 

партий, проведения необходимого комплекса испытаний, в том числе в составе 

двигателя. 
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РАЗРАБОТКА И ВНЕДРЕНИЕ ИННОВАЦИОННОЙ 

ТЕХНОЛОГИИ АВТОМАТИЧЕСКОЙ ДУГОВОЙ СВАРКИ 

С ПОПЕРЕМЕННО-ИМПУЛЬСНОЙ ПОДАЧЕЙ РАЗНЫХ 

ЗАЩИТНЫХ ГАЗОВ ДЛЯ СВАРКИ ИЗДЕЛИЙ ИЗ ТИТАНОВЫХ 

СПЛАВОВ 

Аннотация. В настоящей работе описаны результаты по использованию иннова-

ционной технологии сварки, которую выполнили на образцах и серийных деталях из 

титановых сплавов малой толщины δ = 0,8–4 мм. Экспериментально было доказано, что 

при использовании специально разработанных приборов — газораспределителей, кото-

рые позволили с заданной частотой подавать защитные газы в зону дуги, что обеспечи-

ло получение мелкозернистого строения шва, более широкой зоны сплавления и, 

соответственно, большей пластичности соединений без потери их прочности и увели-

чения скорости сварки. Это подтвердило ранее разработанную теорию об эффективном 

механическом и тепловом воздействиях дуги на сварочную ванну при попеременно-

импульсной подаче разных защитных газов. 

Результаты исследований позволили разработать инновационную технологию 

сварки и применить ее для производства изделий из титановых сплавов. 

Ключевые слова: инновационная сварка; газораспределитель; аргон; гелий; ти-

тановые сплавы; механические свойства; контроль. 

 

На предприятии АО «ММП им. В. В. Чернышева» и других аналогичных 

профильных предприятиях выполняется большой объем сварки титановых спла-

вов. Автоматическая сварка проводится традиционным способом в стапелях с по-

дачей аргона (Ar) в горелку и на корень шва. 

В некоторых случаях вместо Ar используется гелий (He). 

Эти традиционные способы дуговой сварки имеют свои преимущества и не-

достатки. 

Известно, что гелиодуговая сварка (ГДС) дает более глубокое проплавление, 

чем аргонодуговая сварка (АДС), что обусловлено более высоким потенциалом 

ионизации, теплопроводности и другими физико-химическими свойствами He по 

сравнению с Ar. 

Например, He имеет потенциал ионизации (Ui) намного больший, чем Ar (24,5 В 

и 15,7 В соответственно). По плотности He в 10 раз легче, чем Ar (~0,17·10
-3 

кг/м
3
 и 

~1,7·10
-3

 кг/м
3
). Размеры атомов He меньше, чем Ar (~0,029 Нм и ~0,07 Нм). 
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Однако при ГДС более высока вероятность образования внешних дефектов 

(например, подрезов) [1–7]. 

АДС, по сравнению с ГДС, обеспечивает более качественное формирование 

поверхности сварных соединений, но процесс при этом менее производителен [1–7]. 

Следует подчеркнуть, что температура плазмы столба дуги гелиевых импуль-

сов на несколько тысяч К больше, по сравнению с аргоновыми. Оценка произведе-

на по формуле 

800пл iT U . [10] 

При использовании указанных традиционных способов дуговой сварки не ис-

ключается также возможность возникновения внутренних дефектов, например, 

пор и оксидных включений. 

В ракетно-космической отрасли был разработан принципиально новый способ 

подачи защитных газов при сварке различных алюминиевых сплавов, т. е. был отра-

ботан процесс с импульсной попеременной подачей в горелку двух газов: Ar и Нe. 

Применение этой технологии позволило повысить механические свойства 

сварных соединений из алюминиевых сплавов [1–9]. Для сварки титановых спла-

вов данная технология еще не применялась, однако для этого нет никаких принци-

пиальных препятствий. Поэтому, опираясь на ранее разработанную теорию об 

эффективном механическом и тепловом воздействии дуги на сварочную ванну при 

попеременно-импульсной подачи разных защитных газов [7], для получения высо-

кокачественных сварных изделий с повышенными механическими свойствами 

(особенно с высокой пластичностью) и процесса с высокой производительностью 

было принято решение описанный способ подачи защитных газов применить при 

сварке титановых сплавов, впервые в мировом сварочном производстве. 

Инновационный способ сварки осуществляли с применением специально для 

этого разработанных приборов — газораспределителей, переключающих дугу с Ar 

на He и обратно. Для сравнения, параллельно такие же образцы и изделия сварива-

лись традиционной АДС. Работа проводилась в два этапа: на опытном, а затем и на 

промышленном приборах. 

Первый этап 

Работа проводилась с применением опытного газораспределителя. Образцы 

из титановых сплавов (ОТ4-1, ВТ20, ОТ4-0) в виде пластин, вырезанных из одного 

и того же листа, сваривались неплавящимся электродом на постоянном токе пря-

мой полярности, с присадкой — проволока ВТ1-1 (сплав ВТ20) и без присадки 

(сплав ОТ4-1). 

Параметры режима сварки двумя способами приведены в таблице 1. Дли-

тельность периода в инновационном способе ~ 1 с, а импульса ~0,5 с. Для обеспе-

чения максимальной проплавляющей способности при традиционном способе 

сварки была использована погруженная дуга. 
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Т а б л и ц а  1  

Параметры режимов сварки 

Параметры 

режима сварки 

ВТ20, δ = 2 мм ОТ4-1, δ = 4 мм 

Способ сварки 

Традиционный 

(АДС) 

Инновационный Традиционный 

(АДС) 

Инновационный 

Ток сварки, А 135 135 200
+10 

170
+10 

Длина дуги, мм 3 3 0 3; 1 

Скорость сварки, 

м/с (м/ч) 
4,7·10

-3
 (19) 7,5·10

-3
 (27) 5,0·

10-3 
(18) 5,5·10

-3
 (20) 

 

Определялись механические свойства полученных сварных образцов (испы-

тания на изгиб и микротвердость) и проводились их металлографические исследо-

вания (макро- и микроструктура). 

Результаты механических испытаний приведены в таблицах 2 и 3. 

Т а б л и ц а  2  

Механические свойства полученных образцов 

Параметры 

сравнения 

ВТ20, δ = 2 мм ОТ4-1, δ = 4 мм 

Способ сварки 

Традиционный 

(АДС) 

Инновационный Традиционный 

(АДС) 

Инновационный 

Угол загиба 

плоских сварных 

образцов, град 

82 96 39 43 

Т а б л и ц а  3  

Значения замеров микротвердости (Hv0,05, МПa) 

Сплав 

Способ сварки 

 

Традиционный 

(АДС) 

 

Инновационный 

Основной 

материал 
ОШЗ 

Центр 

сварного шва 

Основной 

материал 
ОШЗ 

Центр 

сварного шва 

ВТ20 3 170 2 770 2 450 3 170 3 230 3 170 

ОТ4-0 3 970 3 670 3 540 3 970 3 540 3 540 

ОТ4-1 3 920 4 650 4 890 3 870 3 870 3 870 

Примечание. ОШЗ — околошовная зона. 



315 

При сварке образцов из титанового сплава ВТ20 с использованием инноваци-

онного способа скорость сварки увеличилась на 10–15 % с одновременным повы-

шением угла загиба на 14–17 %, а прочность соединений, выполненных 

указанными способами, оставалась одинаковой. 

Инновационная сварка образцов из титанового сплава ОТ4-1 обеспечила уве-

личение скорости сварки и угла загиба ~ на 10 %. 

По сравнению с инновационным способом сварки результаты замеров микро-

твердости соединений, полученных традиционным способом сварки, показали 

больший разброс значений, что, вероятно, связано с некоторым несовершенством 

структуры исходных титановых сплавов. 

Визуальный контроль и измерения показали, что геометрические параметры 

сварных швов на образцах из титановых сплавов ВТ20, ОТ4-0 и ОТ4-1 после вы-

полнения традиционной и инновационной сварки и отработки режимов оставались 

практически одинаковыми. 

Металлографические исследования сварных швов и зон термического влия-

ния соединений показали, что при инновационном способе сварки формируется 

более благоприятная по морфологии зерен структура по сравнению со структурой, 

полученной при традиционной дуговой сварке с использованием одного только 

аргона (рис. 1). 

 

  

 а  б 

Рис. 1. Микроструктура центра шва соединений титанового сплава ОТ4-1, х50: 

а — традиционный способ сварки; б — инновационный способ сварки 

 

Особенно это заметно на микрошлифах в околошовных зонах титановых 

сплавов, в частности, по границам с лицевой стороны сварных швов, где происхо-

дит воздействие на металл потоков инертных газов: непрерывных аргоновых при 

традиционной сварке и попеременно-импульсных аргоногелиевых при инноваци-

онной сварке (рис. 2). 
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 а б 

Рис. 2. Микроструктура околошовной зоны соединений  

титанового сплава ВТ20, х50: 

а — традиционный способ сварки; б — инновационный способ сварки 

 

Таким образом, благодаря чередующимся тепловому и механическому воз-

действиям управляемых аргоновых и гелиевых импульсов на жидкий и кристалли-

зующийся металл при инновационном способе сварки структура шва и участков 

сплавления получена более равноосной и мелкозернистой по сравнению с тради-

ционным способом сварки, что обеспечивает более высокую пластичность свар-

ных соединений, полученных первым способом. 

Второй этап 

По результатам предыдущей части работы были сделаны выводы об эффек-

тивности использования инновационного способа сварки. На этом этапе велась 

отработка технологии на серийных деталях с помощью промышленного газорас-

пределителя. 

При традиционном и инновационном способах сварки все детали из титано-

вых сплавов подвергались в дальнейшем высокой пластической деформации — 

формовке, с различной степенью загиба по местам сварных соединений. 

В результате все детали, полученные инновационным способом сварки, 

успешно прошли формовку. А при традиционном способе сварки ~20 % деталей 

подвергались дополнительной подварке, некоторая часть которых в дальнейшем 

отбраковывалась. 

Также были изготовлены круговые детали, получаемые сваркой трех секто-

ров, вырезанных из листового материала (рис. 3). Раньше такая деталь вырезалась 

из цельного листа, что вело к большим потерям при раскрое дорогостоящего мате-

риала. 
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Рис. 3. Схема сварной детали из трех секций 

 

 

 

 

В результате использование инновационного способа сварки позволило со-

кратить потери листового материала при изготовлении указанной детали ~ в 2 ра-

за. Вся партия данной детали прошла формовку без замечаний. В сварных 

соединениях отсутствовали внешние и внутренние дефекты, что подтверждено ви-

зуальным осмотром, рентгеновским контролем и ЛЮМ-контролем. 

При сравнении полученных результатов традиционного способа сварки, 

опытного и промышленного приборов, было отмечено, что микроструктура свар-

ных соединений, полученная с применением промышленного прибора, более мел-

козернистая, переход от основного материала к сварному шву более плавный 

(рис. 4 и 5). Сравнение эффективности приборов проводилось опосредованно, т. е. 

традиционный способ сварки — опытный прибор (рис. 1 и 2) и традиционный спо-

соб сварки — промышленный прибор (рис. 4 и 5). 

 

№3 

инновационная сварка 

шов №1 

№2 
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 а б 

Рис. 4. Микроструктура центра шва соединения из титанового сплава ОТ4-0 после 

травления, х50:  

а — традиционный способ сварки; б — инновационный способ сварки 

 

  

 а б 

Рис. 5. Микроструктура околошовной зоны соединений из титанового сплава ОТ4-

0 после травления, х50:  

а — традиционный способ сварки; б — инновационный способ сварки 

Таким образом, основываясь на проделанной ранее работе [7], можно сделать 

вывод о том, что инновационный способ сварки благодаря более эффективному 

механическому и тепловому воздействиям дуги на сварочную ванну позволяет по-

лучить сварные соединения из титановых сплавов с более высокими механически-

ми свойствами, благоприятной морфологической макро- и микроструктурой при 

большей скорости сварки, чем при традиционном аргонодуговом способе. 
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Разработан и изготовлен вариант прибора — промышленный газораспредели-

тель. Эффективность модифицированного промышленного газораспределителя 

находится на том же высоком уровне, что и у опытного прибора, но первый обес-

печивает более высокую надежность процесса и комфортность работы. 

Результатом работы стали разработанные опытные инновационные техноло-

гии сварки различных титановых сплавов. Получены две партии качественных (по 

различным методам контроля) сварных и отформованных деталей, которые ис-

пользованы для дальнейшего производства. 

Литература 

1. Новиков О. М., Островский О. Е., Щербаков О. Б. Технология импульсно-дуговой свар-

ки плавящимся электродом конструкций из алюминиевых сплавов: сборник «Новые 

наукоемкие технологии в технике». Глава «Сварка, оборудование, технология». П. 3. 

Т. 4. — М.: МЦ «Аспект», 1994. — С. 56–58. 

2. Новиков О. М., Гудков А. В., Островский О. Е., Щербаков О. Б. Дуговая сварка с им-

пульсной подачей защитных газов // Сварочное производство. М., 1994. № 11. — С. 10–

12. 

3. Новиков О. М., Никоноров Н. И., Андрушенко А. З, Барабохин Н. С. Новая технология 

сварки неплавящимся электродом с попеременной подачей защитных газов // Экономи-

ка и производство. М., 1999. № 5/6. — С. 72–75. 

4. Новиков О. М., Персидский А. С., Радько Э. П., Тазетдинов Р. Г., Кван Д. Ю. Создание 

бездефектных процессов сварки путем совершенствования ее технологии // Сварщик-

профессионал. М., 2006. № 1. — С. 11–13. 

5. Новиков О. М., Персидский А. С., Радько Э. П., Барановский А. В., Хасянов Б. А. Влия-

ние переменного состава защитной газовой среды на свойства сварных соединений из 

алюминиевых сплавов при дуговой сварке // Сварочное производство. М., 2010. 

№ 11. — С. 10–14. 

6. Тазетдинов Р. Г., Новиков О. М., Персидский А. С. Дуговая сварка в защитных газах с 

попеременной импульсной подачей разнородных газов // Сварочное производство. М., 

2012. № 1. — С. 38–42. 

7. Тазетдинов Р. Г., Фетисов Г. П., Новиков О. М., Персидский А. С., Хасянов Б. А. Осо-

бенности механического и теплового воздействия дуги на сварочную ванну при дуговой 

сварке с попеременно-импульсной подачей разных защитных газов // Технология ме-

таллов. М., 2015. № 7. — С. 16–23. 

8. Новиков О. М., Персидский А. С., Радько Э. П., Хасянов Б. А., Самохин И. А., Тазетди-

нов Р. Г. Прецизионная дуговая сварка сосудов высокого давления с попеременно-

импульсной подачей разных защитных газов // Сварочное производство. М., 2012. 

№ 12. — С. 29–32. 

9. Кудряшов О. Н., Новиков О. М., Алексеев И. В., Барабохин Н. С., Сабанцев А. Н., Капра-

лов В. А., Кудряшов Н. О., Корявихин Е. Н. Сварка конструкций летательных аппаратов 

из алюминиевых сплавов больших толщин // Сварочное производство. М., 2001. 

№ 12. — С. 31–33. 

10. Петров А. В. Сварка в защитных газах: справочник «Сварка в машиностроении». 

Т. 1. — М.: Машиностроение, 1978. — С. 198, с. 502. 

  



320 

УДК 620.186.12: 539.422 

О. А. Быценко
1
, В. А. Панов

1
, Е. А. Тихомирова

2
, А. А. Живушкин

2
 

1
АО «ММП имени В. В. Чернышева», Москва 

2
АО «Климов-ОДК», Санкт-Петербург 

РОЛЬ КОМПЛЕКСНЫХ ИССЛЕДОВАНИЙ В АНАЛИЗЕ 

ЭКСПЛУАТАЦИОННЫХ ПОВРЕЖДЕНИЙ ЛОПАТОК ТВД 

С ПОМОЩЬЮ МЕТОДОВ АНАЛИТИЧЕСКОЙ МИКРОСКОПИИ 

Аннотация. С использованием металлофизических методов исследования, таких 

как оптическая и растровая электронная микроскопия, и новых методических подходов 

пробоподготовки образцов для исследования был проведен анализ механизма 

разрушения и выявления его причин. Установлено, что разрушение было инициировано 

форсированными режимами работы двигателя, которые усиливают воздействие на 

структуру материала лопаток и жаростойких покрытий. Показано, что комплексное ис-

следование изломов и микроструктуры материала позволяет получить полноценные 

данные о характере разрушения и его причинах. 

Ключевые слова: микроструктура; никелевый жаропрочный сплав; жаростойкое 

защитное покрытие; газоциркуляционное покрытие; долговечность лопатки. 

Введение 

В связи с нарастающей необходимостью разработки новейших конструкций 

авиационных двигателей основной тенденцией современного авиадвигателе-

строения было и остается увеличение температуры газа перед турбиной, что в 

свою очередь приводит к усложнению конструкции наиболее ответственного 

элемента турбины высокого давления — к усложнению конструкции рабочих 

лопаток [1; 2]. 

Повышение ресурса и эксплуатационных характеристик лопаток горячей 

части двигателя сопровождается интенсификацией процесса повреждения рабочих 

лопаток под действием статических и вибрационных нагрузок, высоких темпера-

тур, которые могут быть вызваны как действием силовых факторов и термических 

напряжений, так и коррозионно-эрозионным воздействием газового потока [3; 4]. 

Известно, что договечность лопаток ТВД определяется термической 

стабильностью структуры сплава, а ее деградация и изменение состояния 

жаростойкого покрытия усиливается при форсированных режимах работы 

двигателя. Это в свою очередь может, как правило, привести к развитию 

тремоусталостной трещины на входной или выходной кромках лопаток, что в 

конечном итоге может инициировать не только разрушение одной лопатки, но и 

привести к аварии самолета [5]. 
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Следует заметить, что изучение изломов конструкционных материалов 

является основополагающим этапом для диагностики характера повреждаемости 

ответственных деталей ГТД [6]. При этом строение поверхности разрушения 

зависит от ряда факторов: величины и уровня приложенной нагрузки, свойств 

материала, температуры и агрессивности окружающей среды [3; 4]. При этом 

анализу микроструктуры материала при исследовании разрушений отводится 

втростепенная роль и чаще всего служит для подтвержения соблюдения 

технологической дисциплины при изготовлении детали. Наряду с этим, в связи с 

недостаточной оснащенностью лабораторий ряда предприятий и недостатком или 

отсутствием высококвалифицированых специалистов в части фрактографии, 

результаты исследования излома могут носить противоречивый характер при 

идентификации причин разрушения деталей узлов или аварии двигателя. Поэтому 

целью данной работы явилась демонстрация накопленного опыта и необходимости 

проведения комплексных исследований при анализе эксплуатационных разрушений 

лопаток ТВД, а также их показательность и результативность для объективной 

оценки причин разрушения, а также понимания этапности его развития. 

Материалы и методики исследования 

В качестве объектов исследования была использована разрушенная рабочая 

лопатка ТВД из жаропрочного никелевого сплава ЖС32 с ионно-плазменным 

конденсированным многокомпонентным покрытием после эксплуатации. 

Исследования изломов и микроструктуры были проведены с использованием 

следующих методов: 

 фрактографического анализа изломов с помощью лупы х4 крат, 

бинокулярного микроскопа при увеличениях до от х4 до х10 крат; 

 оптической микроскопии с помощью микросокопа Axovert 40, в 

диапозоне увеличений от 50 до 500 крат для исследования 

микроструктуры основного материала и жаростойких покрытий лопатки; 

 растровой электронной микроскопии (РЭМ) при исследовании как 

поверхности разрушения лопатки, так и при исследовании 

микроструктуры основного материала и жаростойких покрытий. Данный 

метод исследования осуществлялся с помощью растрового электронного 

микроскопа TESCAN 5130 LM VEGA при увеличении в диапазоне от 2 000 

до 10 000 крат энергодисперсионным рентгеновским микроанализатором. 

Результаты исследований и обсуждение 

При визуальном осмотре разрушенной лопатки было выявлено, что обрыв 

произошел на расстоянии ~20 мм от полки замка. Поверхность разрушения по 

месту обрыва имеет сложное строение: наблюдается несколько очагов разрушения, 

а излом состоит из нескольких зон. 
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Последующее исследование под бинокулярным микроскопом позволило 

установить, что первоначальным очагом разрушения явилась полная деградация 

наружного покрытия с последующим развитием так называемой разгарной 

трещины (рис. 1а). Об этом свидетельствует наличие оплавленного гладкого 

участка рельефа поверхности разрушения со следами воздействия сульфидно-

оксидной коррозии. Последующее развитие разрушения носит ярко выраженный 

термоусталостный характер с выходом как на спинку, так и на корыто лопатки. 

При исследовании излома в зоне выходной кромки был обнаружен другой 

очаг разрушения, имеющий также термоусталостный характер (рис. 1б). На дан-

ном участке разрушение развивалось с внутренней полости лопатки с последую-

щим выходом на корыто. Наличие окисления до темного цвета и незначительной 

сглаженности рельефа (отчасти просматриваются усталостные бороздки) подтвер-

ждает тремоусталостный характер разрушения. В свою очередь, судя по степени 

окисления излома, следует заметить, что данный очаг является вторичным и 

образовался после изменения сечения детали вследствие образования трещины на 

входной кромке. 

Остальная часть излома является доломом с выраженным строением по 

плоскостям скольжения (рис. 1в). 

 

   

  х10  х10  х7 

 а)   б)  в) 

Рис. 1. Результаты исследования под бинокулярным микроскопом: а) очаг 

разрушения на входной кромке; б) очаг разрушения на выходной кромке 

 

Для потверждения вышеуказанных выводов о механизме разрушения было 

проведено фрактографическое исследование с помощью растровой электронной 

микроскопии, а также металлографическое исследование микроструктуры материала 

лопатки и жаростойких покрытий в непосредственной близости к поверхности 

разрушения с помощью оптической и растровой электронной микроскопии. 

Как видно из рисунка 2, наличие многоочаговости в изломе, дополнительных 

межзеренных трещин и фрактографические признаки повторного нагружения 

говорят о характерном термоусталостном разрушении. 
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 а)   б)  в) 

Рис. 2. Микрорельеф излома на поверхности: а) входной коромке; б) спинка у 

входной кромке; в) корыто со стороны выходной кромки 

 

Анализ микроструктуры материала лопатки в зоне входной кромки показал, 

что наружное покрытие в зоне разрушения полностью деградировало, что 

подтвержается наличием большого числа окислов на поверхности лопатки (рис. 3, 

а), полностью обезлегированная диффузионная зона (рис. 3, б), а также наличие 

необратимых изменений микроструктуры основного материала, а именно: 

значительная коагуляция и растворение γ′-фазы, выделение двойных карбидов 

Ме6С и вторичного карбида Ме23С6 (как результат распада карбида МС и Ме6С) и 

наличие тонкодисперсных частиц перекристаллизованной γ′-фазы, наличие 

которых говорит о разупрочнении основного материала. Судя по состоянию 

микроструктуры основного материала, заброс температуры на входной кромке 

составлял ~1270 °С (рис. 3, в). 

 

   

Рис. 3. Микроструктура под изломом на входной кромке:  

а) наличие окислов; б) обезлегированный диффузионный слой; в) микростуктура основного 

материала лопатки 
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Полное обеднение хромоалитированного слоя на внутренней полости 

лопатки привело к значительной коагуляции γ′-фазы под диффузионной зоной, с 

образованием участков полного растворения интерметаллидной фазы с 

выделением ее в тонкодисперсном состоянии (рис. 4). 

 

    
 а б 

Рис. 4. Микроструктура хромоалитированного слоя на входной кромке:  

а) наличие окислов, полная деградация микроструктуры покрытия; б) участки значительной 

коагуляции основного материала лопатки под диффузионным покрытием 

На выходной кромке наблюдается унос и выгорание наружного покрытия, а 

также наблюдается наличие окислов и участков проникновения окисления в 

покрытие (рис. 5, а). 

В микроструктуре основного материала наблюдаются значительные измене-

ния: интенсивная коагуляция и уменьшение объемной доли γ′-фазы, наличие 

зернограничных включений карбидов в виде цепочек, а также отдельные участки 

сформированной интерметаллидной фазы вокруг карбидов. Судя по состоянию 

микроструктуры основного материала, температура на выходной кромке составила 

~1230 °С (рис. 5, б). 

 

       
 а)   б)  в) 

Рис. 5. Микроструктура выходной кромки:  

а) унос и выгорание наружного покрытия; б) коагуляция γ′-фазы; в) микроструктура 

хромоалитированного слоя 
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На внутренней поверхности имеется шероховатый хромоалитированный слой, а 

также наблюдается наличие на нем тонкого слоя окалины и участков эрозионно-

коррозионного проникновения окисления в диффузионный слой (рис. 5, в). При 

сравнительном анализе состояния наружного и внутреннего жаростойких покрытий 

было установлено, что хромоалитированный слой в данном исследуемом сечении в 

большей степени поврежден, что косвенно также потверждает, что развитие 

термоусталостной трещины происходило с внутренней полости лопатки. 

В свою очередь исследование микроструктуры средней части пера как со 

стороны корыта, так и со стороны спинки позволило выявить наличие 

скоагулированных частиц интерметаллидной γ′-фазы с сохранением части ее 

кубической формы, а также зернограничные цепочки карбидов, и отдельные 

участки сформированной интерметаллидной фазы вокруг карбидов, которая 

формируется при нагреве сплава ЖС32 при температурах 1070–1080 °С (корыто) и 

незначительно скоагулированная γ′-фаза кубической формы с отдельными 

частицами сформированной интерметаллидной фазы вокруг карбидов, что 

соответствует температуре нагрева сплава на 1030–1050 °С (спинка). 

 

       

 а)   б)  в) 

       

 г)  д)  е) 

Рис. 6. Микроструктура средней части пера лопатки:  

а) наружное покрытие со стороны корыта; б) основной материал на корыте; 

в) хромоалитированый слой со стороны корыта; г) наружное покрытие со стороны спинки; 

д) основной материал на спинке; е) хромоалитированный слой со стороны спинки 
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В микроструктуре наружного покрытия прикорневой области исследуемой 

лопатки наблюдается развитие процессов газовой коррозии: проникающее в покрытие 

окисление, наличие изъязвленных участков в покрытии. Под покрытием имеются в 

виду участки основного материала, частично обедненные легирующими элементами. 

Далее структура (вблизи покрытия) характеризуется размерной неоднородностью 

частиц интерметаллидной фазы, а также наличием частиц игольчатых двойных 

карбидов М6С (или выделения ТПУ-фаз). Состояние микроструктуры в этой части 

детали свидетельствует термическом воздействии, соответствующем 1050 °С (рис. 8). 

Микроструктура замковой части данной лопатки представляет собой твер-

дый раствор, незначительно скоагулированную интерметаллидную фазу и карби-

ды. Ориентированность коагулированных частиц γ′-фазы характерна для началь-

ной стадии образования «рафт»-структуры и температурного влияния (до 

1000 °С) — рисунок 8. 

                        

 а)   б)  в) 

Рис. 7. Микроструктура прикорневой части лопатки: а) неоднородность частиц 

интерметаллидной фазы; б) наличие частиц игольчатых двойных карбидов М6С 

(или выделения ТПУ-фаз); в) коагуляция γ′-фазы. 

 

                
 а б 

Рис. 8. Микроструктура замковой части: а) коагуляция γ′-фазы;  

б) начальная стадия образования «рафт»-структуры 

 

Анализируя полученные исследовательские данные, описанные выше, можно 

сделать вывод о том, что имело место значительное превышение температуры 
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эксплуатации, выше расчетной, которое ускорило фазовые и структурные изменения 

в основном материале лопатки, а также инициировало преждевременную деградацию 

жаростойких покрытий как на наружной поверхности детали, так и во внутренней 

полости, приближая тем самым их предельное состояние (структура лопатки с малой 

наработкой соответствует структуре, характерной для большой наработки). 

Выводы 

Проведенное комплексное исследование разрушения лопаток, которое 

вкючало не только традиционное исследование поверхности излома и состояние 

материала и жаростойких покрытий по разработанной ранее методике, а также 

исследование микроструктуры в непосредственной близости к излому и в 

замковой части позволило получить объективную картину механизма разрушения 

детали, а также выяснить его причину: разрушение лопатки — термоусталостного 

характера и является следствием резкого нарушения нормальных условий работы: 

 заброса температур выше регламентированного (сопровождаемого про-

цессами, характерными для газовой коррозии — разрушение и 

оплавление покрытия); 

 возникновения высоких циклических температурных напряжений (нерав-

номерных нагревания и охлаждения лопаток на переходных режимах); 

 дальнейшее развитие процессов разрушения определяется взаимо-

действием повторно-статических и вибрационных нагрузок высокого 

уровня в условиях высоких температур. 
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КОНСТРУКТИВНЫЕ ОСОБЕННОСТИ ПРИ ИЗГОТОВЛЕНИИ 

ЭЛЕМЕНТОВ ТЕРМОЭЛЕКТРИЧЕСКИХ ГЕНЕРАТОРОВ 

С ИСПОЛЬЗОВАНИЕМ КОМПОЗИЦИОННЫХ МАТЕРИАЛОВ 

Аннотация. В летательных аппаратах (ЛА) нового поколения появляется необхо-

димость использования новых высокоэффективных систем бортового электропитания, 

позволяющих снизить удельную массу ЛА. В работе рассмотрен способ преобразования 

тепловой энергии в электрическую, который может быть использован в теплоэлектри-

ческих генераторах, применяемых для электроснабжения летательного аппарата при 

установке на корпус двигателя. Технический результат применения данного способа за-

ключается в снижении массогабаритных характеристик, увеличении надежности, уве-

личении КПД, а также в возможности применения на авиационных двигателях и 

теплообменниках. Анализ различных способов и технологий изготовления части корпу-

са авиационного двигателя, выполненного в виде термоэлектрического генератора и 

композитного материала, позволит в дальнейшем судить о целесообразности такого 

способа получения электропитания на борту современных ЛА. На основе рассмотрен-

ных способов авторами предложен аналогичный способ изготовления термоэлектриче-

ского генератора, применимый к авиационным двигателям. 

Введение 

Бортовое электрооборудование современных летательных аппаратов потреб-

ляют мощность от 10 до 1000 кВт. На сегодняшний день источниками электропи-

тания на борту являются различные синхронные генераторы переменного тока, 

коллекторные постоянного тока, бесщеточные постоянного тока и др. Данное обо-

рудование является весьма эффективным, так как имеет высокую удельную мощ-

ность (до 3,3 кВт/кг) [1–3]. Тем не менее использование генераторов имеет ряд 

особенностей, связанных с наличием подвижных механических частей. 

В современных ЛА используются турбореактивные двигатели с рабочими тем-

пературами внешних стенок двигателя на уровне 500–700 °С, что соответствует 

плотности теплового потока примерно на уровне 10 кВт/м
2
. Если на борту ЛА име-

ются соответствующие технические средства, то тепло, включая тепловое излучение 

от стенок двигателя, потенциально может быть преобразовано в электричество. 

На сегодняшний день источниками электропитания на борту являются раз-

личные генераторы постоянного и переменного тока. На рисунке 1 представлено 

увеличение суммарной мощности серии модифицированных бортовых генерато-

ров Boeing 737 одного класса пассажировместимости по поколениям. Первый ска-

mailto:rozzy94@mail.ru
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чок суммарной мощности генераторов от Original к Classic произошел в конце 

1970-х гг. вследствие усовершенствования некоторых систем самолета: систем 

связи, систем предупреждения о столкновении с землей и т. д. 

Второй скачок наблюдается в начале XXI века, и обусловлен он резким увели-

чением мощности генераторов поколения NG по сравнению с Classic, вследствие уве-

личенного энергопотребления его бортовых систем, а именно частичным переходом 

на электрогидравлическую систему управления, новых систем спутниковой связи и 

навигации, перехода на электрическую противообледенительную систему с системы 

обдува горячим воздухом из компрессора, появлением большого количества мульти-

медийных систем, а именно экранов для каждого пассажира и Интернета на борту. 

Следующий прирост мощности ожидается в 2030–2040 гг. при условии, что 

произойдет полный переход системы управления и механизации с гидравлической 

на электромеханическую (причина: уменьшение массы двигателя и самолета, уве-

личение надежности). 

 

Рис. 1. Суммарная мощность серии модифицированных бортовых генераторов 

Boeing 737 

 

Термоэлектрические генераторы весьма привлекательны с точки зрения экс-

плуатационных характеристик, так как у них отсутствуют подвижные части, они 

бесшумны, надежны и универсальны. Поскольку несколько термоэлектрических 

элементов n- и p-типа могут быть соединены последовательно, термоэлектриче-

ское устройство может иметь небольшие габариты и массу. 

Применение ТЭГ на борту ЛА позволяет отказаться от механического генера-

тора электрического тока, работающего за счет отбора энергии от ротора авиаци-

онного двигателя. Установка термоэлектрических модулей на корпусе двигателя 

ведет к увеличению его массы, поэтому вопрос снижения массы на борту ЛА оста-

ется весьма актуальным. Одним из перспективных направлений в этом вопросе 
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является использование корпусных элементов в качестве основы для создания 

ТЭГов. При этом стоимость производства электроэнергии в соответствии с соот-

ношением цена/мощность формируется, прежде всего, исходя из свойств исполь-

зуемых материалов, а также конструкции модулей [4]. 

Целью настоящей работы является исследование и анализ способов и техно-

логии изготовления части корпуса авиационного двигателя, выполненного в виде 

термоэлектрического генератора. 

Описание способов и технологий изготовления 

Известны термогенераторы [5], принцип действия которых основан на исполь-

зовании эффектов Пельтье и Зеебека и заключается в преобразовании тепловой 

энергии в электрический сигнал заданной мощности при помощи многоспайной 

термобатареи. Эффект Пельтье представляет собой термоэлектрическое явление, 

при котором происходит выделение или поглощение тепла при прохождении элек-

трического тока в месте контакта (спая) двух разнородных проводников. Эффект 

Зеебека состоит в том, что в замкнутой цепи, состоящей из разнородных проводни-

ков, возникает термо-ЭДС, если места контактов поддерживают при разных темпе-

ратурах. Эффект Пельтье «обратен» эффекту Зеебека. Такой термогенератор 

содержит как минимум 2 спая из разнородных металлов, внешний корпус и внут-

ренний корпус, 2 контакта. Недостатки: низкий термический КПД, ненадежность 

из-за перегорания спаев, малое количество спаев и большие габариты корпуса. 

Также известен модуль для термоэлектрического генератора и термоэлектри-

ческий генератор согласно [6]. Он относится к модулю для термоэлектрического 

генератора, предназначенного для выработки электрической энергии на основании 

разности температур текучей среды, представляющей собой прежде всего отрабо-

тавшие газы (ОГ), образующиеся при работе двигателя внутреннего сгорания 

(ДВС) на автомобиле, и охлаждающей среды. Сущность заключается в следую-

щем: термоэлектрический генератор имеет несколько модулей, каждый из которых 

имеет первый конец и второй конец и которые состоят из внутренней трубки и 

наружной трубки, а также расположенных между ними термоэлектрических эле-

ментов. Модули на своем первом конце или своем втором конце закреплены своей 

внутренней трубкой или своей наружной трубкой в электрическом проводнике. 

Электрический проводник выполнен пластинчатым и имеет первый торец и второй 

торец, а также боковую поверхность. Первый торец соединен со вторым торцом 

несколькими отверстиями. Каждое из отверстий предназначено для крепления со-

ответственно одного модуля. Электрический проводник имеет электропроводные 

контакты для электрического соединения с ним контактов отдельных модулей. 

Недостатком данного способа является большая масса, сложность ремонта из-за 

сложности конструкции и обеспечения в ней герметичности, возможная неработо-

способность термоэлектрических модулей вследствие перегорания спаев. 

Рассмотрена технология изготовления термоэлектрического модуля [7], суть ко-

торого заключается в следующем. Способ включает этапы соединения первой токо-

https://ru.wikipedia.org/wiki/%D0%A2%D0%B5%D1%80%D0%BC%D0%BE%D1%8D%D0%BB%D0%B5%D0%BA%D1%82%D1%80%D0%B8%D1%87%D0%B5%D1%81%D0%BA%D0%B8%D0%B5_%D1%8F%D0%B2%D0%BB%D0%B5%D0%BD%D0%B8%D1%8F
https://ru.wikipedia.org/wiki/%D0%AD%D0%BB%D0%B5%D0%BA%D1%82%D1%80%D0%B8%D1%87%D0%B5%D1%81%D0%BA%D0%B8%D0%B9_%D1%82%D0%BE%D0%BA
https://ru.wikipedia.org/wiki/%D0%AD%D0%BB%D0%B5%D0%BA%D1%82%D1%80%D0%B8%D1%87%D0%B5%D1%81%D0%BA%D0%B8%D0%B9_%D1%82%D0%BE%D0%BA
https://ru.wikipedia.org/wiki/%D0%AD%D0%BB%D0%B5%D0%BA%D1%82%D1%80%D0%B8%D1%87%D0%B5%D1%81%D0%BA%D0%B8%D0%B9_%D0%BA%D0%BE%D0%BD%D1%82%D0%B0%D0%BA%D1%82
https://ru.wikipedia.org/wiki/%D0%AD%D0%BB%D0%B5%D0%BA%D1%82%D1%80%D0%B8%D1%87%D0%B5%D1%81%D0%BA%D0%B8%D0%B9_%D0%BF%D1%80%D0%BE%D0%B2%D0%BE%D0%B4%D0%BD%D0%B8%D0%BA
https://ru.wikipedia.org/wiki/%D0%AD%D1%84%D1%84%D0%B5%D0%BA%D1%82_%D0%97%D0%B5%D0%B5%D0%B1%D0%B5%D0%BA%D0%B0
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проводящей платы с первой подложкой для фиксации таким образом первой токопро-

водящей платы, размещения множества брусков р-типа и n-типа на первые контакты 

вдоль рядов таким образом, чтобы бруски р-типа чередовались с брусками n-типа с 

промежутками между ними вдоль направления распространения колонки, соединения 

одной грани каждого бруска с первыми контактами, резки каждого бруска на кристал-

лы и одновременно резки горизонтальных перемычек для распределения кристаллов 

по индивидуальным первым контактам, размещения множества вторых контактов вто-

рой подложки на кристаллах для получения электрической цепи последовательно 

включенных кристаллов в сочетании с первыми контактами. Отличительной чертой 

настоящего способа является то, что одновременно с резкой термоэлектрических брус-

ков осуществляется резка горизонтальных перемычек, физически связанных с первыми 

контактами после того, как первые контакты будут установлены на первую подложку. 

Простота и точность резки брусков на соответствующие кристаллы обусловлены тем 

фактом, что бруски на первых контактах могут надежно удерживаться вместе с первы-

ми контактами при помощи первой подложки. Но он также имеет недостатки: низкий 

термический КПД, ненадежность из-за перегорания спаев, малое количество спаев и 

большие габариты и хрупкость диэлектрического корпуса. 

На основе рассмотренных способов авторами был предложен аналогичный 

способ изготовления термоэлектрического генератора, применимый к авиационным 

двигателям [8]. Технической задачей, решаемой изобретением, является получение 

электричества посредством рекуперации тепла, при сохранении небольших габари-

тов. Технический результат нашего способа заключается в снижении массогабарит-

ных характеристик, увеличении надежности, увеличении КПД, а также в 

возможности применения на авиационных двигателях. Технический результат до-

стигается тем, что термоэлектрический модуль, представляющий из себя корпусной 

элемент, отличающийся тем, что корпусной элемент выполнен в форме цилиндра 

(рис. 2) или полуцилиндров (рис. 3), либо представляет собой корпусные пластины 

(рис. 4), либо усеченный конус (рис. 5), выполненные из композитного материала, 

внутри корпусного элемента находится множество спаев разнородного металла, по 

концам корпуса имеется как минимум два электроконтакта. 

 

 

 

Рис. 2. Термоэлектрический модуль в 

форме цилиндра 

Рис. 3. Термоэлектрический модуль в 

форме полуцилиндра 
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Рис. 4. Термоэлектрический модуль в 

форме пластины 

Рис. 5. Термоэлектрический модуль в 

форме усеченного конуса 

 

Работает устройство следующим образом: через внутреннюю поверхность 

элемента корпуса, выполненного из композитного материала, включающего в себя 

разнородные полупроводниковые термоэлементы n- и p-типа, соединенные между 

собой на одной стороне (другие два свободных конца подключаются к нагрузке 

Rн), проходит источник высокой температуры, создающий высокую плотность 

теплового потока, внешняя поверхность находится в окружающей среде с низкими 

температурами, позволяющими реализовать градиент температур на корпусных 

элементах, именно градиент (разница температур) по закону сохранения энергии 

составит электрическую мощность. Объясняется это тем, что при возникновении 

градиента температуры между поверхностями электроны на внутренней поверхно-

сти приобретают более высокие энергии и скорости, чем на внешней. В результате 

возникает поток электронов от горячего конца к холодному. На холодном конце 

накапливается отрицательный заряд, а на горячем остается нескомпенсированный 

положительный заряд. Величина возникающей термо-ЭДС будет зависеть только 

от материалов спая и температур горячей (внутренней) и холодной (внешней) по-

верхностей корпуса, который и будет являться термоэлектрическим генератором 

как минимум с двумя контактами, от которых и отбирается электричество. 

Предложенный термоэлектрический модуль изготавливается из композици-

онных материалов с использованием большого количества спаев, при этом горячие 

спаи находятся во внутренней части корпуса, холодные с наружной стороны кор-

пуса, не имеет хрупкой диэлектрической подложки, спаи разнородных металлов 

интегрированы в композитную структуру поочередно. Основа композиционного 

материала получена путем вплетения или вшивания разнородных металлических 

нитей в готовый композитный материал, нити поочередно пересекаются с наруж-

ной и внутренней частей корпуса, образуя спаи. 

По сравнению с другими аналогичными устройствами предложенный способ 

имеет меньшие массогабаритные характеристики, большую надежность, больший 

КПД и может быть применен для электроснабжения летательного аппарата при 

установке ТЭГ на корпус двигателя. 
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Заключение 

Обзор различных технологий изготовления термоэлектрических генераторов 

и композитных корпусов, применяемых в различных отраслях техники, позволил 

разработать новый способ создания высокотехнологичных термоэлектрических 

генераторов высокого качества с возможностью восприятия внешних нагрузок 

различного рода. Результат заключается в снижении массогабаритных характери-

стик термоэлектрического генератора, увеличении надежности, увеличении КПД и 

в возможности применения на авиационных двигателях. 

Предложенный способ является весьма перспективным к внедрению в граж-

данской и военной авиации, а также в беспилотных летательных аппаратах 

(БПЛА) в связи с увеличением энергопотребления. Первым к внедрению подлежит 

БПЛА ввиду недостатка электрической энергии и невозможностью нести на борту 

большую массу аккумуляторов. 
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ПЕРСПЕКТИВНЫЕ ВЫСОКОТЕМПЕРАТУРНЫЕ 

КЕРАМИЧЕСКИЕ КОМПОЗИЦИОННЫЕ МАТЕРИАЛЫ 

И ЖАРОСТОЙКИЕ СТЕКЛОКЕРАМИЧЕСКИЕ ПОКРЫТИЯ 

АВИАЦИОННОГО НАЗНАЧЕНИЯ 

Аннотация. Представлена информация в области развития высокотемпературных 

керамических композиционных материалов в России и за рубежом. Представлены ре-

зультаты последних исследований в области создания жаростойких стеклокерамиче-

ских покрытий для защиты жаропрочных никелевых сплавов при эксплуатации. 

Материалы на основе тугоплавких стекол и высокотемпературных керамических со-

единений являются перспективными для применения в конструкции наиболее тепло-

нагруженных узлов газотурбинных двигателей (ГТД). 

 

В настоящее время смещается акцент применения в теплонагруженных эле-

ментах конструкций авиационной и другой техники неметаллических материалов 

взамен металлических, поскольку лучшие из известных жаропрочных сплавов не 

могут быть длительно использованы при температурах выше 1100–1200 °С. Кроме 

того, высокий удельный вес металлических сплавов, снижение механических 

свойств при повышенных температурах (600–900 °С), высокие цены на компонен-

ты существенно снижают эффективность и рентабельность их применения [1]. 

Одним из путей решения данной проблемы является применение в составе 

элементов конструкций авиационной и воздушной техники высокотемпературных 

керамических композиционных материалов (армированных, например, наполните-

лями в виде волокон, тканей, дисперсных частиц и др.). Материалы данного класса 

отличаются малой плотностью, высокими физико-механическими характеристи-

ками, высокой коррозионной стойкостью в окислительных условиях при высоких 

температурах (1400–1500 ºС и выше). 

Работы в области создания теплонагруженных элементов конструкций из ке-

рамических композиционных материалов в настоящее время активно проводят из-

вестные фирмы и научные организации в США, Франции, Японии, Италии, России 

и Великобритании. При этом работы исследователей направлены на получение ке-

рамических композиционных материалов на основе тугоплавких соединений, ар-

мированных волокнами карбида кремния [2]. Так, достигнутый уровень свойств 

mailto:vdenisova@outlook.
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SiC волокон 3-го поколения в условиях воздействия окислительной среды и про-

дуктов сгорания топлива позволил компании General Electric решить проблему 

низкой трещиностойкости — создать композиционный материал класса SiC\SiC 

марки HiPerComp и впервые в мире на его основе в 2016 г. изготовить сектора 

ТВД, провести их стендовые испытания и установить серийно в новый двигатель 

CFM LEAP самолетов Boeing737 МАХ, Airbus A320 neo [3]. 

Охлаждение лопаток ротора турбины, соплового аппарата и жаровой трубы 

камеры сгорания приводит к существенному расходу воздуха, что заметно снижает 

полноту сжигания топлива непосредственно в камере сгорания газотурбинного 

двигателя (ГТД) и, следовательно, ухудшает тягу и КПД двигателя. Актуальным 

становится применение неметаллических конструкционных высокотемпературных 

материалов. Современные никелевые жаропрочные сплавы (НЖС) для литья лопа-

ток ГТД достигли своего предела рабочих температур (1100–1150) °С, что состав-

ляет (80–85) % температуры плавления. Температурный уровень 

работоспособности каждого нового из предыдущих четырех поколений НЖС при-

мерно на 30 °С превосходил предыдущие. Однако при этом значительно возраста-

ли их плотность, жаропрочность, стоимость за счет легирования дефицитными и 

дорогостоящими элементами, такими как рений, рутений и др. Совершенствование 

системы охлаждения лопаток и легирование жаропрочных сплавов не приводят в 

настоящее время к значительному повышению их рабочих температур. 

Для изготовления элементов конструкций турбин высокого давления (ТВД) и 

турбин низкого давления (ТНД) используют два вида ККМ по типу армирования: 

дисперсно-упрочненные керамические композиционные материалы, т. е. керами-

ческая матрица которых упрочнена частицами, пластинами, усами, дискретными 

волокнами и др., и керамические композиционные материалы, армированные не-

прерывными волокнами или волокнистым продуктом на его основе в виде ленты, 

ткани и др. 

Для исследования влияния различных модифицирующих добавок на процесс 

спекания и свойства ККМ было выбрано пять дисперсно-упрочненных составов 

ККМ на основе карбида кремния с объемным содержанием вискеров SiC (SiCw) 

30 % и различными добавками: ККМ 1–75 об. % SiC-B4C-AlN; ККМ 2–80 об. % 

SiC-Si3N4 —Y2O3-AlN; ККМ 3–84 об. % SiC-Al2O3-Y2O3-AlN; ККМ 4–70 об. % SiC-

B4C-HfB2; ККМ 5–94 об. % SiC-Y2O3-HfB2. 

Подготовленную шихту помещали в графитовую пресс-форму и проводили 

спекание экспериментальных образцов ККМ методом искрового плазменного спе-

кания (spark plasma sintering, SPS) и методом горячего прессования при выбранных 

для данных материалов оптимальных параметрах (температуре, давлении и дли-

тельности спекания). Плотность полученных образцов представлена в таблице 1. 

Введение модифицирующих добавок снизило температуру спекания карбида 

кремния при применении метода горячего прессования на 200 °С, а при примене-

нии метода электроискрового плазменного спекания — на 300–450 °С по сравне-

нию с температурой спекания карбида кремния без добавок. 
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Т а б л и ц а  1  

Плотность полученных экспериментальных образцов ККМ 

Образец Состав 

Плотность, г/см
3
 

SPS 
Горячее 

прессование 

ККМ 1 75 об. % SiC-B4C-AlN 3,06 2,89 

ККМ 2 80 об. % SiC-Si3N4-Y2O3-AlN 3,31 3,11 

ККМ 3 84 об. % SiC-Al2O3-Y2O3-AlN 3,30 3,10 

ККМ 4 70 об. % SiC-B4C-HfB2 3,50 3,29 

ККМ 5 94 об. % SiC-Y2O3-HfB2 3,48 3,27 

SiC 100 об. % SiC 2,89 2,82 

 

Исследование структуры экспериментальных образцов ККМ, полученных ме-

тодом горячего прессования и электроискрового плазменного спекания, проводили 

с помощью растровой электронной микроскопии. Установлено, что при использо-

вании метода горячего прессования происходит рост зерен фаз вводимых модифи-

цирующих добавок, таких как карбид бора и борид гафния. При использовании 

метода SPS роста зерен не наблюдается. 

Плотность образцов ККМ, близкая к теоретической (97–99 %), была достиг-

нута при использовании SPS-метода и составила от 3,04 до 3,5 г/см
3
 для ККМ 1-5. 

При использовании метода горячего прессования была достигнута максимальная 

относительная плотность для образцов — 94 %. Плотность карбида кремния без 

добавок при использовании метода горячего прессования составила 88 %, при ис-

пользовании SPS-метода — 90 %. 

Значение ТКЛР образцов ККМ 1-5 оказалось близко и составило 5,5–6,0 × 10
-

6
 К

-1
, ТКЛР карбида кремния составил 4,9 × 10

-6
 К

-1
. 

Результаты определения прочности при четырехточечном изгибе σизг экспе-

риментальных образцов ККМ представлены в таблице 2. 

Т а б л и ц а  2  

Прочность при четырехточечном изгибе экспериментальных образцов ККМ, 

полученных методом горячего прессования и электроискрового плазменного 

спекания 

Состав 
Прочность при изгибе, МПа 

Горячее прессование SPS 

ККМ 1 401 ± 5,17 403 ± 2,88 

ККМ 2 397 ± 3,87 405 ± 5,12 

ККМ 3 407 ± 4,20 418 ± 3,17 

ККМ 4 405 ± 2,89 410 ± 3,17 

ККМ 5 401 ± 4,81 414 ± 2,15 

SiC 154 ± 8,3 192 ± 6,7 
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Результаты определения микротвердости по Виккерсу (HV) и критического 

коэффициента интенсивности напряжений (К1С) экспериментальных образцов 

ККМ, полученных методом SPS, представлены в таблице 3. 

Т а б л и ц а  3  

Микротвердость и трещинностойкость экспериментальных образцов ККМ 

№ 

состава 

Модуль упругости 

(рассчитанный) ГПа 

Среднее значе-

ние HV, ГПа 

Среднее значе-

ние К1С, МПа∙м
1/2

 

ККМ 1 390 25,80 6,51 

ККМ 2 356 24,70 7,33 

ККМ 3 363 32,90 7,11 

ККМ 4 371 22,70 7,29 

ККМ 5 395 32,50 7,79 

SiC 400 21,30 3,10 

 

Проведено исследование окислительной стойкости экспериментальных 

образцов ККМ при температуре 1500 °С в течение 100 ч. (рис. 1). 

Как видно из полученных данных, наибольшую склонность к окислению по-

казали экспериментальные образцы ККМ 2 и ККМ 3. Для образца ККМ 2 характе-

рен привес массы более 3 % после 100 ч. испытания. Экспериментальные образцы 

составов ККМ 1, ККМ 4 и ККМ 5 показали хорошую окислительную стойкость, 

изменение массы для них не превысило 0,32 %. 

 

Рис. 1. Изменение окислительной стойкости экспериментальных образцов ККМ 

 

Необходимо отметить, что, несмотря на использование волоконного армиру-

ющего наполнителя на основе карбида кремния, отсутствие его изготовления на 

территории РФ делает на настоящий момент невозможным решение вопроса полу-
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чения подобных материалов и изделий из них в отечественном производстве. В 

связи с этим перспективным направлением в данной области является создание 

дисперсно-упрочненных керамических композиционных материалов на основе 

бескислородных соединений — боридов, карбидов, силицидов переходных метал-

лов. 

На базе ФГУП «ВИАМ» разработан класс керамических композиционных 

материалов на основе карбида кремния типа ВМК, предназначенных для изготов-

ления теплонагруженных узлов и деталей авиационной и авиационно-космической 

техники, работающих при температурах 1400–1600 ºС, свойства которых пред-

ставлены в таблице 4. 

На основе проведенного анализа для получения керамических композицион-

ных материалов в качестве матрицы выбран карбид кремния марки F 1200, в каче-

стве дисперсного армирующего наполнителя — порошок диборида титана ZrB2 

для повышения таких высокотемпературных свойств, как жаростойкость и проч-

ность. В качестве модифицирующих добавок выбран графит для повышения тер-

моупругих свойств материала за счет высокой теплопроводности, низкого ТКЛР и 

слоистого строения, а также нитрид титана TiN с целью снижения температуры 

спекания. 

Т а б л и ц а  4  

Сравнительная характеристика керамических композиционных материалов 

типа ВМК 

 

Наименование 

показателя 

Значение 

ВМК-3 ВМК-11 ВМК-13 
Материал SiC/SiC 

(Onera, Франция). 

Метод получения Жидкофазное силицирование 

Искровое 

плазменное 

спекание 

Рабочая температура, °С 1550–1600 1400–1600 1750 1400 

Плотность, кг/м
3
 2 400–2 900 2 750–2 800 

2 800–

2 900 
4 000–4 300 

Жаростойкость при ра-

бочей температуре, ч. 
— 500 500 300 

Термостойкость при 

испытании, 

число циклов 

7 000 без разрушения 

(1500↔800 °С, 

1 цикл — 1 мин.) 

- - - 

Прочность при изгибе, 

МПа 
180–200 250–300 - 717 

ТКЛР, α × 10
-6

, К
-1

 4,90–5,81 — 4,92–5,03 4,60 
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Исследование гранулометрического состава исходных компонентов проводи-

ли с помощью лазерного дифрактометра Analysette 22 (Fritsch, Германия). Измель-

чение исходных компонентов проводили на планетарной мельнице в барабанах из 

износостойкого материала (карбид вольфрама). Прессование экспериментальных 

образцов ККМ проводили на установке гибридного искрового плазменного спека-

ния в среде аргона/азота со скоростью нагрева 100 град.·мин.
-1

 в графитовой пресс-

форме. Плотность образцов ККМ определяли по ГОСТ 24409-80 методом гидро-

статического взвешивания на электронных весах GR-200 (AND, Япония)/ Опреде-

ление прочности при четырехточечном изгибе (σизг) экспериментальных образцов 

ККМ проводили на испытательной машине Zwick Z 010 по ГОСТ 24409-80. 

Определение микротвердости по Виккерсу (HV) и критического коэффициен-

та интенсивности напряжений (К1С) экспериментальных образцов ККМ проводили 

по ГОСТ 9450-76 на микротвердомере DuraScan 20. Критический коэффициент 

интенсивности напряжений рассчитывали по формуле: 
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где Ф — постоянная величина (Ф ≈ 3); Hv — микротвердость (твердость по Виккерсу), 

ГПа; E — модуль упругости, ГПа; l — средняя длина радиальных трещин, возникаю-

щих около отпечатка индентора (пирамиды Виккерса) и измеренных от угла отпечатка, 

мкм; a — длина полудиагонали отпечатка пирамиды Виккерса. Модуль упругости бра-

ли исходя из рассчитанного через объемное содержание исходных компонентов. 

Свойства полученных керамических материалов SiC-ZrB2-C и SiC-ZrB2-C-TiN 

представлены в таблицах 5 и 6. Композиционные материалы прошли испытания на 

окислительную стойкость, испытания проводили в атмосфере «спокойного возду-

ха» при температуре 1500 ºС в камерной высокотемпературной печи Nabertherm 

НТ 16/18. Привес массы образцов в результате испытаний в течение 100 ч. не пре-

высил 1,4–1,6 %. 

Т а б л и ц а  5  

Свойства керамического композиционного материала SiC-ZrB2-C в 

зависимости от температуры спекания 

Свойства 
Температура спекания, °С 

1600 1700 1800 

Плотность, г/см
3
 2,66 3,12 3,50 

Открытая пористость, % 18,6 11,0 0,20 

Относительная плотность, % 76 89 100 

Прочность при 4-точечном изгибе, МПа 114 170 250 

Микротвердость Hv, ГПа 9,8 14,1 20,4 

Трещиностойкость, МПа∙м
1/2

 4,2 5,6 6,5 
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Т а б л и ц а  6  

Свойства керамического композиционного материала SiC-ZrB2-C-TiN в 

зависимости от температуры спекания 

Свойства 
Температура спекания, °С 

1600 1700 1800 

Плотность, г/см
3
 2,47 2,99 3,45 

Открытая пористость, % 19,1 15,8 1,3 

Относительная плотность, % 71 86 99,1 

Прочность при 4-точечном изгибе, МПа 115 185 270 

Микротвердость, ГПа 10,2 15,9 24,9 

Трещиностойкость, МПа∙м
1/2

 4,3 5,8 7,0 

 

Как видно из полученных данных, оптимальной температурой получения ке-

рамических композиционных материалов методом искрового плазменного спека-

ния (при сопоставимых времени и давлении процесса) является температура 1800 

°С. Полученные образцы характеризуются высокими значениями микротвердости 

и трещиностойкости. Однако, для повышения прочностных характеристик целесо-

образно проведение дальнейшей работы по исследованию материалов данного 

класса с добавкой нитевидных кристаллов (например, вискеров карбида кремния 

SiCw или нитрида кремния Si3N4w). 

При эксплуатации газотурбинных двигателей основным повреждением поверхно-

сти деталей (камер сгорания, форсажных камер, жаровых труб и др.) является высоко-

температурная газовая коррозия, которая сопровождается процессом образования на 

поверхности металлов окалины, состоящей из фаз переменного состава, а также рых-

лых подокалинных слоев и зон внутреннего окисления, что вызывает существенное 

изменение химического состава и снижение прочностных характеристик сплавов. 

Для защиты поверхностей деталей из жаропрочных никелевых сплавов и кор-

розионностойких сталей от высокотемпературной газовой коррозии применяются 

жаростойкие эмалевые покрытия практически на всех отечественных авиационных 

газотурбинных двигателях (ГТД), в отличие от ККМ, внедрение которых в кон-

струкцию ГТД в настоящее время только начинается. Высокая эффективность за-

щитного действия жаростойких эмалей подтверждается многолетней практикой 

эксплуатации деталей камер сгорания, форсажных камер авиационных двигателей. 

Для этих целей в ФГУП «ВИАМ» разработано жаростойкое стеклокерамиче-

ское покрытие на основе тугоплавкой фритты в системе BaO-Al2O3-SiO2 и моди-

фицирующих соединений, работоспособное при температурах вплоть до 1150 °С. 

Синтез фритты в системе BaO-Al2O3-SiO2 проводили при температуре выше 

1500 °С. Готовую фритту получали путем грануляции в воду. Шликер жаростойкого 

стеклокерамического покрытия изготавливали путем совместного мокрого помола 

синтезированной фритты и модифицирующих соединений до определенного размера 

частиц. Водную суспензию шликера наносили на образцы из сплава ВЖ 171 методом 
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распыления. Обжиг образцов с нанесенной суспензией проводили в лабораторной 

печи. Контроль качества проводили визуально — покрытие должно быть сплошным, 

плотным, без дефектов и непокрытых мест. Для оценки прочности сцепления исполь-

зовали копер марки В5113.303 для стандартного удара образцов с покрытием, тари-

рованным бойком заданной массы. Термостойкость жаростойкого 

стеклокерамического покрытия при температуре 1100 °С определена по ГОСТ 25535-

82. Жаростойкость покрытия также оценивали при температуре 1100 °С, при этом 

критерием оценки служила длительность выдержки образцов при указанной темпера-

туре до появления дефектов покрытия. Проведен рентгеноструктурный анализ шли-

кера жаростойкого стеклокерамического покрытия после термообработки при 

рабочей температуре с помощью дифрактометра D/MAX-2500 с последующей рас-

шифровкой с помощью специализированной программы и базы данных. 

Жаростойкие эмалевые покрытия получают по шликерно-обжиговой техно-

логии, разработанной на основе физико-химических процессов при получении 

водных суспензий (шликеров), нанесения их на защищаемые сплавы и последую-

щего высокотемпературного обжига. 

Известно, что структурные превращения в покрытиях при термообработке 

оказывают значительное влияние на совокупность их эксплуатационных свойств, в 

том числе на прочность сцепления покрытия с металлом. Во многих случаях сцеп-

ление определяется составом и свойствами переходного слоя, образующегося в 

результате взаимодействия покрытия с металлом. Большое значение для сцепления 

имеет технология получения покрытия и контактирующей поверхности с покры-

тием. Прочность сцепления покрытия с подложкой оценивали в процентах площа-

ди поверхности образца, с которой эмалевый слой не скололся в результате 

приложения ударной нагрузки. В результате проведенных исследований установ-

лено, что прочность сцепления стеклокерамического покрытия со сплавом ВЖ171 

составляет 96 %, что соответствует значениям прочности сцепления серийных жа-

ростойких защитных покрытий класса ЭВК. Высокая прочность сцепления жаро-

стойкого стеклокерамического покрытия со сплавом ВЖ 171 обусловлена 

образованием переходного слоя, образующегося в результате взаимодействия по-

крытия с металлом при определенной подобранной температуре обжига покрытия. 

Методом рентгеноструктурного анализа после термообработки образцов по-

крытия при температуре 1190 °С в течение 3 минут наблюдается аморфное гало, 

характеризующее наличие стеклофазы, также присутствуют рентгеновские линии 

кристаллического Сr2О3. При термообработке образцов шликера покрытия при 

температуре 1100 °С и 1150 °С установлено, что с увеличением времени выдержки 

проходит процесс кристаллизации, присутствуют кристаллические фазы тугоплав-

ких силикатных соединений кианит Al2SiO5 и цельзиан Ba(Al2Si2O8), температура 

плавления которых составляет выше 1600 °С, что способствует повышению тер-

мостойкости и жаростойкости покрытия. 

Термостойкость жаростойкого стеклокерамического покрытия при температуре 

1100 °С определена по ГОСТ 25535-82 путем термоциклирования. Установлено, что 
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после 300 термоциклов по режиму 1100 °С ↔ 20 °С разрушения образцов не проис-

ходит, дефектов покрытия не наблюдается, отмечается незначительная матовость, что 

допускается при высокотемпературных испытаниях жаростойких покрытий. Жаро-

стойкость покрытия оценивали при температуре 1100 °С, при этом критерием оценки 

служила длительность выдержки образцов при указанной температуре до появления 

дефектов. Испытания проводили на образцах 100 × 150 × 1,5 мм, данные получены на 

основе испытаний 50 образцов. По результатам испытаний установлено, что после 

выдержки при температуре 1100 °С в течение 100 часов покрытие сплошное, плотное, 

не имеет дефектов. Высокие значения термостойкости и жаростойкости обусловлены 

тугоплавкостью жаростойкого покрытия, релаксацией термоупругих напряжений 

прослойками жидкой фазы при высоких температурах, обеспечиваются точным со-

блюдением технологических параметров получения покрытия. 

Проведены опытно-технологические работы по опробованию разработанного 

состава и технологии получения жаростойкого стеклокерамического покрытия для 

защиты сплава ВЖ 171 в условиях промышленного двигателестроительного про-

изводства. Покрытие наносили на узлы жаровой трубы из сплава ВЖ 171 и прово-

дили высокотемпературный обжиг, обеспечивающий формирование газоплотного, 

прочно сцепленного с металлом жаростойкого покрытия. Решена проблема изоля-

ции секции жаровой трубы для обеспечения сварки при сборке жаровой трубы без 

нарушения целостности слоя покрытия. Результаты проведенных работ и испыта-

ний свидетельствуют, что жаростойкое стеклокерамическое покрытие может быть 

рекомендовано для защиты деталей из сплава ВЖ 171 от высокотемпературной 

газовой коррозии при температурах эксплуатации 1100–1150 °С. 

Заключение 

Результаты проведенных исследований показали принципиальную возмож-

ность получения высокотемпературных керамических композиционных материа-

лов, в том числе с добавками графита и нитрида титана, характеризующихся 

высокими значениями механических характеристик и хорошей окислительной 

стойкостью при температуре 1500 °С. Для повышения прочности при изгибе целе-

сообразно проводить дальнейшие исследования по введению в состав материалов 

нитевидных кристаллов, например, вискеров карбида или нитрида кремния. 
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НЕКОТОРЫЕ ХАРАКТЕРИСТИКИ ТЕРМОЭЛЕКТРИЧЕСКОГО 

ГЕНЕРАТОРА ПРИ ЭКСПЕРИМЕНТАЛЬНОМ 

МОДЕЛИРОВАНИИ УСЛОВИЙ ПОЛЕТА 

Аннотация. В данной статье рассмотрены характеристики термоэлектрических 

генераторов (ТЭГ) при различных условиях эксплуатации, предложена и апробирована 

методика расчета корпусного элемента, представленного в виде термоэлектрического 

генератора цилиндрической формы. Представлены результаты расчета, которые позво-

ляют на стадии проектирования определить электрические параметры ТЭГ и граничные 

температуры стенки корпуса. В работе представлены численные и графические резуль-

таты аналитических и экспериментальных исследований, на основе которых авторы де-

лают вывод о перспективности внедрения данного метода производства корпуса 

двигателя летательного аппарата. 

Введение 

Применение современных и перспективных технологий на борту летательно-

го аппарата может позволить отказаться от механического генератора электриче-

ского тока, работающего за счет отбора энергии от ротора авиационного 

двигателя. Одним из предложений, способных качественно изменить систему бор-

тового электроснабжения ЛА, является использование в качестве бортовых систем 

электропитания термоэлектрических генераторов, а также применение двигателей, 

выполненных в виде термоэлектрического генератора [1–5]. 

Расчет термоэлектрических устройств сопровождается трудностями, связан-

ными с зависимостью электрических и тепловых параметров. Однако в настоящее 

время практически отсутствуют публикации, где более детально описывались бы 

процессы теплопередачи через узлы термоэлектрического устройства. 

Одной из основных задач нашего исследования является применение методи-

ки расчета корпусного элемента авиационного двигателя беспилотного летатель-

ного аппарата (БПЛА), представленного в виде термоэлектрического генератора 

цилиндрической формы. Результаты расчетов позволят на стадии проектирования 

определить и оценить количество вырабатываемой мощности, в зависимости от 

режима и высоты полета БПЛА. 

https://teacode.com/online/udc/62/621.45.034.html
mailto:rozzy94@mail.ru
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Анализ полученных характеристик 

Получаемая от модуля электрическая мощность зависит, прежде всего, от 

свойств материалов, конструкции модуля, условий электрического и термического 

контакта. Исходя из этого, в качестве основы ТЭГ был выбран один из наиболее 

изученных термоэлектрических материалов — теллурид свинца BiTex. 

Результаты расчета электрических параметров корпуса, выполненного в виде 

термоэлектрического генератора, свидетельствуют, что разность температурный 

перепад на модуле является одним из главных критериев, от которого зависит вы-

рабатываемая мощность (рис. 1). 

 

 

Рис. 1. Зависимость вырабатываемой мощности от разности температур между 

горячим и холодным спаями при Ncпаев = 1800, Fэфф = 0,9 

 

 

Вырабатываемая мощность также напрямую зависит от количества спаев, рас-

положенных на площади ТЭГ (рис. 2). N = Nспаев/Fэфф — параметрическое число подо-

бия, отражает соотношение количества спаев и эффективной площади, характеризует 

плотность размещения электрических спаев на эффективной площади, Fэфф = 0,9. 

Fэфф = FТЭГ/Fобщ — отражает соотношение площади термоэлектрического ге-

нератора к общей площади корпуса. 

Для исследования была выбрана модель БПЛА со следующими параметрами: 

скорость БПЛА (т. е. скорость охлаждающего потока) 20   100 м/с, скорость горя-

чего потока (в камере сгорания) —7 м/с, температура окружающей среды — 2  

 15 °С, температура горячего потока — 200 °С.  
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Рис. 2. Зависимость вырабатываемой мощности от плотности размещения спаев 

 

 

Рис. 3. Зависимость вырабатываемой мощности от скорости наружного потока 

воздуха при Т = 10 ℃, Ncпаев = 1800, Fэфф = 0,9 

 

При данных условиях электрическая мощность термогенераторного модуля 

зависит от скорости потока (рис. 3), охлаждающего одну из сторон корпуса: при 

небольшом увеличении этой скорости до 40 м/с мощность вырабатываемой элек-

троэнергии увеличивается до 1 кВт. Видно, что при аналогичных условиях при ро-

сте скорости потока от 50 м/с вырабатываемая мощность увеличивается лишь на 
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550 Вт. Представленная характеристика позволяет определить, какой из режимов 

работы двигателя будет наиболее оптимален для эффективного применения ТЭГ 

на борту ЛА. 

Для исследования характеристик термоэлектрического генератора был ис-

пользован экспериментальный стенд на рисунке 4. Основными элементами стенда 

являются нагнетательная труба 1, термоэлектрический генератор 2, термофен 3, 

измерительный комплекс 4. 

 

 

 

Рис. 4. Экспериментальный стенд 

 

 

Термоэлектрический генератор 2 преобразует разность значений температуры 

охлаждающего и горячего воздуха в электричество, которое передается на измери-

тельное устройство — ПРОМА-ИДМ-ДД. Экспериментальная установка снабжена 

измерительными приборами: термопарами 5, 6 для замера температуры на горячей 

и холодной сторонах термоэлектрического генератора; мультиметром 7 для замера 

параметров тока, генерируемого ТЭГ, измерителем давления многофункциональ-

ным 8 для замера разности давлений для последующего вычисления скорости 

охлаждающего потока. 

Технической задачей, поставленной при разработке стенда, являлось получение 

электричества посредством рекуперации тепла при сохранении небольших габаритов. 

Графические характеристики эксперимента представлены на рисунках 5, 6. 
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Рис. 5. Зависимость мощности от разницы температур при постоянной скорости 

охлаждающего потока wхол .= 81 м/с, Тхол. = 22,5 °С 

 

Рис. 6. Зависимость мощности от разницы скорости охлаждающего потока при 

постоянной скорости горячего потока, wгор = 2 м/с, Тгор .= 150 °С 

 

В ходе проведения эксперимента было выявлено, что при воспроизведении 

разных режимов работы двигателя на определенной высоте полета (т. е. при под-

держании постоянной скорости охлаждающего потока и изменении скорости горя-

чего потока) разница температур между горячим и холодным спаем ΔТтэг всегда 

увеличивается. В противоположном случае, при поддержании температуры горя-

чего потока около 150 °С и изменении скорости охлаждающего потока от 28 м/с до 
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80 м/с, ΔТтэг менялась неравномерно, изменение составило не более 25 %. Предла-

гаемый способ изготовления корпуса авиационного двигателя может содейство-

вать модернизации системы бортового электроснабжения: выработка 

электрической мощности при достижении разницы температур холодного и горя-

чих потоков опытного образца ТЭГ площадью 64 см
2 

составляет около 1 Вт. 

Заключение 

Одним из предложений, способных качественно изменить систему бортового 

электроснабжения ЛА, является использование в качестве бортовых систем элек-

тропитания термоэлектрических генераторов, а также применение двигателей, вы-

полненных в виде термоэлектрического генератора. 

Анализ полученных в ходе расчета данных дает характеристику о наиболее 

благоприятном режиме работы двигателя для эффективной выработки электриче-

ской энергии. 

Для практического изучения характеристик и параметров термоэлектрическо-

го генератора был оборудован экспериментальный стенд. В ходе эксперимента 

были исследованы сила возникающего тока и напряжение в последовательно со-

единенных термоэлектрических модулях, температуры горячего и холодного спа-

ев, скорость и температура горячего и охлаждающего потоков. Анализ 

экспериментальных данных подтверждает, что предлагаемый способ изготовления 

корпуса авиационного двигателя может содействовать модернизации системы 

бортового электроснабжения: выработка электрической мощности при достиже-

нии разницы температур холодного и горячих потоков опытного образца ТЭГ 

площадью 64 см
2 

составляет около 1 Вт. 

Графические результаты аналитических и экспериментальных исследований 

характеризуют благоприятный прогноз развития предложенного практического 

способа применения термоэлектрических модулей в качестве корпусных элемен-

тов авиационных двигателей. 
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СВАРКА ЖАРОПРОЧНЫХ НИКЕЛЕВЫХ СПЛАВОВ (ЖНС) 

В ТВЕРДОМ СОСТОЯНИИ — РЕАЛИЗАЦИЯ 

КОНСТРУКТОРСКИХ РЕШЕНИЙ 

Современное производство высоконагруженных деталей и узлов газотурбин-

ных и реактивных двигателей требует использования сложнолегированных жаро-

прочных сплавов. Но реализация многих конструкторских решений в производстве 

с применением сварки сводится к использованию имеющихся свариваемых жаро-

прочных сплавов. Это снижает те, возможно, достижимые эксплуатационные харак-

теристики, которые могли бы обеспечить сплавы, считающиеся на сегодняшний 

день не свариваемыми и обладающие более высоким комплексом механических 

свойств. Проблема свариваемости заключается в возникновении разных родов 

напряжений, вызывающих образование трещин в зоне термического влияния (ЗТВ). 

Способ соединения материала в твердой фазе во многом разрешает проблемы 

свариваемости высоколегированных жаропрочных сплавов. 

Но характерной особенностью всех способов сварки давлением (СД), которая 

обеспечивает соединение в твердой фазе, — это образование физического контакта 

в результате микропластической деформации контактных поверхностей. Необходи-

мость создания условий для прохождения процесса соединения в твердой фазе, при 

котором главными условиями являются сохранение геометрических параметров, 

свариваемой детали и механических свойств материала, изменила представление о 

механизме диффузионного соединения в целом. 

Главной в этом процессе становится амплитуда колебаний атомов матрицы 

материала, при увеличении которой способны образовываться связи для построе-

ния общей кристаллической решетки в зоне контакта, соединяемых поверхностей. 

Построение общей кристаллической решетки, диффузионно свариваемых ча-

стей происходит при температурах ниже ТS, но выше Тп.р.γ΄-фазы. Способ направ-

лен на получение сварного соединения высоколегированных жаропрочных 

сплавов и предполагает достижение ряда преимуществ по сравнению с другими 

видами сварки: 

1. Степень легирования не влияет на получение качественного соединения. 

2. Отсутствие сварного шва. 

3. Отсутствие зоны термического влияния. 

4. Уровень механических свойств не снижается. 
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Опытные работы по диффузионному соединению проводились со сплавами 

ЭП741НП и ЖС32ВИ. Целью работы является достижение условий для соединения 

отдельных частей деталей, требующих при производстве механической обработки 

внутренних полостей, и деталей, состоящих из материалов с одинаковой основой, 

но различных по структуре и способам производства. Пример осуществления спо-

соба приводится в патенте № 2494161 «Способ изготовления детали из литейных 

никелевых сплавов ЖС32 и ЖС32 моно» — диффузионная конгломерация. 

Результаты испытаний образцов, сваренных способом диффузионной кон-

гломерации, в таблицах 1, 2, 3. 

Таблица 1: ЭП741НП + ЭП741НП; 

Таблица 2: ЖС32ВИ + ЖС32ВИ; 

Таблица 3: ЭП741НП + ЖС32ВИ. 

Т а б л и ц а  1  

ЭП741НП + 

ЭП741НП 

 σв 

 кг/мм
2
 

 σо,2 

кг/мм
2
 

δ%  ψ% σо,2/ σв 

134–140 95–110 16–28 17–28 0,71–0,79 

Требование ТУ 130 85 13 15 — 

Разрушение испытуемых образцов происходит вне зоны соединения. 

Т а б л и ц а  2  

ЖС32ВИ + 

ЖС32ВИ 

 σв  

 кг/мм
2
 

 σо,2 

кг/мм
2
 

 δ%  ψ% σо,2/ σв 

87–113 75–91 7,2–16 16–30 0,75–0,93 

Требование ТУ 85  5 — — 

Разрушение испытуемых образцов происходит вне зоны соединения. 

Т а б л и ц а  3  

ЭП741НП + 

ЖС32ВИ 

 σв  

 кг/мм
2
 

 σо,2 

кг/мм
2
 

 δ%  ψ% σо,2/ σв 

92–98 73–78 10–16 16–38 0,79–0,83 

Требование ТУ 85 — 5 — — 

Разрушение испытуемых образцов происходит вне зоны соединения по ЖС32ВИ, как 

по менее прочному материалу. 

Металлографическое исследование 

Исследования проводились на оптическом микроскопе Axiovert 40 MAT. Фо-

тографии сделаны в местах соединений частей сварных образцов. При проведении 

исследований оптическим способом (х50 — х1000) границы соединений практиче-

ски не определяются. 
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На фото 1–6 показаны микроструктуры мест соединений частей сварных об-

разцов до и после проведения испытаний на предел прочности при t°С = 20. 

     

Фото 1. ЖС32ВИ + ЖС32ВИ х100       Фото 2. ЭП741НП + ЭП741НП х100 

(Зона соединения до разрушения.) 

     

Фото 3. ЖС32ВИ + ЖС32ВИ х500        Фото 4. ЖС32ВИ + ЖС32ВИ х200 

(Зона соединения после разрушения.) 

     

Фото 5. ЭП741НП + ЖС32ВИ х100   Фото 6. ЭП741НП + ЖС32ВИ х500 
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Разрушение испытуемых образцов (ЭП741НП + ЖС32ВИ) происходит вне 

зоны соединения по ЖС32ВИ, как по менее прочному материалу. 

Металлографический контроль зоны соединения показывает, что микро-

структура материала — твердый раствор, интерметаллидная фаза и карбиды — 

нормальная для сплава ЖС32. Ряд рекристаллизованных зерен в зоне соединения 

(ЖС32 + ЖС32), как следствие микропластической деформации шероховатости 

контактирующих поверхностей, не выявлен. Наличие отдельных рекристаллизо-

ванных зерен в зоне соединения может быть результатом произошедшей пластиче-

ской деформации при механической обработке контактирующих поверхностей. 

Способ диффузионной конгломерации не предполагает соединения контактирую-

щих поверхностей как результат микропластической деформации, а предусматри-

вает квазиэпитаксиальное построение общей матрицы при упругом сопротивлении 

материала в условиях воздействия температуры сварки. На основании результатов 

проведенных экспериментальных работ по диффузионной сварке ЖНС можно го-

ворить о новой концепции соединения материалов (сплавов) в твердом состоянии. 

Фактор физической свариваемости, зависящий от физико-химических характери-

стик материалов (сплавов), не является непреодолимым препятствием. Результаты 

проведенных испытаний показывают, что для развития прогрессивных технологий 

необходимо решать вопросы технологической свариваемости ЖНС. Аналогичные 

результаты получены и с другими литейными сплавами, такими как ЖС26, ЖС6у 

и другими. Дальнейшее изучение процесса и отработка параметров диффузионной 

конгломерации направлены на практическое применение в виде сварочной техно-

логии. 
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РАЗРАБОТКА ИОННО-ПЛАЗМЕННЫХ ЖАРОСТОЙКИХ И 

ТЕПЛОЗАЩИТНЫХ ПОКРЫТИЙ ДЛЯ ЛОПАТОК ТУРБИНЫ 

ГТД ИЗ МОНОКРИСТАЛЛИЧЕСКИХ ЖАРОПРОЧНЫХ 

НИКЕЛЕВЫХ СПЛАВОВ 

Аннотация. В докладе рассмотрены защитные жаростойкие и теплозащитные по-

крытия для деталей из жаропрочных сплавов на основе никеля. Проведены высокотемпе-

ратурные испытания на жаростойкость. Проведены металлографические исследования 

образцов в исходном виде. Разработаны теплозащитные покрытия для деталей из жаро-

прочных сплавов ВЖМ4 и ВЖМ5У, работоспособные при температурах до 1200 °С. По-

казано, что разработанные покрытия не снижают механических свойств сплавов. 

Ключевые слова: теплозащитные покрытия; жаростойкие покрытия; ионно-

плазменная технология; жаропрочные никелевые сплавы. 

Вводная часть 

Модернизация и развитие отечественной авиационной промышленности требу-

ют разработки и внедрения безуглеродистых жаропрочных никелевых сплавов для 

литья лопаток турбин с монокристаллической структурой. В связи с этим во ФГУП 

«ВИАМ» с помощью метода компьютерного моделирования разработаны жаропроч-

ные никелевые сплавы IV поколения ВЖМ4 и ВЖМ5У для литья лопаток перспек-

тивных авиационных турбин. Новые сплавы по характеристикам длительной 

прочности и плотности не уступают сплавам аналогичного назначения, разработан-

ным в США (ЕРM-102, фирма General Electric) и Франции (MC-NG, фирма ONERA), 

и обеспечивают при существующих температурно-силовых режимах увеличение в 4–

6 раз ресурса работы лопаток или повышение на 50–60 °С рабочей температуры тур-

бин [1]. Однако для обеспечения длительного ресурса работы рабочих лопаток тур-

бины в условиях интенсивных теплосмен необходима их защита специальными 

покрытиями, предотвращающими разрушение поверхности пера лопатки в продуктах 

горения авиационного топлива при высоких эксплуатационных температурах до 

1200 ˚С [2; 3]. В настоящее время отсутствуют систематические исследования тепло-

защитных покрытий (ТЗП) для монокристаллических сплавов типа ВЖМ, содержа-

щие рений и рутений. За рубежом для защиты деталей турбин при рабочих 

температурах до 1100–1150 ºС применяют многослойные покрытия — PWA286 
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(Pratt & Whitney Company), RT31 и MDC-150 (Chromalloy Research Corp.). Исследова-

ние теплозащитных покрытий для монокристаллических рабочих лопаток из сплавов 

ВЖМ4 и ВЖМ5У при рабочих температурах до 1150–1200 ˚С является актуальной 

задачей в связи с разработкой новых авиационных ГТД предприятиями отрасли. 

Основная часть 

Исследования проведены на цилиндрических монокристаллических образцах 

из жаропрочных никелевых сплавов ВЖМ4, ВЖМ5У с кристаллографической 

ориентацией <001>. 

Для нанесения жаростойкого слоя ТЗП использовались экспериментальные и 

серийные сплавы для ионно-плазменных покрытий — СДП-41 (NiCrAlTaReYHf), 

ВДСП-4 (NiAlCrHf), ВСДП-3 (NiCrAlReYHf), ВСДП-16 (AlNiY). 

Жаростойкие слои ТЗП были нанесены на промышленной ионно-плазменной 

установке с автоматизированной системой управления технологическим процес-

сом (АСУ ТП) типа МАП-2. После процесса напыления проводился высокотемпе-

ратурный вакуумный отжиг. С целью увеличения количества алюминия в 

поверхностном слое для повышения жаростойкости полученного жаростойкого 

слоя ТЗП проводилось дополнительное алитирование образцов [4]. 

 

Рис. 1. Конструкция теплозащитного покрытия 

Керамический слой теплозащитного покрытия состоит из оксидов редкозе-

мельных металлов с низким коэффициентом теплопроводности, наносимом на 

установке УОКС-2 на базе магнетронных распылителей повышенной частоты из 
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мишеней, изготовленных на основе циркониевого сплава системы Zr-7,75Gd-

7,75Y, в среде рабочего газа кислорода и аргона. Рабочий газ обеспечивает распы-

ление мишени и генерацию потока атомов металла, направленного к поверхности 

покрываемых деталей. Формирование керамического слоя на поверхности деталей 

происходит в процессе плазмохимического взаимодействия атомов металла с ато-

мами кислорода, которые вступают в реакцию, образуя химическое соединение [5–

10]. На рисунке 1 представлена конструкция теплозащитного покрытия. 

Т а б л и ц а  1  

ТЗП для проведения испытаний и исследований на образцах из никелевых 

сплавов 

Покрытия 

СДП-41 + ВСДП-16 + ТО + (Zr-7,75Gd-7,75Y)O 

ВСДП-4 + ВСДП-16 + ТО + (Zr-7,75Gd-7,75Y)O 

ВСДП-3 + ВСДП-16 + ТО + (Zr-7,75Gd-7,75Y)O 

 

Исследования изотермической жаростойкости проводили в соответствии с 

ГОСТ 6130 в керамических тиглях на воздухе при температурах 1150 ˚С на базе 

500 часов и 1200 ˚С на базе 100 часов в камерной электропечи Nabertherm. Крите-

рием оценки жаростойкости покрытий являлось среднее арифметическое значение 

изменения массы 3 образцов с покрытием одного типа по сравнению с начальной, 

отнесенное к исходной площади поверхности образца (удельное изменение массы, 

г/м
2
) в процессе испытаний. 

Микроструктуры композиций «сплав — покрытие» до и после испытаний на 

изотермическую жаростойкость исследовались на растровом электронном микро-

скопе FEI Inspect f50. 

Фазовый анализ образцов с покрытиями после испытаний на жаростойкость 

выполнен на дифрактометре D/MAX–2500, RIGAKU, с монохроматическим Cu 

Kα-излучением. Угловой диапазон сканирования в интервале углов 2θ: 20–80°. Ра-

бочий режим дифрактометра: напряжение 40 кВ, ток 200 мА, время экспозиции 

1,5 с на точку. Расшифровка дифрактограмм проведена с помощью специализиро-

ванной программы Jade5 и базы данных PDF2. 

Характеристики длительной прочности определяли на установке ZST2/3-

ВИЭТ в соответствии с требованиями ГОСТ 10145 при 1200 ˚С на базах испыта-

ний до 500 ч., а характеристики усталости — на испытательной машине МВИ-

611М по ГОСТ 25.502 при 900 ˚С на базах испытаний 210
7
 циклов при симмет-

ричном знакопеременном цикле нагружения. 
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Обсуждение результатов 

Проведены металлографические (электронная микроскопия) и металлофизи-

ческие (рентгенофазовый анализ) исследования образцов из сплавов ВЖМ4 и 

ВЖМ5У с теплозащитными покрытиями в исходном состоянии на рисунке 3. 

Внешний вид керамического слоя комплексного теплозащитного покрытия (Zr-

7,75Gd-7,75Y)О после нанесения представлен на рисунке 2. 

 

 

  

Рис. 2. Внешний вид керамического слоя комплексного теплозащитного покрытия 

(Zr-7,75Gd-7,75Y)О после нанесения 

 

 

По результатам расшифровки дифрактограмм рентгенофазового анализа во 

всех исследованных образцах основной фазой покрытия является тетрогональный 

оксид на основе системы Zr-Gd-Y, что обеспечивает стойкость к спеканию и дли-

тельную работоспособность керамического слоя при высоких температурах. 

По результатам исследований микроструктуры образцов из сплавов ВЖМ4 и 

ВЖМ5У с теплозащитными покрытиями методом растровой электронной микро-

скопии установлено, что в исходном виде керамический слой ТЗП имеет характер-

ную столбчатую структуру. В таблице 2 приведены результаты измерения толщин 

полученных защитных жаростойких и керамических слоев ТЗП, сформированных 

на образцах. 
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 а) СДП-41 + ВСДП-16 + ТО +(Zr-7,75Gd-7,75Y)O б) СДП-41 + ВСДП-16 + ТО + (Zr-7,75Gd-7,75Y)O 

    

 в) ВДСП-4 + ВСДП-16 + ТО + (Zr-7,75Gd-7,75Y)O г) ВДСП-4 + ВСДП-16 + ТО + (Zr-7,75Gd-7,75Y)O 

    

 д) ВСДП-3 + ВСДП-16 + ТО + (Zr-7,75Gd-7,75Y)O е) ВСДП-3 + ВСДП-16 + ТО + (Zr-7,75Gd-7,75Y)O 

Рис. 3. Микроструктуры образцов из никелевых сплавов с ТЗП в исходном виде 

после нанесения: а, в, д — ВЖМ5У; б, г, е — ВЖМ4 
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Т а б л и ц а  2  

Толщины защитных жаростойких покрытий 

Сплав Покрытия 

Толщина 

жаростой-

кого слоя, 

мкм 

Толщина 

оксидного 

слоя, мкм 

Толщина 

керамичес-

кого слоя, 

мкм 

ВЖМ5У 

СДП-41 + ВСДП-16 + ТО + (Zr-7,75Gd-7,75Y)O 85 2–3 60 

ВСДП-4 + ВСДП-16 + ТО + (Zr-7,75Gd-7,75Y)O 90 2–3 60 

ВСДП-3 + ВСДП-16 + ТО + (Zr-7,75Gd-7,75Y)O 95 2–3 70 

ВЖМ4 

СДП-41 + ВСДП-16 + ТО + (Zr-7,75Gd-7,75Y)O 90 2–3 60 

ВСДП-4 + ВСДП-16 + ТО + (Zr-7,75Gd-7,75Y)O  95 2–3 60 

ВСДП-3 + ВСДП-16 + ТО + (Zr-7,75Gd-7,75Y)O 90 2–3 65 

 

 

В результате проведенных исследований микроструктур образцов из сплавов 

ВЖМ4 и ВЖМ5У с ТЗП были получены данные о толщинах керамического, клея-

щего алюминидного и жаростойкого слоев. Толщина керамического слоя — 60–

70 мкм, структура покрытия представляет собой направленные по нормали к по-

верхности сплава выращенные в среде аргона и кислорода керамические столбцы 

на основе диоксида циркония, стабилизованные диоксидом иттрия и гадолиния. 

Толщина клеящего оксидного слоя на основе оксида алюминия, являющегося пе-

реходным между жаростойким и керамическим покрытиями, на всех образцах со-

ставляет 2–3 мкм. Толщина жаростойких слоев ТЗП 80–90 мкм, покрытия имеют 

характерное двухзонное строение: верхний «темный» слой покрытия состоит из β-

фазы (NiAl) — это большая часть покрытия с повышенным содержанием алюми-

ния, обеспечивает защиту основы сплава от интенсивного окисления в процессе 

высокотемпературной эксплуатации. 

Потери удельной массы образцов из сплава ВЖМ4 после 500 часов испыта-

ний на изотермическую жаростойкость при температуре 1150 °С и после 100 часов 

при температуре 1200 °С с теплозащитными покрытиями и без приведены в таб-

лицах 3, 4. 

Т а б л и ц а  3  

Удельное изменение массы образцов из сплава ВЖМ4 с теплозащитными 

покрытиями в результате испытаний на изотермическую жаростойкость при 

температуре 1150 °С в течение 500 часов 

Покрытие Удельное изменение массы, г/м
2 

Без покрытия –2694 

СДП-41 + ВСДП-16 + ТО + (Zr-7,75Gd-7,75Y)O –50,4 

ВСДП-4 + ВСДП-16 + ТО + (Zr-7,75Gd-7,75Y)O –38,8 

ВСДП-3 + ВСДП-16 + ТО + (Zr-7,75Gd-7,75Y)O –137,5 
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Т а б л и ц а  4  

Удельное изменение массы образцов из сплава ВЖМ4 с теплозащитными 

покрытиями в результате испытаний на изотермическую жаростойкость  

при температуре 1200 °С в течение 100 часов 

Покрытие Удельное изменение массы, г/м
2 

Без покрытия –1418 

СДП-41 + ВСДП-16 + ТО + (Zr-7,75Gd-7,75Y)O –52,1 

ВСДП-4 + ВСДП-16 + ТО + (Zr-7,75Gd-7,75Y)O –91,5* 

ВСДП-3 + ВСДП-16 + ТО + (Zr-7,75Gd-7,75Y)O –227* 

 

* Наблюдаются сколы керамического слоя по поверхности образца. 

 

По результатам испытаний образцов из сплава ВЖМ4 с теплозащитными по-

крытиями на изотермическую жаростойкость при температурах 1150 и 1200 °С 

высокими жаростойкими свойствами характеризуются покрытия СДП-41 + ВСДП-

16 + ТО + (Zr-7,75Gd-7,75Y)O, обладающие наименьшим удельным уносом массы, 

в результате проведенной длительной высокотемпературной изотермической вы-

держки, и оптимальным внешним видом (без крупных сколов и отслоений) по-

верхностного керамического слоя покрытия после испытаний. 

Потери удельной массы образцов из сплава ВЖМ5У после 500 часов испыта-

ний на изотермическую жаростойкость при температуре 1150 °С и после 100 часов 

при температуре 1200 °С с теплозащитными покрытиями и без приведены в таб-

лицах 5, 6. 

Т а б л и ц а  5  

Удельное изменение массы образцов из сплава ВЖМ4 с теплозащитными 

покрытиями в результате испытаний на изотермическую жаростойкость  

при температуре 1150°С в течение 500 часов 

Покрытие Удельное изменение массы, г/м
2 

Без покрытия –1254 

СДП-41 + ВСДП-16 + ТО + (Zr-7,75Gd-7,75Y)O –55,2 

ВСДП-4 + ВСДП-16 + ТО + (Zr-7,75Gd-7,75Y)O –270,1* 

ВСДП-3 + ВСДП-16 + ТО + (Zr-7,75Gd-7,75Y)O –70,3 

 

* Скол керамического слоя со всей поверхности образца. 
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Т а б л и ц а  6  

Удельное изменение массы образцов из сплава ВЖМ4 с теплозащитными 

покрытиями в результате испытаний на изотермическую жаростойкость при 

температуре 1200 °С в течение 100 часов 

Покрытие Удельное изменение массы, г/м
2 

Без покрытия –798 

СДП-41 + ВСДП-16 + ТО + (Zr-7,75Gd-7,75Y)O –131,9* 

ВСДП-4 + ВСДП-16 + ТО + (Zr-7,75Gd-7,75Y)O –351,7** 

ВСДП-3 + ВСДП-16 + ТО + (Zr-7,75Gd-7,75Y)O –291,6**  скол после 80 ч 

 

* Наблюдаются небольшие сколы керамического слоя по поверхности образца. 

** Скол керамического слоя со всей поверхности образца. 

По результатам испытаний образцов из сплава ВЖМ5У с теплозащитными 

покрытиями на изотермическую жаростойкость при температурах 1150 и 1200 °С, 

высокими жаростойкими свойствами, характеризуются покрытия СДП-41 + 

ВСДП-16 + ТО + (Zr-7,75Gd-7,75Y)O и ВСДП-4 + ВСДП-16 + ТО + (Zr-7,75Gd-

7,75Y)O, обладающие наименьшим удельным уносом массы, в результате прове-

денной длительной высокотемпературной изотермической выдержки, и оптималь-

ным внешним видом (без крупных сколов и отслоений) поверхностного 

керамического слоя покрытия после испытаний. 

Далее было изучено влияние покрытий на механические характеристики 

прочности сплавов ВЖМ4 и ВЖМ5У. 

Результаты испытаний на длительную прочность образцов из сплавов ВЖМ4 

и ВЖМ5У с ТЗП при температуре 1000 °С на базах испытаний 10, 100 и 500 часов 

представлены на рисунке 4. 

 

 а) б) 

Рис. 4. Результаты испытаний образцов из сплавов ВЖМ4 и ВЖМ5У на 

длительную прочность с покрытиями и без покрытия: а) ВЖМ4, б) ВЖМ5У 
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Результаты проведенных исследований многоцикловой усталости образцов из 

сплавов ВЖМ4 и ВЖМ5У с ТЗП и без при температуре 900 °С приведены на ри-

сунке 5. 

 

 

 

 а) б) 

Рис. 5. Результаты испытаний образцов из сплавов ВЖМ4 и ВЖМ5У на 

многоцикловую усталость с покрытием и без покрытия: а) ВЖМ4, б) ВЖМ5У 

 

 

Видно, что исследованные теплозащитные покрытия не оказывают отрица-

тельного влияния на паспортные характеристики длительной и усталостной проч-

ности сплавов ВЖМ4 и ВЖМ5У. 

Выводы 

1. Комплексные теплозащитные покрытия СДП-41 + ВСДП-16 + ТО + (Zr-

7,75Gd-7,75Y)O и ВСДП-4 + ВСДП-16 + ТО + (Zr-7,75Gd-7,75Y)O обеспечивают 

длительную защиту сплавов ВЖМ4 и ВЖМ5У при температурах до 1200 °С. 

2. Комплексные теплозащитные покрытия СДП-41 + ВСДП-16 + ТО + (Zr-

7,75Gd-7,75Y)O и ВСДП-4 + ВСДП-16 + ТО + (Zr-7,75Gd-7,75Y)O не оказывают 

отрицательного влияния на длительную прочность сплавов ВЖМ4 и ВЖМ5У при 

температуре 1000 °С на базах испытаний до 500 часов и на предел выносливости 

при температуре 900 °С на базе 2 х 10
7
 циклов. 

3. В промышленности продолжают широко применяться жаропрочные нике-

левые сплавы предыдущих поколений, например ЖС32, разработанный ВИАМ 

более 20 лет назад для лопаток турбин высокого давления в ГТД различного 

назначения. Новые разработки в области ТЗП применимы к данным сплавам, что 

расширяет их область применения при рабочих температурах выше температуры 
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плавления сплава, при сочетании условий достаточного внутреннего охлаждения 

лопатки турбины и оптимальной толщины керамического слоя ТЗП, для снижения 

температуры на пере лопатки до ее рабочей температуры (1100 °С). 
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ПЕРСПЕКТИВНЫЕ ТЕХНОЛОГИИ ИЗГОТОВЛЕНИЯ 

МОНОКОЛЕС 

Аннотация. Рассмотрена перспективная технология изготовления моноколес с 

использованием ротационной сварки трением. Выполнены исследования влияния рота-

ционной сварки трением на структуру и свойства сварных соединений моноколеса-

имитатора из сплавов ВТ6-ВТ8. Показано, что ротационная сварка трением обеспечива-

ет механические свойства сварных соединений не ниже 0,95 от основного, менее проч-

ного, сплава ВТ6. 

 

Классическая схема изготовления рабочих колес с замковыми соединениями 

диска и лопаток часто не позволяют разместить необходимое по газодинамической 

эффективности количество лопаток из-за ограничения, которым является проч-

ность замкового соединения. Такая конструкция рабочего колеса из-за особенно-

стей конструкций имеет много мест концентрации напряжений, что ограничивает 

ресурс и приводит к утяжелению диска. Кроме того, операция изготовления (про-

тяжка) пазов для замкового соединения весьма дорогостоящая. Это привело к со-

зданию конструкции рабочего колеса вентилятора или турбины, представляющей 

собой неразъемное соединение лопаток и дисковой части, так называемых моно-

колеса, или блиска. 

Создание современных конкурентоспособных турбореактивных двухконтур-

ных двигателей (ТРДД) с высокой тягой невозможно без совершенствования кон-

струкции и технологии изготовления лопаток вентилятора и компрессора [1; 10]. 

Задача облегчения лопаток вентиляторов и компрессора ТРДД должна быть 

решена в совокупности с решением других проблем. В частности, при создании 

облегченных лопаток не могут быть снижены требования к их жесткости и проч-

ности при рабочих и нерасчетных (удар посторонними предметами, помпаж) 

нагрузках, к их эксплуатационным характеристикам, к стоимости изготовления и 

эксплуатации. 

Большинство созданных лопаток являются сплошными титановыми кон-

струкциями. Повышенная масса лопаток, высокая исходная стоимость материалов 

и изготовления ставят под сомнение целесообразность использования в двигателях 

нового поколения сплошных лопаток из титановых сплавов. Существующая тен-

денция подтверждает, что сплошные титановые лопатки должны иметь стандарт-

ные (ранее применяемые) размеры хорды и бандажные полки, присущие 

двигателям предыдущих поколений. Одним из конкурентоспособных путей реше-

ния проблемы массы лопаток вентиляторов в авиадвигателестроении является со-
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здание широкохордных полых титановых конструкций [1; 2; 3]. Широкохордные 

лопатки имеют большую изгибную жесткость, чем лопатки с большим удлинением 

и антивибрационными полками. Упругий потенциал поглощения энергии при уда-

ре выше, что ведет к повышению ударостойкости лопатки и рабочего колеса при 

попадании в тракт двигателя посторонних предметов и живучести лопаток при их 

повреждении [1; 2; 4]. 

Производители ГТД используют для изготовления моноколес технологию 

механической обработки из цельной заготовки — фрезерование лопаток в моно-

литной заготовке. Для повышения производительности используют высокоско-

ростное фрезерование, электрохимическую и электроэрозионную обработку 

(прошивка межлопаточных каналов). Данная технология накладывает ограничения 

на конструкцию блиска: невозможно получение блиска с пустотелыми лопатками 

и блисков с различными сплавами в области пера лопатки и диска. Решение дан-

ной проблемы: использование различных методов сварки и использование разно-

родных материалов и интегральной конструкции колеса в виде биметаллического 

блиска методом порошковой металлургии, путем компактирования в диск из гра-

нулированного сплава лопаток [1; 2; 4; 7]. 

Применение сварных блисков расширяет круг возможных решений по кон-

структивному оформлению блисков, однако применение традиционных способов 

сварки для получения соединения лопаток с диском весьма ограничено, так как 

большинство применяемых материалов для изготовления лопаток и дисков отно-

сятся к несвариваемым или условно свариваемым. Сварка трением (ротационная и 

линейная) позволяет получать бездефектные сварные соединения одноименных и 

разноименных сочетаний жаропрочных сплавов. 

Линейная сварка трением (ЛСТ) первоначально была разработана для ремон-

та поврежденных лопаток, которые нельзя было ремонтировать обычной сваркой. 

Сегодня этот метод применяется для получения блисков с лопатками большого 

размера. Каждая лопатка приваривается отдельно. Основной принцип линейной 

сварки трением заключается в следующем: одна из деталей соединения (диск) не-

подвижна, другая (лопатка) совершает возвратно-поступательные движения [5]. 

Активные исследования технологических возможностей процесса ЛСТ при-

менительно к изготовлению блисков компрессора ГТД совместно с Уфимским 

государственным авиационным техническим университетом проводятся в ПАО 

УМПО [8; 9]. 

Ротационная сварка трением является наиболее распространенным и разрабо-

танным способом в автомобилестроении и нефтяной промышленности. Она осно-

вана на тепловыделении при трении торцевых поверхностей, имеющих общую ось 

вращения, и применяется для сваривания деталей из различных материалов, име-

ющих формы цилиндров и труб [5]. 

Говоря о преимуществах сварки трением по сравнению с обычной сварки 

плавлением, нужно сказать, что она не требует использования флюсов, электродов, 

присадочного материала, защитных газов и других атрибутов, увеличивающих 
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стоимость изготовления изделия. Деталь после сварки трением требует минималь-

ной механической доработки (удаление грата). 

Однако по исследованиям АО НИИТ более надежным и наиболее эконо-

мически целесообразным является использование ротационной (инерционной) 

сварки трением (РСТ) [2; 3; 6]. Расчеты технико-экономической эффективности 

различных технологий, применяемых при изготовлении моноколес осевого 

компрессора с полыми и цельными лопатками, на основе литературных данных 

и патентных исследований, проведенных АО НИИТ, показывают, что опти-

мальным технологическим процессом для изготовления моноколес является 

РСТ [6; 10]. Для подтверждения полученных результатов результативности тех-

нологии в работе [6; 10] проведен сравнительный анализ изготовления моноко-

лес для вариантов: 

1. Изготовления механической обработкой из монолитной заготовки. 

2. Изготовления с использованием технологии ЛСТ. 

3. Изготовления с использованием технологии РСТ. 

Расчеты по трудоемкости механической обработки проведены по КД на три 

типа рабочих колес по усредненным данным удельной трудоемкости на 1 кг 

съема металла на предприятиях авиа-двигателестроения по КД, путем построения 

3D-моделей для заготовок на различных этапах технологической переработки с 

расчетами трудоемкости и материалоемкости [10]. Установлено, что в серийном 

производстве изготовление титановых моноколес механической обработкой из 

цельной заготовки экономически выгодно для «блисков» лишь сравнительно не-

больших размеров лопаток, для более крупных лопаток — РСТ. Анализ трудовых 

затрат (до 20 % от себестоимости) показывает, что при переходе от изготовления 

моноколес механической обработкой на изготовление сваркой трением происхо-

дит снижение трудоемкости (при ЛСТ на 10 %, при РСТ на 30 %). Учитывая вы-

сокую долю материальных затрат (порядка 50 %) в себестоимости моноколеса (в 

особенности при использовании жаропрочных, интерметаллидных, монокри-

стальных и др. дорогостоящих материалов), необходимо в первую очередь ре-

шать вопросы повышения КИМ заготовок. Разделение моноколеса на 

лопаточную и дисковую части, с последующим соединением сваркой трением, 

позволяет повысить КИМ. Пример: рабочее колесо с высотой лопатки 114,1 мм; 

при получении моноколеса механической обработкой КИМ = 0,21 при ЛСТ 

КИМ = 0,19 и при РСТ КИМ = 0,37. 

Исходя из вышеизложенного, предлагается следующая схема изготовления 

моноколес. 

1. Предварительное изготовление лопаток, в том числе и полой конструкции, 

по имеющимся технологиям с последующей диффузионной сваркой меж-

ду собой с образованием «блинга». 
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2. Изготовление имитатора моноколеса путем соединения «блинга» ротаци-

онной (инерционной) сваркой и диска по конической поверхности (с углом 

конуса 30
о
). 

Такая технологическая схема позволит: 

1. Повысить точность позиционирования лопаток друг относительно друга и 

на диске после сварки не только в «замковой области», но и в концевой ча-

сти пера сваренных лопаток (жестко закрепленные лопатки «блинга» в 

процессе сварки находятся в неподвижной оснастке). 

2. Сохранить имеющуюся технологию изготовления одиночных лопаток. 

3. Обеспечить контроль изготовления моноколеса на всех этапах производства. 

4. Снизить трудоемкость и материалоемкость изготовления моноколеса. 

На первом этапе работ изучена практическая возможность получения соеди-

нения ротационной сваркой по коническим поверхностям на разнородных титано-

вых сплавах ВТ6 и ВТ8 и определены режимы ротационной сварки трением. 

Выполненные исследования показали принципиальную возможность ротаци-

онной сварки двух коаксиально установленных дисков из титановых сплавов ВТ6 

(внешнее кольцо) и ВТ8 (внутреннее кольцо) по конической поверхности (угол 

конуса 30
о
). Полученные сваренные соединения методом ротационной сварки об-

разцы имитаторы моноколеса имеют прочность на уровне прочности основного 

материала сплава ВТ6. Значения предела прочности лежит в диапазоне 

1030…1050 МПа. 

На втором этапе изготовлены макеты «блиска» по технологической схеме: 

изготовление лопаток — изготовление «блинга» — изготовление «блиска» 

(рис. 1, 2). 

 

 

  
а) б) 

Рис. 1.  

а) «блинг», изготовленный из отдельно изготовленных лопаток,  

методом диффузионной сварки, б) «блинг» и дисковая часть моноколеса перед РСТ 
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а) б) 

Рис. 2. Макет моноколеса:  

а) после РСТ на машине ПСТ80, б) после механической обработки 

 

Для испытания сварного шва на растяжение, изгиб использовались образцы, 

вырезанные из имитатора моноколеса. Для испытания сварного шва на растяже-

ния — ГОСТ 6996-66 тип 1. Образцы состоят из двух зон, которые разграничены 

линией сварного шва, одна зона имеет материал ВТ-6, а другая — ВТ-8. 

Микроструктура образцов после сварки в области контакта двух сплавов 

(ВТ8-ВТ6) состоит из пяти зон (рис. 3): 

1. Зона стыка сварного шва. Дефекты (поры, неметаллические включения и 

загрязнения) в зоне стыка не наблюдаются, кроме края входной части ко-

нусной поверхности (непровар), что связано с непрерывным поступлением 

свежего, более холодного металла ВТ8 (дисковая часть моноколеса) в про-

цессе осадки. Для удаления непровара при последующей механообработке 

необходимо увеличить припуск по длине конусной поверхности. 

2. Зона рекристаллизации. Зона отличается худшей травимостью, в ней 

наблюдаются крупные, практически равноосные, зерна β — превращенной 

фазы (рис. 3). Равноосная форма β-зерен говорит о том, что они образова-

ны после окончания пластической деформации. Средний размер зерен со-

ставляет 15…20 мкм в сплаве ВТ6 и 10…15 мкм в сплаве ВТ8. В пределах 

β-зерен наблюдается высокодисперсная мартенситная структура с мелко-

игольчатыми выделениями α-фазы. Ширина рекристаллизованной зоны 

больше со стороны сплава ВТ6. 

3. Зона больших пластических деформаций. Зона характеризуется металло-

графической текстурой: зерна металла вытянуты в направлении деформа-

ции, параллельно плоскости соединения, вдоль оси вращения. Такая 

структура является следствием значительной пластической деформации в 

двухфазной (α + β) — области. 

  



368 

Р
и
с.
 3
. 
П

ан
о

р
а
м

а 
м

и
к
р

о
ст

р
у

к
ту

р
ы

 с
в
ар

н
о

го
 с

о
ед

и
н

ен
и

я
 В

Т
8

-В
Т

6
 

 

  



369 

4. Переходная зона. Зона перехода от обьема основного металла, не испыты-

вающего деформации, к зоне большой деформации. Здесь наблюдается 

лишь поворот волокон в направлении деформации. 

5. Основной металл. Зона, в которой металл не испытывает значительного 

термического и механического влияния. 

Микроструктурные изменения в зоне сварного соединения оказывают значи-

тельное влияние на значения микротвердости. Замеры микротвердости проводились 

на установке MICROHARDNESS TESTER HX-1000, расчет значений — програмным 

обеспечением X-Provers 8. Параметры, при которых производились замеры: нагруз-

ка — 1000 г; выдержка — 5 сек.; шаг измерений — 0,1 мм. Микротвердость измеря-

лась на поперечных шлифах, перпендикулярно сварному шву, в центральной части 

шлифа, по всей зоне термомеханического влияния. В зоне сварного соединения зна-

чения микротвердости в среднем на 60 HV выше, чем в зоне основного металла 

(рис. 4). Микротвердость материала шва составила в среднем 112,5 % от твердости 

основного, более мягкого, материала. Согласно ПИ 1.4.1898-2003 — твердость по 

Виккерсу металла шва допускается не более 110 % твердости основного металла. 

 

 

Рис. 4. Распределение микротвердости по сечению сварного шва ВТ8 — ВТ6 

Т а б л и ц а  1  

Механические свойства образцов после РСТ 

№ 

образца 

Предел проч-

ности, кг/м
2 

Предел теку-

чести, кг/мм
2 
 

Относит. 

удлинение, % 

Относит. 

сужение, % 

Вид  

образцов 

1-1 98,63 93,36 14,8 42,8 сварной 

1-2 98,62 93,49 14,6 42,9 сварной 

2-1 99,16 94,23 15,9 39,9 сварной 

2-2 98,79 93,89 16,0 40,0 сварной  

3-1 99,40 94,23 14,8 35,0 сварной 

3-2 100,46 95,00 14,9 35,1 сварной  

ВТ6 100,50 95,00 15,8 43,3 цельный 

ВТ6 по ОСТ 

1.90006-86 
92…112 более 95 более 10 более 35 цельный 

360

380

400

420

440

460

-2,5 -2 -1,5 -1 -0,5 0 0,5 1 1,5 2 2,5мм 

HV 

ВТ8 ВТ6 
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Механические свойства соответствуют требованиям ОСТ 1.90006-86. 

Достоинством процесса является также минимальная подготовка поверхности 

к свариванию. В процессе сварки размягченные слои металла перемещаются (вы-

давливаются) к границам свариваемой поверхности (в грат). При этом происходит 

удаление окислов и загрязнений, которые могут присутствовать в зоне сварки, в 

грат. Короткий цикл процесса сварки (несколько секунд) обеспечивает малую зону 

теплового воздействия. 

Основными недостатками ЛСТ и РСТ являются отсутствие производства в 

РФ необходимого оборудования и сложность изготовления оборудования (особен-

но для ЛСТ), обусловленная необходимостью использования высокоточных сило-

вых приводов большой жесткости и сложных компьютеризированных систем 

управления. 

Выводы 

1. Учитывая возможности сварки трением разнородных, условно сваривае-

мых материалов, в особенности интерметаллидных сплавов, необходимо 

развитие технологии сварки трением, в особенности ротационной (сниже-

ние прямых затрат более 30 %). 

2. Технологическая схема (предварительное изготовление лопаток, в том 

числе и полой конструкции, с последующей диффузионной сваркой между 

собой с образованием «блинга» — изготовление моноколеса путем соеди-

нения «блинга» ротационной (инерционной) сваркой и диска) применима в 

производстве моноколес. 

3. Свариваемость сплавов ВТ8 и ВТ6 между собой хорошая. Ширина 

сварного шва, выполненого РСТ, составила не более 1,0 мм. Зоны 

перегрева отсутствуют. В зоне сварного соединения под влиянием 

термомеханического воздействия происходят значительные структурные 

изменения. В зоне термомеханического воздействия наблюдаются 

следующие зоны: рекристаллизованная зона, зона большой пластической 

деформации, переходная зона и зона основного металла. 

4. Наблюдается падение микротвердости в околошовной зоне, но не более 

чем на 5 % (со стороны ВТ6). Микротвердость материала шва составила в 

среднем 112,5 % от твердости основного материала. Согласно ПИ 

1.4.1898-2003 — твердость металла шва по Виккерсу не более 110 % 

основного металла. 
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ИЗ КОМПОЗИЦИОННЫХ МАТЕРИАЛОВ 

Аннотация. Анализ современных конструкций двигателей показывает, что значи-

тельная часть деталей авиадвигателя (кожух, обтекатели, корпусные детали, стойки и 

закрылки входного направляющего аппарата (ВНА), лопатки вентилятора, лопатки 

спрямляющих аппаратов, лопатки перепуска воздуха, рабочие лопатки и кольца корпу-

са и др.) компрессора могут быть изготовлены из КМ. 

Проведенные исследования позволили создать опытные технологии изготовления 

деталей модуля ВНА и других деталей из ПКМ. Кроме того, освоен способ изготовле-

ния монолитных конструкций путем ступенчатого отверждения из термопластичного 

материала. Использование ПКМ в деталях ВНА авиационных двигателей позволит сни-

зить вес конструкции, что приведет к топливной экономичности и к увеличению тяго-

вооруженности самолета. Рассмотрены основные этапы изготовления макета сектора 

модуля ВНА и описаны достоинства применяемых технологий и материалов. 

Вводная часть 

Входной направляющий аппарат (ВНА) КНД (рис. 1) предназначен для со-

здания закрутки воздушного потока, поступающего на рабочие лопатки первой 

ступени компрессора, с целью снижения относительных скоростей и получения 

оптимальных углов набегания потока на профиль рабочей лопатки. Современная 

конструкция ВНА состоит из наружного корпуса, неподвижных лопаток (стоек), 

подвижных лопаток (закрылков), входного обтекателя (кока), внутреннего корпу-

са, узла регулировки положения закрылков. Конструкция неразборная (кроме ко-

ка) изготавливается в основном из титановых сплавов. 

Для регулирования объема входящего воздуха на выходе ВНА (рис. 1) непо-

средственно за стойкой устанавливается подвижная лопатка (закрылок). Количе-

ство закрылков равно числу стоек. Между соседними закрылками имеется жесткая 

механическая связь (узел регулировки положения закрылков). Вращаясь, закрылок 

перекрывает сечение канала и регулирует объем воздушного потока. 

Для предотвращения обледенения ВНА при эксплуатации ГТД в условиях 

высокой влажности и низких температур (ниже 0 
о
С, облака с переохлажденными 

водяными каплями и Т = –20 
о
С и ниже) в конструкцию встраивается противооб-

леденительная система (ПОС). Система подогревает корпус, стойки, кок. В каче-

стве рабочего тела используется горячий воздух компрессора, горячее масло, 

горячие газы, противообледенительная жидкость, а также электроподогрев. 

mailto:AkhmetovArsenM@gmail.com
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Рис. 1. Регулируемый входной направляющий аппарат КНД 

Важной задачей, стоящей перед конструкцией современного ВНА, является 

повышение радиолокационной незаметности двигателя. С этой целью стойке и за-

крылкам придается определенная закрутка, позволяющая перекрывать канал и ви-

зуально блокировать прохождение лучей радара, а на поверхность или в тело 

используемого материала наносится специальный материал, взаимодействующий с 

излучением и блокирующий его или рассеивающий. 

Анализируя конструкции ВНА и переход к КМ, можно сделать вывод, что 

развитие техники в этой области не стоит на месте и постоянно совершенствуется. 

И то, что ранее считалось не применимым, сейчас — необходимость, без которой 

дальнейшее продвижение невозможно. 

Требования к материалам, используемым в ВНА ГТД, непосредственно выте-

кают из требований, предъявляемых к авиационным компрессорам и ко всему дви-

гателю в целом. От снижения массы компрессора зависит удельная масса 

двигателя, так как он (компрессор) составляет значительную часть двигателя. 

Наполнители, используемые в ПКМ, должны обладать высокой прочностью, 

упругостью, теплостойкостью. Наиболее полно удовлетворяют этим требованиям 

наполнители на основе непрерывных стеклянных, углеродных, борных и органи-

ческих волокон, а также на основе крученых нитей, жгутов (ровингов), ткани. 

Связующие, используемые в ПКМ, должны обладать хорошей адгезией к 

наполнителям, достаточной податливостью для передачи и перераспределения 

нагрузок между элементами наполнителя и в то же время высокой прочностью, 

упругостью, теплостойкостью и сопротивляемостью к воздействию внешней сре-

ды. Связующие должны иметь хорошие технологические свойства как на стадии 

получения полуфабрикатов (препрегов), так и при формовании деталей. 
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Для формования деталей применяют гидравлические прессы. При прессова-

нии малогабаритных деталей гидравлические прессы оборудуются нагреватель-

ными плитами, а при прессовании крупногабаритных деталей стационарные пресс-

формы оборудуются индивидуальным обогревом. Технологическую оснастку 

(пресс-формы) необходимо изготавливать из сталей, вследствие высоких требова-

ний, предъявляемых к деталям по точности форм и размеров, низкой шероховато-

стью и величины давления развиваемого при прессовании (0,2….120 МПа) [8]. 

Возможность получения деталей заданной формы и размеров за один рабочий 

ход машины прессованием заставляет предъявлять конструкции детали требования 

обеспечения высокого уровня технологичности. 

Точность размеров детали зависит от колебания расчетной усадки материала, 

конфигурации и размеров детали, способа подготовки сырья, точности конфигура-

ции пресс-форм, величины технологических уклонов и технологических режимов. 

При создании деталей ГТД из ПКМ необходимо учитывать анизотропию их 

механических свойств. Поэтому детали по возможности должны быть нагружены в 

направлении ориентации наполнителя. 

Применение в конструкции входного направляющего аппарата (ВНА) совре-

менных композиционных материалов значительно снизит его массу, приведет к 

улучшению эксплуатационных характеристик, сократит сроки его изготовления. 

Сохраняя все технические требования к изделию, определяя основные кри-

терии применения КМ в нем, подразумевается получение готового продукта с 

прочностными характеристиками, не уступающими металлическому прототипу, 

имеющего улучшенные весовые, стоимостные и другие качества. При этом опре-

деление — «конструкция изделия», как состоящая из отдельных элементов в ме-

талле, в композитном варианте приобретает более широкое понятие. Возникает 

понятие «внутренняя конструкция материала». Замена материала одного на дру-

гой имеет ряд задач. Это выбор входящих в него компонентов, проектирование 

конструкции КМ подетально, перепроектирование облика изделия под свойства 

КМ и применяемую технологию с сохранением его функций, выбор технологии 

изготовления изделия [3]. 

Основная часть 

Предлагаемое улучшение в изделии — это замена материала на полимерные 

композиционные материалы (ПКМ). Применение ПКМ в ВНА позволит улучшить 

технические и эксплуатационные характеристики двигателя. Из достоинств при-

менения и общеизвестных фактов формируются основные преимущества ВНА, 

изготовленного из ПКМ: 

А именно: 

 снижение весовых характеристик ВНА, что повышает топливную эко-

номичность; 
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 возможность применения электрической противообледенительной си-

стемы и использование гидрофобных покрытий, позволяющих умень-

шить контакт с водяными каплями; 

 возможность изготовления радиоэкранирующих и радиопоглощающих 

конструкций ВНА с использованием в качестве основы стеклонапол-

ненных радиопрозрачных композитов; 

 повышение боевой и аварийной живучести за счет непробиваемости 

корпусов при обрыве лопаток [3]; 

 сочетание низкой плотности с высокими удельными прочностными ха-

рактеристиками (динамическая прочность, статистическая прочность, 

жесткость); 

 низкая стоимость изготовления изделий относительно изготовления 

аналогичных изделий из металла; 

 повышение предела выносливости; 

 химическая стойкость; 

 возможность отстройки от опасных частот, вследствие которой повы-

шается жизнестойкость и снижается уровень шума изделия; 

 возможность получения ВНА сложной формы. 

Выбранное направление изготовления ВНА основано на применении моно-

литной технологии, описанной в патенте № 2432502 «Способ изготовления рабо-

чего колеса центробежного компрессора», и с применением термопластичных КМ. 

В связи с применением данных технологий выделим дополнительные пре-

имущества применения ПКМ для ВНА: 

Применение монолитной конструкции ВНА по сравнению со сборной из от-

дельных деталей: 

 снижение в массе до 40 %; 

 увеличение точности за счет исключения операций болтовой сборки стоек; 

 уменьшение затрат на изготовление за счет снижения количества опе-

раций. 

По сравнению с ВНА, изготовленным из традиционных ПКМ на основе тер-

мореактивных смол, ВНА из термопластичных КМ обладает дополнительными 

достоинствами: 

1. Эксплуатационными: 

 ремонтопригодность (материал легко сваривается); 

 на 20–40 % выше стойкость к ударным нагрузкам и локальным повре-

ждениям; 

 высокая устойчивость к воде и дождевой эрозии; 

 химическая стойкость, в том числе к авиационным топливам и маслам; 

 огнестойкость, пониженное дымообразование и токсичность. 
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2. Технологическими: 

 возможность формования деталей на оборудовании для обработки ме-

таллов (штамповкой, давлением, прокаткой) (что значительно сэконо-

мит средства при переходе на производство деталей из КМ); 

 короткий (от 10 до 60 мин.) цикл формования; 

 возможность переформовки бракованных изделий; 

 коэффициент использования материала до 95 %; 

 неограниченный срок хранения полуфабрикатов и готовых изделий [4]. 

В разработке надежных конструкций из ПКМ одним из важнейших звеньев яв-

ляется технологический процесс изготовления деталей, так как сам композицион-

ный материал создается в процессе изготовления деталей. Основой технологических 

процессов изготовления деталей ВНА (стоек, закрылков, кока, корпусов) является 

расположение армирующих элементов, пропитанных связующим, с последующим 

формованием в пресс-форме при соответствующих температурных режимах. 

Ключевыми задачами, которые комплексно были решены при разработке 

конструкции и технологии, а также при изготовлении сектора входного направля-

ющего аппарата ГТД преимущественно из термопластичных композиционных ма-

териалов, являются: 

1. Проведение экспериментальных исследований: 

 сравнительных испытаний образцов, выполненных по различным тех-

нологиям изготовления; 

 сравнительных испытаний образцов с различными типами связующих; 

 сравнительных испытаний образцов с различными армирующими 

наполнителями. 

2. Проведение предварительных расчетов напряженно-деформированного со-

стояния деталей ВНА, позволивших: 

 конструктивными мероприятиями (увеличение критических толщин и 

радиусов и т. п.) уточнить конструкцию ВНА с целью нивелирования 

критической напряженности отдельных его деталей; 

 увеличить жесткость крепления закрылков в ВНА путем изменения 

конструкции; 

 изменить конструкцию внешнего корпуса путем внедрения внешней 

накладки в монолитную стоечную часть; 

 уточнить конструкцию поворотной лопатки [5]. 

3. Изготовление универсальной технологической оснастки для изготовления 

по различным технологиям следующих деталей ВНА: 

 монолитной стоечной части, состоящей из стоек, внешнего и внутрен-

него корпуса, установочной намотанной накладки, содержащей тита-

новые втулки и кольца; 
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 поворотных лопаток, содержащих титановые вставки; 

 входного обтекателя. 

4. Проектирование конструкции деталей модуля ВНА из ПКМ для каждого из 

вариантов технологий изготовления: 

 прямое прессование предварительно пропитанных термопластом слоев 

ткани (растворная технология); 

 прямое прессование слоев стеклоткани с применением пленочного 

термопластичного связующего (пленочная технология); 

 заливка на термопласт-автомате стеклонаполненного термопластично-

го материала (литьевая технология); 

 пропитка под давлением в закрытую пресс-форму, с уложенными сухими 

слоями стеклотканей, реактопластичного связующего (метод VARTM); 

 прямое прессование уложенных трикотажных материалов с пленочным 

связующим (трикотажно-пленочная технология). 

5. Изготовление и модернизация технологического оборудования для созда-

ния технологий: 

 изготовление ровинга высокомодульного стеклянного жгута РВМПН-

10-400-19, пропитанного термопластичным связующим ПСФ-230; 

 изготовление листового материала на основе высокомодульной стекло-

ткани Т-53-19, пропитанного термопластичным связующим ПСФ-230; 

 пропитка под давлением сухого пакета реактопластичным цианэфир-

ным связующим ВСТ-1210; 

 литье под давлением в форму стеклонаполненного термопластичного 

материала FZ-1130-D5. 

 сухая намотка каркаса поворотных лопаток из высокомодульного ро-

винга РВМПН-10-400-14 (создание программ автоматизированной 

намотки); 

 намотка ровинга РВМПН-10-400-19, пропитанного термопластичным 

связующим ПСФ-230. 

После комплексного анализа перечисленных задач были выбраны основные 

направления изготовления деталей. 

Сравнив технологические и эксплуатационные свойства входного обтекателя, 

выполненного из реактопластичного связующего (рис. 2, а), была применена тех-

нология трикотажного плетения из кремнеземного волокна с последующим прес-

сованием с пленочным термопластичным связующим (рис. 2, б). 

Использованию трикотажа в конструкции способствовали три основных пре-

имущества перед остальными видами текстильного сырья: высокая производи-

тельность трикотажного оборудования, возможность получения заготовок 

заданной формы и способность трикотажа к большим деформациям [6]. 
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Рис. 2, а. Входной обтекатель ВНА  

из ПКМ на матрице из реактопласта 

Рис. 2, б. Входной обтекатель ВНА 

из ПКМ на термопластичной матрице 

Высокие значения его деформативности (≥3,5 %) и откольной прочности 

(≥250 МПа) свидетельствуют о высокой стойкости термопласта к удару [6], что 

является решением актуальной проблемы для деталей ВНА при столкновениях с 

птицами и посторонними предметами [7]. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 
 а) б)  в) 

Рис. 3. Поворотная лопатка ВНА из ПКМ:  

а) на термопластичной матрице (растворная технология); б) на матрице из реактопласта (тех-

нология VARTM); в) на термопластичной матрице (пленочная технология)  

Для поворотной лопатки также сравнивались несколько технологий изготовле-

ния, конструкций и свойств материалов. Среди них растворная технология изготов-

ления полуфабрикатов для лопатки показала себя лучшим образом (рис. 3, а), проявив 

преимущества описаные выше над технологией пропитки реактопластичным связу-

ющим (рис. 3, б) и технологичнее пленочной технологии изготовления (рис. 3, в). 
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При выборе материала и технологии изготовления для монолитной стоечной 

части модуля ВНА упор делался на применении монолитной технологии, описан-

ной в патенте РФ № 2432502. Учитывалась возможность ступенчатого прессова-

ния. Формование в отдельной пресс-форме стоек с непрессованными концами 

(рис. 4), секторов внешнего (рис. 5, а) и внутреннего корпусов (рис. 5, а) с даль-

нейшей сборкой в монолитную конструкцию. Заднее кольцо было изготовлено из 

оргстекла для наглядной демонстрации заделки поворотных лопаток. 

 

Рис. 4. Отпрессованная стойка модуля ВНА 

 

В результате сборки отдельных деталей был собран макет сектора модуля 

ВНА преимущественно из термопластичных композиционных материалов 

(рис. 5, б). 

 

          

 а) б) 

Рис. 5. Изготовление сектора 

а) сектор монолитной стоечной части; б) макет сектора модуля ВНА из КМ 
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Заключительная часть 

Представлено одно из возможных решений изготовления модуля ВНА из по-

лимерных композиционных материалов, основанное на комплексном сравнении 

различных КМ-материалов, технологий изготовления, опыте конструирования 

ВНА прежних лет, доступности отечественных комплектующих и технологично-

сти изготовления каждой из деталей модуля. Структурирование большого объема 

сравнтельных данных испытаний для различных типов композиционных материа-

лов будет служить дальнейшим направлением развития технологии изготовления 

модуля ВНА из КМ. На основе этих данных будут проведены расчеты НДС моду-

ля с различными вариантами комбинации технологий и оптимизации за счет пере-

проектирования критических мест конструкции. 

Особое место в дальнейших исследованиях по данной теме занимают вопро-

сы улучшения технологичности перспекивных технологий, паспортизация и орга-

низация серийного производства разработанных материалов. 
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ВЛИЯНИЕ МАКРОСТРУКТУРЫ ОТЛИВОК ЛОПАТОК 

ИЗ СПЛАВА ЖС6К НА КОРРОЗИОННЫЕ 

И ТЕРМОУСТАЛОСТНЫЕ СВОЙСТВА ЛОПАТОК 

Аннотация. Настоящая работа посвящена актуальному вопросу исследования 

влияния макроструктуры отливок лопаток из широко применяемого в авиационных га-

зотурбинных двигателях (АГТД) сплава ЖС6К на коррозионные и термоусталостные 

свойства лопаток. Приводятся результаты сравнительных коррозионных испытаний отли-

вок лопаток с различной макроструктурой на оксидно-сульфидную коррозию (ОСК) и ок-

сидно-хлоридную коррозию (ОХК) при рабочих температурах лопаток АГТД вертолетных 

двигателей из данного сплава, а также результаты испытаний лопаток на термоусталость. 

Результаты исследований показали более низкую коррозионную и термоусталостную стой-

кость у отливок лопаток с крупнозернистой «столбчатой» макроструктурой. По результа-

там исследования рекомендована для рабочих лопаток турбины АГТД равноосная 

макроструктура отливок. 

Введение 

При входном контроле качества отливок одним из параметров, по которым 

происходит контроль, является макроструктура. 

Макроструктура отливок (их зеренное строение) выявляется в результате 

процесса травления. Зерна — кристаллы неправильной формы, формирующиеся в 

результате кристаллизации сплава. Известна зависимость (для сталей) механиче-

ских свойств от размера зерна, согласно которой мелкозернистая структура обес-

печивает оптимальное сочетание прочности, пластичности, вязкости разрушения. 

Для литейных жаропрочных сплавов данная зависимость сохраняется. При этом 

наличие большеугловых границ зерен (с разориентацией зерен свыше 10°) приво-

дит к развитию межзеренного разрушения в результате процессов ползучести, 

термической усталости, реализующихся при работе АГТД. Наличие разветвленных 

mailto:klimov@klimov.ru
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границ зерен и сильно разориентированных зерен на входной и выходной кромках 

отливок лопаток является браковочным признаком для лопаток с направленной 

или монокристаллической структурой. 

Литейный жаропрочный сплав ЖС6К относится к сплавам 1–2-го поколения 

и предназначен для равноосного литья. Несмотря на массовое применение сплава 

ЖС6К для лопаток авиационных и стационарных ГТД, данных о влиянии размера 

зерна на коррозионную, термоусталостную долговечность лопаток практически не 

опубликовано, в связи с тем что информация по эксплуатационным дефектам, как 

правило, является закрытой. При этом в настоящее время имеется тенденция к за-

мене лопаток с равноосной структурой на направленную или монокристалличе-

скую. Однако технология равноосного литья на текущий момент является 

востребованной по экономическим соображениям, и разработка новых сплавов, 

предназначенных для равноосного литья, продолжается. 

Принято рассматривать равноосную макроструктуру как набор зерен округлой 

формы одинакового размера. Однако при формировании макроструктуры отливок со 

сложной геометрической формой идеальной равноосной макроструктуры, как прави-

ло, не удается получить, что связано с особенностями литейной оснастки и вариацией 

режимов кристаллизации по телу отливки. Образующаяся совокупность крупных и 

мелких зерен в теле отливки, не связанная с химической неоднородностью, должна 

рассматриваться как самостоятельный вид макроструктуры — «смешанный тип». 

Контроль макроструктуры отливок является важным элементом в системе 

контроля качества рабочих лопаток турбин АГТД производства АО «ОДК-

Климов» и особенно актуален при привлечении новых поставщиков отливок. 

Однако на сегодняшний день нормативно-техническая документация по дан-

ному вопросу детально не отработана. Допустимый вид макроструктуры для кон-

кретного типа лопаток не обоснован и значительно различается у организаций — 

изготовителей отливок и лопаток. Единого руководящего документа ФГУП 

«ВИАМ» по данному вопросу не существует, а рекомендации по наиболее опти-

мальной величине, ориентации и расположению групп зерен в поликристалличе-

ских объектах и их влияние на конечные свойства лопаток у разных авторов также 

не отличаются единообразием и достаточной обоснованностью [1–5]. 

В данной работе исследовалась макроструктура отливок лопаток различных 

организаций-изготовителей. 

После прохождения отливок операции травления общий вид макроструктуры 

можно разделить по величине и направленности зерен условно на 3 группы (рис. 1): 

1-ая группа: равноосные зерна с разнонаправленными границами по всей по-

верхности пера, размером от 0,5 до 3–6 мм. Допускалось наличие более мелкозер-

нистой области на выходной кромке; 

2-ая группа: наличие однонаправленных (столбчатых) крупных зерен, при 

соотношении длины зерна к высоте не более 3 : 1 и размере зерна от 2 до 8–10 мм, 

преимущественно ориентированных перпендикулярно оси лопатки, с выходом 

границ на входную и выходную кромки; 
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3-я группа: наличие на выходной кромке мелкозернистой области, с после-

дующей преимущественно столбчатой ориентацией кристаллов перпендикулярно 

оси лопатки без выхода границ на входную кромку. Размер мелкозернистой обла-

сти от 50 до 100 % протяженности выходной кромки. 

       

 а) 1-я группа б) 2-я группа в) 3-я группа 

Рис. 1. Типичный вид макроструктуры, с разделением на группы 

 

Представленный вид макроструктуры отливок с малым и крупным зерном, 

различной ориентации, свидетельствует об актуальности изучения их поведения в 

составе двигателей типа ТВ3-117 и ВК-2500. Требуется установить критерии допу-

стимости той или иной макроструктуры по влиянию на различные свойства лопа-

ток из данного сплава. 

Так как ранее использовавшиеся для АГТД лопатки из сплава ЖС6К произ-

водства АО «Мотор СИЧ» в основном имели структуру 1-й группы и зарекомен-

довали себя в эксплуатации, то наибольший интерес представляет исследование 

отливок со структурой, соответствующей 2-й и 3-й группам. 

Целью данного исследования было изучение влияния размера и направления 

границ зерен на коррозионные и термоусталостные свойства отливок, предназна-

ченных для изготовления рабочих лопаток турбины. При этом было допущено, что 

коррозионное поведение отливок с различной макроструктурой будет аналогично 

коррозионному поведению готовых лопаток с такой же макроструктурой. 

При наличии данных по коррозионным потерям массы сплава можно в допу-

стимом приближении рассчитать [1; 2; 3; 6] возможные потери механических 

свойств сплава, т. е. отчасти и ресурсные характеристики турбинных лопаток дви-

гателя по отношению к сложным условиям эксплуатации, когда они работают не 

только в условиях высокотемпературного окисления, но и в условиях «горячей вы-

сокотемпературной» и «горячей низкотемпературной» коррозии. 

Так как в работе [1] было показано, что лопатки, имеющие после термообра-

ботки крупные столбчатые зерна с однонаправленными границами, значительно 
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интенсивнее подвергаются коррозионным повреждениям, чем лопатки с разнона-

правленными границами (равноосные зерна), то возникает вопрос, как влияет на 

прохождение коррозионных процессов «смешанный тип» макроструктуры с нали-

чием как мелких, равноосных зерен (в основном — у выходной кромки), так и бо-

лее крупных зерен со столбчатым строением с разветвленными границами. 

В соответствии с этим на коррозионные испытания были взяты лопатки 2-й груп-

пы (с крупными столбчатыми зернами) и 3-й группы (со смешанной структурой). 

Рабочие лопатки турбины АГТД эксплуатируются в условиях периодических 

теплосмен [7–9], что приводит к образованию трещин на кромках. При работе в 

условиях теплосмен преимущественно входные и выходные кромки лопатки ис-

пытывают циклическую деформацию растяжения-сжатия. В связи с этим долго-

вечность лопатки до образования первых трещин должна быть связана с формой и 

величиной зерна на ее кромках. 

Для решения вопроса о влиянии макроструктуры отливок на долговечность 

лопаток в условиях термоциклирования были проведены сравнительные термо-

циклические испытания по всем трем группам. 

Исследование коррозионной стойкости отливок лопаток с различной 

макроструктурой 

Для исследования коррозионной стойкости отбирались отливки лопаток 2-й 

группы и 3-й группы с различным размером зерна: 

 по три штуки для испытаний стойкости к высокотемпературной оксидно-

сульфидной коррозии (ОСК), 

 по три штуки отливок 2-й и 3-й группы для испытаний стойкости к высо-

котемпературной оксидно-хлоридной коррозии (ОХК). 

В соответствии с 10, для определения сравнительной стойкости отливок из 

ЖС6К к ОСК применялся 20%-й солевой раствор смеси 75 % Na2SO4 + 25 % NaCl 

в дистиллированной воде, который наносился распылением на предварительно 

нагретый образец (выплавленную из данного сплава термообработанную лопатку). 

Солевая нагрузка составляла 1–2 мг/см
2
. Для определения сравнительной стойко-

сти отливок из ЖС6К с разным размером и ориентацией зерен к высокотемпера-

турной оксидно-хлоридной коррозии (ОХК) применялся 3,5%-й раствор 

синтетической морской соли в дистиллированной воде, который также, как и в 

случае испытаний на ОСК, наносился распылением на предварительно нагретую 

лопатку; солевая нагрузка при этом составляла 0,2–0,6 мг/см
2
. Испытания прово-

дились при температуре нагрева 850 
о
С в течение 10 циклов нагрева-охлаждения 

по 1 часу, с анализом кинетики процесса (по результатам гравиметрических изме-

рений) и с последующим металлографическим анализом. 

Внешний вид отливок рабочих лопаток из сплава ЖС6К с различной величи-

ной зерна во время испытаний на ОСК и ОХК показан на рисунках 3–4. При этом 
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внешний вид и результаты металлографических исследований на различных цик-

лах испытаний и при различном составе соли идентичны внешнему виду лопаток, 

получаемому из эксплуатации двигателей, что может свидетельствовать о пра-

вильности выбранной методики испытаний. 

Результаты визуального контроля лопаток 2-й и 3-й группы в среде 75 % 

Na2SO4 + 25 % NaCl (ОСК) показаны на рисунке 2, в среде морской соли (ОХК) — 

на рисунке 3. По внешнему виду существенных отличий на лопатках с макро-

структурой 3-й группы (с наличием более мелких зерен) и на лопатках 2-й группы 

(с более крупным зерном) не наблюдается (рис. 2, 3) как при испытаниях на ОСК, 

так и на ОХК. В целом в среде с морской солью (ОХК), вплоть до 10-го цикла ис-

пытаний, отливки корродируют с меньшей интенсивностью. 

 

 

 а) группа 2 б) группа 3 

Рис. 2. Вид отливок после испытаний в среде 75 % Na2SO4 + 25 % NaCl (10 

циклов) — ОСК 

 

 а) группа 2 б) группа 3 

Рис. 3. Вид отливок после испытаний в среде с морской солью — ОХК 

 

Усредненные результаты взвешивания отливок (удельные изменения массы, в 

г/см
2
) в процессе испытаний заносились в таблицу, по табличным данным построе-

ны графики относительного изменения массы отливок (относительно исходной, в % 

(m – m0)/m0 * 100 %), среднего для трех параллельных испытаний по одной группе 

макроструктуры отливок (∆m ср), при испытаниях стойкости к ОХК и ОСК (см. 
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рис. 4 а, б), для двух случаев: с удалением продуктов коррозии и без удаления. По 

вертикальной оси указано среднее изменение массы отливок в процентах, по гори-

зонтальной оси — циклы «0», «5», «10», в которых проводились измерения массы. 

 

  

 а) без удаления продуктов коррозии б) с удалением продуктов коррозии 

Рис. 4. Среднее изменение массы отливок 

 

В результате гравиметрических измерений получено: 

 У отливок с наличием более мелкого зерна (группа 3) при воздействии мор-

ской соли (ОХК) в испытаниях без удаления продуктов коррозии появляется 

небольшая прибыль массы (не более 0,5 %). У отливок с большим столбча-

тым зерном (группа 2) есть тенденция к уменьшению массы после 5-го цикла 

(рис. 4, а). 

 У отливок обеих групп при испытаниях стойкости ОСК в среде, содержащей 

Na2SO4, и приводящей к катастрофической оксидно-сульфидной коррозии лопа-

ток, при исследовании кинетики процесса без удаления продуктов коррозии 

наблюдается более сильный прирост массы за 5 циклов. При этом у лопаток с 

большим зерном (группа 2) прирост массы больше, и в ходе 5–10 циклов, за счет 

откалывания продуктов коррозии, уже наблюдается убыль массы (до минус 

0,5 %). Для лопаток с наличием более мелкого зерна (группа 3) также после 5-го 

цикла наблюдается тенденция к уменьшению массы, но только до массы, при-

мерно равной исходным значениям (рис. 4, а). 

 В испытаниях с удалением продуктов коррозии для испытания в среде мор-

ской соли (ОХК) наблюдается также небольшое изменение (убыль) массы с 

более сильным воздействием (в пределах — 0,5 %) на лопатки с большим 

зерном (группа 2) (см. рис. 4, б). 

 У всех отливок при испытаниях на ОСК (в среде, содержащей Na2SO4) при ис-

следовании кинетики процесса с удалением продуктов коррозии убыль массы 

наблюдается на протяжении всех 10 циклов и более выражена у лопаток с 

большим зерном (группа 2) — у них убыль массы составляет около 2 % против 

1 % у отливок с наличием мелких зерен (группа 3) (см. рис. 4, б). 
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В целом, исходя из гравиметрических измерений в проведенных коррозион-

ных испытаниях, можно сделать вывод, что отливки с большими столбчатыми 

зернами (группа 2) в целом менее стойкие к оксидно-сульфидной и оксидно-

хлоридной коррозии, изменение их массы при испытаниях за 10 циклов по мето-

дике ВИАМ СТП 1-595-5-312-95 достигает 2 %. 

Результаты металлографического контроля (рис. 5, 6) 

В результате определения суммарной глубины коррозионных повреждений и 

скорости проникновения коррозии получено: 

На рисунке 5, а (отливка 3-й группы в среде с морской солью) стрелкой обо-

значена область, где локальные коррозионные поражения составляют ≈20 мкм, что 

свидетельствует о проникновении коррозионного повреждения в тело зерна. Име-

ются мелкие темные включения, которые указывают на наличие слоя серы в под-

поверхностной зоне металла. Проникновение коррозии вглубь затруднено 

наличием карбидных выделений, расположенных по границам зерен. 

На рисунке 5, б (отливка 2-й группы в среде с морской солью) представлен 

пример поражения сплошной и язвенной коррозией, область отслоений металла 

существенно больше и составляет в глубь лопатки ≈200 мкм, что свидетельствует 

о проникновении коррозионного повреждения не только в тело зерна, но и с от-

слоением продуктов коррозии по границам зерен, и о фронтальной коррозии по 

поверхности лопатки с заметным уменьшением массы. На поверхности металла 

присутствуют включения серы. 

На рисунке 6, а (отливка группы 3, ОСК) — проникновение коррозии вглубь зе-

рен незначительно, оно затруднено наличием карбидных выделений, расположенных 

по границам зерен. Однако здесь иллюстрируется пример появления трещины от ло-

кального коррозионного язвенного поражения перпендикулярно вглубь лопатки и 

проходящей в основной металл на глубину ≈100 мкм. Такая трещина проходит по 

границам столбчатых зерен (как у отливок 2-й группы). Возникновение такого рода 

трещин опасно тем, что они развиваются по границам зерен с большей скоростью, 

чем по телу зерна. Это может привести как к откалыванию целого столбчатого зерна 

(или группы зерен) при дальнейшем коррозионном воздействии, так и к уменьшению 

прочностных (коррозионно-усталостных) свойств лопатки. 

На рисунке 6, б (отливка 2-й группы, ОСК) имеется тенденция к поражению 

большей области. При таком типе коррозии поражается все зерно (≈200 мкм), как 

и в случае, представленном на рисунках 5, а и 5, б, и что приводит в конечном ито-

ге к фронтальным коррозионным повреждениям, однако интенсивность и размер 

поражения в данном случае выше, что связано с размером зерен. 

В целом отливки с наличием более мелких зерен (3-я группа) показывают 

большую сопротивляемость коррозии, чем отливки 2-й группы с крупными столб-

чатыми зернами при испытаниях на ОСК и ОХК. Это обусловлено тем, что при ис-

пытаниях на ОСК и ОХК у сплава ЖС6К коррозионные поражения происходят как 
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по телу зерна, так и по границам зерен, т. е. у отливок 2-й группы размеры поражен-

ной области больше, чем у отливок с более мелкозернистым строением (3-я группа). 

                      

 а) группа 3 с наличием малых зерен б) группа 2 (крупные зерна) 

Рис. 5. Испытания в морской соли 

              

 а) группа 3 с наличием малых зерен б) группа 2 (крупные зерна) 

Рис. 6. Испытания в среде 75 % Na2 SO4 + 25 % NaCl 

 

При этом имеет значение форма зерна. Столбчатые (вытянутые) зерна мед-

леннее поражаются по телу зерна, однако при наличии коррозионного процесса 

на границах зерен коррозия переходит в межкристаллитную, и гладкие однона-

правленные границы способствуют многократному ускорению коррозионного 

процесса. Коррозионное поражение усугубляется, и скорость отслаивания про-

дуктов коррозии, влияющая на механические (прочностные) свойства [6], стано-

вится во много раз больше, чем при коррозионном поражении в теле зерна. 

Особенно этот процесс опасен, когда крупные столбчатые однонаправленные 
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зерна выходят на кромки лопатки, и коррозионное повреждение, происходящее 

преимущественно по механизму межкристаллитной коррозии, перерастает в тре-

щины и откалывания кусков лопаток. 

Наиболее благоприятной макроструктурой с точки зрения сопротивления 

коррозионному воздействию является структура с разной величиной, направлени-

ем и формой зерна. На поверхности возможно присутствие мелкозернистой обла-

сти с дальнейшим увеличением размера зерна в тело отливки (т. е. макроструктура 

группы 3), поскольку выявлено, что проникновение коррозии вглубь затруднено 

наличием карбидных выделений, расположенных по границам зерен. 

Наименее благоприятной является макроструктура 2-й группы, что совпадает 

с выводами [1]. 

Исследование термоусталостной долговечности 

Исследование термоусталостной долговечности отливок рабочих лопаток 2-й 

ступени из сплава ЖС6К проводилось на базе 500 циклов по режиму 20900 °С в 

электропечи без защитной атмосферы. Перед началом испытаний отливки прокон-

тролированы на отсутствие металлургических дефектов при помощи неразруша-

ющего капиллярного контроля методом ЛЮМ-33ОВ. На отливках были 

приварены хромель-алюмеливые термопары. Достижение заданной температуры 

фиксировалось при помощи датчика Термодат-14Е5. Термический цикл задавался 

по следующему режиму 20900 С: нагрев 5 минут, выдержка 2 минуты, охла-

ждение 6 минут (схемы цикла на рис. 7). При наличии конструктивного (жесткого) 

стеснения свободной термической деформации и исходя из данных термического 

цикла, упругопластическая деформация будет осуществляться со скоростью 10
-

4 
с

-1
, т. е. как и в испытаниях на растяжение. По расчетным данным, величина 

упругопластической деформации при абсолютно жестком стеснении должна со-

ставлять не более 1,35 %. 

 

 

Рис. 7. Схема термоциклирования отливок 
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Макроструктура лопаток, использованных для исследования на термоуста-

лостную долговечность, показана на рисунке 8. 

Данные периодического неразрушающего контроля после испытаний пред-

ставлены в таблице 1. 

 

              

 а)  б)  в)  г)  д) 

Рис. 8. 

Макроструктура лопаток, использованных для исследования  

на термоусталостную долговечность 

а) отливка усл. № 1, 1-я группа, равноосная мелкозернистая структура , размер зерна до 1 мм 

по всей отливке; 

б) отливка усл. № 2, 1-я группа, равноосная мелкозернистая структура, размер зерна 0,5 мм 

по всей отливке; 

в) отливка усл. № 3, 1–2-я группа, неравноосная структура со средними и мелкими зернами, 

столбчатая направленность зерен, в том числе у выходной кромки, размер зерна от 0,5 до 

3 мм; 

г) отливка усл. № 4, 2-я группа, неравноосная «столбчатая» крупнозернистая структура, раз-

мер зерна от 1 до 5 мм; 

д) отливка усл. № 5, 3-я группа, неравноосная «смешанная» структура с выходом столбчатых 

зерен на выходную кромку. 

Т а б л и ц а  1  

Термоциклирование лопаток в печи с промежуточным контролем 

на выявление трещин при помощи капиллярного контроля ЛЮМ33-ОВ 

Название отливки 
Группа по размеру мак-

розерна 

100 

циклов 

200 

циклов 

300 

циклов 

400 

циклов 

500 

циклов 

Отливка 

ОАО «Мотор Сич», 

усл. № 1 (рис. 8, а) 

1-я группа, равновесная 

мелкозернистая структу-

ра, размер зерна до 1 мм 

по всей отливке 

Трещин 

нет 

Трещин 

нет 

Трещин 

нет 

Трещин 

нет 

Трещин 

нет 
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Название отливки 
Группа по размеру мак-

розерна 

100 

циклов 

200 

циклов 

300 

циклов 

400 

циклов 

500 

циклов 

Отливка 

ООО «Точка плав-

ления», усл. № 2 

(рис. 8, б) 

1-я группа —равновесная 

мелкозернистая структу-

ра, размер зерна 0,5 мм по 

всей отливке 

Трещин 

нет 

Трещин 

нет 

Трещин 

нет 

Трещин 

нет 

Трещин 

нет 

Отливка 

ОАО «ММП имени 

В. В. Чернышева», 

усл. № 3 (рис. 8, в) 

1–2-я группа, — неравно-

весная структура со сред-

ними и мелкими зернами, 

столбчатая направлен-

ность зерен, в том числе у 

выходной кромки, размер 

зерна от 0,5 до 3 мм 

Трещин 

нет 

Трещин 

нет 

Трещин 

нет 

Трещина 

размером 

1,0 мм на 

выход-

ной 

кромке 

Трещина 

размером 

1,1 мм на 

выходной 

кромке 

Отливка 

ОАО «ММП имени 

В. В. Чернышева», 

усл. № 4, рис. 8, г) 

2-я группа — нерав-

новесная столбчатая 

крупнозернистая структу-

ра, размер зерна от 1 до 

5 мм 

Трещин 

нет 

Трещин 

нет 

Трещин 

нет 

Трещина 

размером 

0,7 мм на 

выход-

ной 

кромке 

Трещина 

размером 

0,8 мм на 

выходной 

кромке 

Отливка 

ООО «Точка плав-

ления» усл. № 5, 

(рис. 8, д) 

3-я группа — неравновес-

ная смешанная структура 

с выходом мелких зерен 

на выходную кромку 

Трещин 

нет 

Трещин 

нет 

Трещин 

нет 

Трещин 

нет 

Трещин 

нет 

 

Выводы по предпочтительности макроструктуры по результатам термоуста-

лостных испытаний: 

 отливки с мелкозернистой равноосной макроструктурой (рис. 8, а, б и табли-

ца 1) показали отсутствие трещин до 500-го цикла включительно; 

 отливки со «смешанной» макроструктурой (с выходом более мелкозернистой 

структуры на выходную кромку и более крупными, частично столбчатыми 

зернами в средней части лопатки и частично вблизи входной кромки (рис. 8, д 

и таблица 1), показали отсутствие трещин до 500-го цикла включительно; 

 после 400 термоциклов начинается появление трещин на отливках из ЖС6К 

(с неравноосной макроструктурой, с размером зерна от 0,5 до 3 мм и частич-

ным выходом крупных столбчатых зерен на выходную кромку (рис. 8, в), и на 

отливках с крупнозернистой структурой, преимущественно однонаправлен-

ной (с размером зерна 1–5 мм по всей отливке — см. рис. 8, г). 

 скорость роста трещин при термоциклировании в условиях печного нагрева и 

воздушного охлаждения на отливках с крупнозернистой и столбчатой макро-

структурой (рис. 8, в, г и таблица 1) составляет ~1 мкм/цикл. 

Выводы 

1. В результате исследований показано, что наиболее благоприятной макро-

структурой с точки зрения сопротивления коррозионному и термоцикли-

ческому воздействию является равноосная структура (группа 1) с 

величиной зерна 0,5–2,0 мм. На поверхности возможно присутствие мел-
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козернистой области с дальнейшим увеличением размера зерна в тело от-

ливки (т. е. макроструктура группы 3), поскольку выявлено, что проникно-

вение коррозии вглубь затруднено наличием карбидных выделений, 

расположенных по границам зерен. 

2. Результаты исследований на коррозию и термоусталость показали допусти-

мость использования в производстве отливок с величиной и направлением 

зерна, соответствующими не только группе 1 (равноосная структура по 

всему перу с размером зерна 0,5–2 мм), но и макроструктуры «смешанного 

типа» с мелкозернистой равноосной структурой у выходной кромки и бо-

лее крупными, частично столбчатыми зернами в середине пера и, частич-

но, вблизи входной кромки (с соотношением длины к ширине зерна не более 

2 : 1), а также недопустимость использования в производстве отливок лопаток 

крупнозернистой «столбчатой» макроструктуры с размером зерна 3–10 мм. 

3. В результате данных исследований даны рекомендации по допустимости 

макроструктуры для контроля качества отливок рабочих лопаток 2-й сту-

пени турбины из сплава ЖС6К. 
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Аннотация. Настоящая работа посвящена актуальному вопросу исследования 

влияния факторов, которые могли неблагоприятно влиять на работу подшипников каче-

ния из стали ЭИ347-Ш в эксплуатации. Выполнены металлографические исследования, 

фрактографические исследования, определено содержание общего и диффузионно-

подвижного водорода и замерены значения величин поверхностных сжимающих напря-

жений. В результате проделанной работы было высказано предположение о наличии свя-

зи между диффузионно-подвижным водородом (д. п. в.) и сжимающими остаточными 

напряжениями в поверхностном слое и подтверждено негативное влияние водорода. 

Введение 

Надежность и работоспособность авиационных газотурбинных двигателей, 

как отдельных узлов, так и всей конструкции в целом, в значительной степени за-

висят от совершенства используемых подшипников и правильного учета условий 

их работы [1]. 

При идеальных рабочих условиях подшипники качения могут непрерывно 

эксплуатироваться в течение многих лет. При работе авиационных двигателей на 

предельных режимах вероятность эксплуатационной повреждаемости подшипни-

ков возрастает. Поэтому для правильной ее оценки следует пересмотреть и про-

контролировать ряд конструктивных и производственных факторов. 

Согласно технической документации ресурс подшипника качения в газотур-

бинных двигателях (ГТД) как для двигателя ТВ3-117, так и для двигателя ВК-2500 

составляет 1750 часов. Эксплуатационные режимы работы двигателя ТВ3-

117ВМА и ВК-2500 примерно одинаковы, за исключением чрезвычайных режи-

мов. В эксплуатации с 2016 г. были отмечены случаи разрушения подшипника 2-й 

опоры, как на двигателе ТВ3-117, так и на ВК-2500, по причине усталостного вы-

крашивания металла на беговой поверхности наружного кольца. 

В данной работе рассмотрены отдельные факторы, которые могли неблаго-

приятно влиять на работу подшипников качения из стали ЭИ347-Ш в эксплуата-

ции. 

mailto:klimov@klimov.ru
mailto:ivanova_t@avia500.ru
mailto:herman92@mail.ru


394 

Проведение исследований 

Карбидная неоднородность в виде строчечного распределения карбидов име-

ет технологическое (металлургическое) происхождение и может быть одним из 

факторов, влияющих на возникновение эксплуатационного дефекта. Была иссле-

дована микроструктура наружного (внешнего) кольца и шариков подшипников 

качения. 

Отмечено, что, при удовлетворительной твердости для деталей в целом, в 

продольном направлении шлифа наружного кольца микроструктура стали имеет 

более благоприятную морфологию, чем в поперечном направлении. Это, возмож-

но, связано с нарушением операции термической обработки вследствие неравно-

мерного нагрева по сечению подшипника при изготовлении. Такому изменению 

структуры могла способствовать неравномерная скорость охлаждения заготовок 

подшипника при закалке. 

На рабочей, контактирующей с телами качения поверхности наружной обой-

мы подшипника после эксплуатации отмечается наклеп, свидетельствующий о 

наличии высоких сжимающих напряжений в поверхностном слое (рис. 1). 

 

 

Рис. 1. Структура контактирующей с телами качения поверхности наружного 

кольца подшипника (x500) 

 

 

Результаты замеров остаточных напряжений по глубине для наружного коль-

ца подшипника с трещинами на рабочей (контактирующей) поверхности (рис. 2), в 

сравнении с идентичными деталями с большой бездефектной наработкой (сплош-

ная и красная линии), подтверждают сделанные предположения о высоком уровне 

возникающих в поверхностном слое сжимающих остаточных напряжений. 
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Рис. 2. Распределение остаточных напряжений, в МПа, по глубине для наружного 

кольца подшипника с трещинами на рабочей (контактирующей) поверхности, в 

сравнении с идентичными деталями с большой бездефектной наработкой. 

Измерения выполнены на установке по определению ОН «Тензор» 

 

Другим фактором, который может привести к образованию трещин на кон-

тактирующей поверхности наружной обоймы, является повышенное содержание 

водорода в металле. 

Анализ на содержание водорода проводился в соответствии с требованиями 

ГОСТ 17745-90 «Стали и сплавы. Методы определения газов» с применением анали-

затора ELTRA ОН 900. По результатам анализа общее содержание водорода в мате-

риале наружного кольца исследуемых подшипников в двигателе с наработкой 274 

часа и двигателе с наработкой 207 часов составило соответственно 7,3 ррm и 6,1 ррm. 

Результаты анализа содержания водорода в материале наружного кольца 

подшипника с двигателя, у которого наработка подшипника составила 1309 часов, 

без трещин на беговой дорожке наружной обоймы подшипника, показали, что его 

содержание не превышает 1,35 ррm. 

Исследования диффузионно-подвижного водорода (д. п. в.) проводили на ана-

лизаторе водорода АВ-1. Подготовка анализатора водорода и образцов производи-

лась в соответствии с ГОСТ 21132.1-98. От наружных колец отрезались образцы 

размером Ø4 х 7 мм и испытывались при температуре 520 °С в течение 2 часов. 

Результаты исследований приведены в таблице 1. Образцы № 1 и № 2 соот-

ветствуют наружному кольцу с большой бездефектной наработкой, образец № 3 

вырезан из наружного кольца с поперечными трещинами на беговой дорожке по-

сле эксплуатации. 
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Т а б л и ц а  1  

Содержание диффузионно-подвижного водорода (д. п. в.) в образцах из 

наружных колец подшипников 

№ образца Массовое содержание водорода, % 
Объемное содержание водорода, 

см
3 

/ 100 г 

1 0,000019 0,210 

2 0,000016 0,175 

3 0,000054 0,600 

 

Повышенное содержание д. п. в. также является одним из факторов, который 

мог привести к образованию поперечных трещин на беговой дорожке наружного 

кольца подшипника и выходу его из строя в эксплуатации [2]. 

Исследование изломов вскрытых поперечных трещин проводилось с помо-

щью бинокулярных стереоскопических микроскопов МБС-10 и MEIJI TECHNO, а 

также с помощью растрового электронного микроскопа TESCAN VEGA 5130 LM. 

Фрактографическими исследованиями показано, что усталостному выкраши-

ванию поверхности способствовало возникновение статических поперечных мик-

ротрещин на беговой дорожке наружного кольца подшипника (рис. 3). Наличие 

развитого рельефа, возникшего при доломе, над серповидной поверхностью изло-

ма свидетельствует о проявлениях локальной пластической деформации двойни-

кованием из-за наличия значительных объемных остаточных напряжений, 

возникших, по всей видимости, при изготовлении детали наружного кольца. 

 

 

Рис. 3. Панорама вскрытой поперечной трещины на поверхности беговой дорожки 

наружного кольца подшипника 

 

Случаем, подтверждающим влияние технологического фактора на происхож-

дение поверхностной трещины на беговой поверхности наружного кольца под-
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шипника при эксплуатации, также может служить фрактографическое исследова-

ние другой вскрытой трещины (рис. 4). 

 

 
 

(а) (б) 

  

(в) (г) 

Рис. 4. Строение излома 1. Исследование с помощью сканирующего электронного 

микроскопа 

(а) общий вид; (б) строчечное, волокнисто-полосчатое строение части излома мартенситной 

структуры; (в) строение поверхностного слоя; (г) поверхностная и подповерхностная струк-

тура части излома 

Поверхность разрушения основной части излома, характеризующаяся нали-

чием слоистости (строчечное, волокнисто-полосчатое строение), связана с неодно-

родностью материала и имеет технологическое происхождение на стадии горячей 

пластической деформации (ковки). Расположение волокна под углом ориентиро-

вочно 90
о
 по отношению к беговой дорожке является неблагоприятным как с точки 

зрения возможного расслоения, так и механических свойств. 
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Предположительно появление трещины связано с возникновением высоких 

поверхностных остаточных напряжений сжатия при неблагоприятном строчечном 

строении материала. 

Наличие значительного числа микротрещин в поверхностном слое при нали-

чии карбидной «сыпи» и отличительных строениях поверхностной и подповерх-

ностной зон части излома свидетельствует о возможном неблагоприятном влиянии 

водорода. 

Заключение 

Таким образом, не исключено, что появление трещины и развитие усталост-

ного выкрашивания, возможно, связано с возникновением высоких поверхностных 

остаточных напряжений сжатия при неблагоприятном строчечном строении мате-

риала и неравномерном распределении карбидов, а также при повышенном содер-

жании водорода. 

В результате проделанной работы было высказано предположение о наличии 

связи между диффузионно-подвижным водородом (д. п. в.) и сжимающими оста-

точными напряжениями в поверхностном слое. Вопрос о том, что возникает рань-

ше и способствует дальнейшему развитию дефектов, остается открытым. 

Повышенное, более 1,35 ppm, содержание общего водорода способствует, по 

всей видимости, прерогативному влиянию д. п. в. и является фактором, который 

может привести к досрочному выходу подшипника из строя при эксплуатации. 

Коллектив авторов выражает признательность специалистам АО «ОДК-

Климов» А. А. Живушкину и С. В. Малининой, а также начальнику сектора ФГУП 

«ВИАМ» к. т. н. Н. А. Курляковой за помощь и консультации, оказанные при вы-

полнении работы и написании настоящей статьи. 
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ОПТИМИЗАЦИЯ ВЫБОРА ОБЪЕКТОВ ДЛЯ СОЗДАНИЯ 

ЦЕНТРОВ КОМПЕТЕНЦИИ НА БАЗЕ ДЕЙСТВУЮЩИХ 

ПРЕДПРИЯТИЙ АВИАДВИГАТЕЛЕСТРОЕНИЯ 

Аннотация. В настоящее время на производственных площадках государствен-

ных корпораций инициирована концепция развития отрасли путем создания центров 

технологических компетенций. Данные центры необходимы для оптимизации соответ-

ствующих производств на предприятиях отрасли, снижения расходов на технологиче-

скую подготовку и, соответственно, уменьшения себестоимости конечной продукции. 

Чтобы достигнуть максимального эффекта от создания центра компетенции, необходи-

мо разработать систему показателей, методы расчета и оценки технического уровня 

предприятий отрасли для выбора оптимальной базы центра компетенции (ЦК). В АО 

НИИТ разработана методика оптимизации выбора объекта авиадвигателестроительной 

отрасли, на базе которого предпочтительнее создание ЦК. 
 

С целью оптимизации выбора предприятия отрасли для создания ЦК предла-

гается проведение оценки научно-технической результативности технологий изго-

товления ключевых ДСЕ [1]. 

Научно-техническая результативность технологий определяется балльной 

оценкой, в качестве основы для определения которой используются данные, пред-

ставленные предприятиями отрасли, претендующими на создание на их базе ЦК. 

Оценка научно-технической результативности технологий производства клю-

чевых ДСЕ проводится по трем группам показателей, имеющим различные значи-

мости: 

Группа 1. Показатели организационно-технического уровня производства. 

Значимость 1-й группы составляет К1 = 0,25. 

Группа 2. Показатели качества и надежности. Значимость 2-й группы состав-

ляет К2 = 0,4. 



400 

Группа 3. Экономические показатели. Значимость 3-й группы составляет К3 = 

0,35. 

В свою очередь каждая из групп характеризуется определенными параметрами. 

Показатели организационно-технического уровня включают следующие 

параметры, имеющие определенные величины значимости, в сумме составляющие 

1,0: 

1. Удельный объем производства. 

2. Оснащенность оборудованием: 

 удельный вес прогрессивного оборудования; 

 удельный вес оборудования повышенной точности; 

 удельный вес станков с ЧПУ; 

 удельный вес устаревшего оборудования; 

 удельный вес физически изношенного оборудования; 

 степень обновления оборудования; 

 средний коэффициент загрузки оборудования. 

3. Удельный вес новых перспективных технологий изготовления ДСЕ. 

4. Коэффициент применения типовых технологических процессов. 

5. Уровень механизации и автоматизации. 

6. Требования к квалификации персонала. 

7. Съем продукции с 1 м
2 

производственных площадей. 

8. Выработка на 1 основного производственного рабочего. 

9. Наличие свободных площадей на предприятии. 

10. Наличие проектов по реконструкции/модернизации производства. 

Показатели качества и надежности включают следующие параметры, 

имеющие определенные величины значимости, составляющие в сумме 1,0: 

1. Повышение ресурса изделия. 

2. Качество изготовления ДСЕ. 

3. Повторяемость качества изготовления ДСЕ. 

4. Коэффициент технологической сложности по точности. 

5. Коэффициент технологической сложности по шероховатости. 

Экономические показатели включают следующие параметры, имеющие 

определенные значимости, также составляющие в сумме 1,0: 

1. Удельная трудоемкость изготовления ДСЕ. 

2. Удельная материалоемкость. 

3. КИМ. 

При оценке результативности по показателю организационно-технического 

уровня могут быть включены дополнительные параметры [1], однако их общая 

суммарная значимость не должна превышать 1,0. 
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Оценка научно-технической результативности технологий может проводить-

ся по отдельности по следующим производствам: заготовительное, металлургиче-

ское, кузнечное, механообрабатывающее, сборочное или в целом по всей 

технологической цепочке изготовления ДСЕ. 

Методика основана на расчетно-экспертной оценке данных, представленных 

предприятиями отрасли. 

Методика включает следующие этапы: 

1. Отбор и обработка исходных данных, полученных от предприятий отрас-

ли. 

2. Определение ключевых ДСЕ методом АВС-анализа и выделение группы А 

(А и В). 

3. Определение групп типовых представителей из ключевых ДСЕ (в случае 

необходимости сокращения расчетов). 

4. Заполнение таблицы по оценке научно-технической результативности тех-

нологий изготовления ключевых ДСЕ (или их типовых представителей) 

узлов двигателя по предприятиям отрасли. 

5. Проведение оценочных расчетов с учетом коэффициентов значимости. 

6. Сравнительный анализ суммарной бальной оценки результативности тех-

нологии изготовления ключевых ДСЕ по предприятиям отрасли. 

Предприятия отрасли отображают результаты производственной деятельно-

сти в части изготовления ДСЕ узлов двигателя в соответствии с нижеследующими: 

 Данные по выпускаемой продукции. 

 Данные по маршрутным технологиям. 

 Данные по оборудованию. 

 Данные по организации производства. 

 Данные по производственным площадям. 

 Данные по персоналу. 

 Данные по проектам. 

 Данные по энергоресурсам. 

Исходные данные по оценке научно-технической результативности техноло-

гий изготовления изделий ДСЕ заносятся в таблицу 2 «Оценка научно-

технической результативности технологии изготовления ключевых ДСЕ (далее 

ДСЕ) узлов двигателя», чему предшествует определение (расчет) ряда параметров 

(например, коэффициент качества изготовления ДСЕ — как отношение количества 

карт отклонений (карт решений) по ДСЕ к выпущенным ДСЕ, удельный объем 

производства — как отношение программы выпуска в рублях к суммарной чистой 

массе деталей). 

В таблице 2 — оценки научно-технической результативности технологий из-

готовления ДСЕ — приведены значимости параметров в каждой из трех групп по-

казателей. 
 



4
0

2
 

Т
а

б
л

и
ц

а
 
2

 

О
ц
ен
к
а
 н
а
у
ч
н
о

-т
ех
н
и
ч
ес
к
о
й
 р
е
зу
л
ь
т
а
т
и
в
н
о
ст
и
 т
ех
н
о
л
о
г
и
и
 и
зг
о
т
о
в
л
ен
и
я
 Д
С
Е
 у
зл
о
в
 д
в
и
г
а
т
ел
я
 п
о
 п
р
ед
п
р
и
я
т
и
я
м
 

О
Д
К
 (
б
а
л
л
ь
н
а
я
 о
ц
ен
к
а
) 

№ п/п 

Н
а
и
м
ен
о
в
а
н
и
е 
п
а
р
а
м
ет
р
о
в

 

Расчетная величина 

параметра К* 

Значимость парамет-

ра    Кпi 

К
л
ю
ч
е
в
ы
е 
Д
С
Е

 
М
а
к
си
м
а
л
ь
н
а
я
 б
а
л
л
ь
н
а
я
 

о
ц
ен
к
а
 1
0
 б
а
л
л
о
в

 
П
р
ед
п
р
и
я
т
и
е 
А
1
 

П
р
ед
п
р
и
я
т
и
е 
А
2
 

П
р
ед
п
р
и
я
т
и
е 
А
j 

Б
а
л
л
ь
н
а
я

 

о
ц
ен
к
а
 

О
ц
ен
к
а

 с
 

у
ч
ет
о
м
 

зн
а
ч
и
м
о
ст
и

 

Б
а
л
л
ь
-

н
а
я
 

о
ц
ен
к
а
 

О
ц
ен
к
а
 с
 

у
ч
ет
о
м
 з
н
а
-

ч
и
м
о
ст
и
  
  

Б
а
л
л
ь

н
а
я
 

о
ц
ен
-

к
а
 

О
ц
ен
к
а
 с
 

у
ч
ет
о
м
 

зн
а
ч
и
м
о
-

ст
и

 
 

Б
iэ
 =

 1
..
.1

0
 

Б
i х
 К
n
i 
x
 

K
i 

Б
i 
=

 

1
..
.1

0
 
Б

i х
 К
n
i 
x
 K

i 
Б

i 
=

 

1
..
.1

0
 

Б
i х
 К
n
i 
x
 

K
i 

 
1
 

2
 

3
 

4
 

5
 

6
 

7
 

8
 

9
 

1
0
 

 
1
. 
П
о
к
а
за
т
ел
и
 о
р
г
а
н
и
за
ц
и
о
н
н
о
-т
ех
н
и
ч
ес
к
о
г
о
 у
р
о
в
н
я
 п
р
о
и
зв
о
д
ст
в
а
 (
зн
а
ч
и
м
о
ст
ь
 К

1
 =

 0
,2

5
) 

1
 

У
д

ел
ь
н

ы
й

 о
б
ъ

ем
 п

р
о
и

зв
о
д

ст
в
а 

  
0
,1

3
5
 

 
 

  
  

  
  

К
о
л
и

ч
ес

тв
о
 в

ы
п

у
ск

ае
м

ы
х
 

ед
и

н
и

ц
 н

аи
м

ен
ьш

ая
 

2
 

О
сн

ащ
ен

н
о
ст

ь
 о

б
о
р
у
д

о
в
ан

и
-

ем
: 

  
 

 
 

  
  

  
  

 

2
 

У
д

ел
ь
н

ы
й

 в
ес

 о
б

о
р
у
д

о
в
ан

и
я
 

п
о
в
ы

ш
ен

н
о
й

 т
о
ч
н

о
ст

и
 

  
0
,0

6
0
 

 
 

  
  

  
  

У
д

. 
в
ес

 с
та

н
к
о
в
 п

о
в
ы

ш
ен

-

н
о
й

 т
о
ч
н

о
ст

и
 н

аи
б

о
л
ь
ш

и
й

 

3
 

У
д

ел
ь
н

ы
й

 в
ес

 с
та

н
к
о
в
 с

 Ч
П

У
 

  
0
,0

6
0
 

 
 

  
  

  
  

У
д

. 
в
ес

 с
та

н
к
о
в
 с

 Ч
П

У
 

н
аи

б
о
л
ьш

и
й

 

4
 

У
д

ел
ь
н

ы
й

 в
ес

 п
р
о
гр

ес
си

в
н

о
го

 

о
б

о
р
у
д

о
в
ан

и
я 

  
0
,0

6
0
 

 
 

  
  

  
  

У
д

. 
в
ес

 п
р
о
гр

ес
си

в
н

о
го

 

о
б

о
р
у
д

о
в
ан

и
я 

н
аи

б
о
л
ь
ш

и
й

 

5
 

У
д

ел
ь
н

ы
й

 в
ес

 у
ст

ар
ев

ш
ег

о
 

о
б

о
р
у
д

о
в
ан

и
я 

  
0
,0

4
3
 

 
 

  
  

  
  

У
д

. 
в
ес

 у
ст

ар
ев

ш
ег

о
 о

б
о
-

р
у
д

о
в
ан

и
я 

н
аи

м
ен

ь
ш

и
й

 

6
 

У
д

ел
ь
н

ы
й

 в
ес

 ф
и

зи
ч
ес

к
и

 и
з-

н
о
ш

ен
н

о
го

 о
б

о
р
у
д

о
в
ан

и
я 

  
0
,0

4
3
 

 
 

  
  

  
  

У
д

. 
в
ес

 и
зн

о
ш

ен
н

о
го

 о
б

о
-

р
у
д

о
в
ан

и
я 

н
аи

м
ен

ь
ш

и
й

 

7
 

С
те

п
ен

ь
 о

б
н

о
в
л
ен

и
я 

о
б

о
р
у
д

о
-

в
ан

и
я
 

  
0
,0

4
3
 

 
 

  
  

  
  

С
те

п
ен

ь
 о

б
н

о
в
л
ен

и
я 

о
б

о
-

р
у
д

о
в
ан

и
я 

н
аи

б
о
л
ь
ш

и
й

 

8
 

С
р
ед

н
и

й
 к

о
эф

ф
и

ц
и

ен
т 

за
гр

у
з-

к
и

 о
б

о
р
у
д

о
в
ан

и
я 

  
0
,0

3
3
 

 
 

  
  

  
  

С
р
ед

н
и

й
 к

о
эф

. 
за

гр
у
зк

и
 

о
б

о
р
у
д

о
в
ан

и
я 

н
аи

б
о
л
ь
ш

и
й

 



4
0

3
 

 
1
 

2
 

3
 

4
 

5
 

6
 

7
 

8
 

9
 

1
0
 

9
 

У
д

ел
ь
н

ы
й

 в
ес

 н
о
в
ы

х
 п

ер
сп

ек
-

ти
в
н

ы
х
 т

ех
н

о
л
о
ги

й
 и

зг
о
то

в
л

е-

н
и

я
 Д

С
Е

. 

  
0
,0

9
2
 

 
 

  
  

  
  

У
д

. 
в
ес

 н
о
в
ы

х
 п

ер
сп

ек
ти

в
-

н
ы

х
 т

ех
н

о
л
о
ги

й
 н

аи
б
о
л

ь
-

ш
и

й
 

1
0

 
К

о
эф

. 
п

р
и

м
ен

ен
и

я
 т

и
п

о
вы

х
 

те
х
н

о
л
о
ги

й
 п

р
о
и

зв
о
д

ст
в
а 

Д
С

Е
 

  
0
,0

4
1
 

 
 

  
  

  
  

К
о
эф

. 
п

р
и

м
ен

ен
и

я
 Т

Т
П

 

н
аи

б
о
л
ьш

и
й

 

1
1

 
У

р
о
в
ен

ь
 м

ех
ан

и
за

ц
и

и
 и

 а
в
то

-

м
ат

и
за

ц
и

и
 

  
0
,1

0
8
 

 
 

  
  

  
  

У
р
. 
м

ех
ан

и
за

ц
и

и
 и

 а
в
то

м
а-

ти
за

ц
и

и
 н

аи
б

о
л
ь
ш

и
й

 

1
2

 
Т

р
еб

о
в
ан

и
я 

к
 к

в
ал

и
ф

и
к
ац

и
и

 

п
ер

со
н

ал
а 

  
0
,0

6
8
 

 
 

  
  

  
  

Т
р
еб

о
в
ан

и
я 

к
 к

в
ал

и
ф

и
к
а-

ц
и

и
 п

ер
со

н
ал

а 
н

аи
м

ен
ьш

ее
 

1
3

 
С

ъ
ем

 п
р
о
д

у
к
ц

и
и

 с
 1

 м
2
 п

р
о
и

з-

в
о
д

ст
в
ен

н
ы

х
 п

л
о
щ

ад
ей

 
  

0
,0

9
5
 

 
 

  
  

  
  

С
ъ

ем
 п

р
о
д

у
к
ц

и
и

 п
р
о
и

з-

в
о
д

ст
в
ен

н
ы

х
 п

л
о
щ

ад
ей

 

н
аи

б
о
л
ьш

и
й

 

1
4

 
В

ы
р
аб

о
тк

а 
н

а 
1
 о

сн
о
в
н

о
го

 

п
р
о
и

зв
о
д

ст
в
ен

н
о
го

 р
аб

о
ч
ег

о
 

  
0
,0

8
1
 

 
 

  
  

  
  

В
ы

р
аб

о
тк

а 
н

а 
1
 о

сн
. 
п

р
о
-

и
зв

. 
р
аб

о
ч
ег

о
 н

аи
б

о
л
ь
ш

ая
 

1
5

 
Н

ал
и

ч
и

е 
св

о
б

о
д

н
ы

х
 п

л
о
щ

ад
ей

 

н
а 

п
р
ед

п
р
и

я
ти

и
 

  
0
,0

2
7
 

 
 

  
  

  
  

Н
ал

и
ч

и
е 

св
о
б

о
д

н
ы

х
 п

л
о
-

щ
ад

ей
 н

аи
б

о
л
ь
ш

и
е 

1
6

 
Н

ал
и

ч
и

е 
п

р
о
ек

то
в
 п

о
 р

ек
о

н
-

ст
р
у
к
ц

и
и

/м
о
д

ер
н

и
за

ц
и

и
 п

р
о
-

и
зв

о
д

ст
в
а 

  
0
,0

1
1
 

 
 

  
  

  
  

Н
ал

и
ч

и
е 

п
р
о
ек

то
в
 п

о
 р

е-

к
о
н

ст
р
у
к
ц

и
и

 н
аи

б
о
л
ь
ш

и
е 

 
С

у
м

м
а 

п
о
к
аз

ат
ел

ей
 о

р
га

н
и

за
-

ц
и

о
н

н
о

-т
ех

н
и

ч
ес

к
о
го

 у
р
о
в
н

я 

п
р
о
и

зв
о
д

ст
в
а 

к
л
ю

ч
ев

ы
х
 Д

С
Е

 

  


 =
 1

 
 

 
  

  
  

  

 

 
2
. 
П
о
к
а
за
т
ел
и
 к
а
ч
ес
т
в
а
 и
 н
а
д
еж

н
о
ст
и
 (
зн
а
ч
и
м
о
ст
ь
 К

2
 =

 0
,4

) 

1
 

П
о
в
ы

ш
ен

и
е 

р
ес

у
р
са

 

 
0
,3

0
 

 
 

  
  

  
  

П
о
в
ы

ш
ен

и
е 

р
ес

у
р
са

, 

н
аи

б
о
л
ьш

и
й

 %
 

2
 

П
о
в
то

р
яе

м
о
ст

ь
 к

ач
ес

тв
а 

и
зг

о
-

то
в
л
ен

и
я 

Д
С

Е
 

 
0
,1

5
 

 
 

  
  

  
  

Н
аи

м
ен

ь
ш

и
й

 р
аз

б
р
о
с 

р
аз

-

м
ер

о
в
 

3
 

К
ач

ес
тв

о
 и

зг
о
то

в
л
ен

и
я 

Д
С

Е
 

 
0
,2

5
 

 
 

  
  

  
  

К
ач

ес
тв

о
 и

зг
о
то

в
л
ен

и
я 

н
аи

в
ы

сш
ее

 (
в
 п

р
ед

ел
ах

 

д
о
п

у
ск

а)
 

4
 

К
о
эф

. 
те

х
н

о
л
о
ги

ч
ес

к
о
й

 с
л
о

ж
-

н
о
ст

и
 п

о
 т

о
ч
н

о
ст

и
 

 
0
,2

0
 

 
 

  
  

  
  

Т
о
ч
н

о
ст

ь
 н

аи
б

о
л
ь
ш

ая
 



4
0

4
 

 
1
 

2
 

3
 

4
 

5
 

6
 

7
 

8
 

9
 

1
0
 

5
 

К
о
эф

. 
те

х
н

о
л
о
ги

ч
ес

к
о
й

 с
л
о

ж
-

н
о
ст

и
 п

о
 ш

ер
о
х
о
в
ат

о
ст

и
 

 
0
,1

0
 

 
 

  
  

  
  

Ш
ер

о
х
о
в
ат

о
ст

ь
 п

о
в
ер

х
н

о
-

ст
ей

 н
аи

м
ен

ьш
ая

 

 
С

У
М

М
А

 п
о
к
аз

ат
ел

ей
 к

ач
ес

тв
а 

и
 н

ад
еж

н
о
ст

и
 

 


 =
 1

 
 

 
  

  
  

  
 

 
3
. 
Э
к
о
н
о
м
и
ч
ес
к
и
е 
п
о
к
а
за
т
ел
и
 (
зн
а
ч
и
м
о
ст
ь
 К

3
 =

 0
,3

5
) 

1
 

У
д

ел
ь
н

ая
 т

р
у
д

о
ем

к
о
ст

ь
 и

зг
о
-

то
в
л
ен

и
я 

Д
С

Е
 

 
0
,5

0
 

 
 

  
  

  
  

У
д

. 
тр

у
д

о
ем

к
о
ст

ь
 и

зг
о
то

в
-

л
ен

и
я 

Д
С

Е
 н

аи
м

ен
ьш

ая
 

2
 

У
д

ел
ь
н

ая
 м

ат
ер

и
ал

о
ем

к
о
ст

ь
 

и
зг

о
то

в
л
ен

и
я 

Д
С

Е
 

 
0
,2

5
 

 
 

  
  

  
  

У
д

. 
м

ат
ер

и
ал

ь
н

ы
е 

за
тр

ат
ы

 

н
аи

м
ен

ь
ш

и
е 

3
 

К
И

М
 

 
0
,2

5
 

 
 

  
  

  
  

К
И

М
 н

аи
б

о
л
ьш

и
й

 

 
С

у
м

м
а 

эк
о
н

о
м

и
ч
ес

к
и

х
 п

о
к
аз

а-

те
л
ей

 
 


 =

 1
 

 
 

  
  

  
  

  

 
И

Т
О

Г
О

 с
у
м

м
а 

п
о
к
аз

ат
ел

ей
 

те
х
н

и
ч
ес

к
о
й

, 
эк

о
н

о
м

и
ч
ес

к
о
й

 

эф
ф

ек
ти

в
н

о
ст

и
 и

 п
о
к
аз

ат
ел

ей
 

к
ач

ес
тв

а 
и

 н
ад

еж
н

о
ст

и
 

 
 

 
 

  
  

  
  

  

 



405 

Балльная оценка выставляется экспертно Бiэ = 1...10 с учетом расчетных ве-

личин параметров    

            
  (1) 

где К
*
 — расчетная величина параметра. 

Балльная оценка с учетом значимости параметра, а также значимости группы 

показателей определяется по каждому из параметров данной группы по формуле: 

 Бij = Бiэ   Кni   Кj, (2) 

где Бiэ — экспертная оценка параметра (1...10), 

Кni — значимость параметра в группе показателей, 

Кj — значимость группы показателя. 

 

Итоговая балльная оценка результативности технологии изготовления ключе-

вых ДСЕ складывается из суммы балльных оценок показателя организационно-

технического уровня производства, показателя качества и надежности, экономиче-

ского показателя. 

Именно по итоговой балльной оценке проводится сравнение изготовления 

ключевых ДСЕ по предприятиям отрасли. По итогам расчетов строится диаграмма 

состояния производства ключевых ДСЕ на сравниваемых предприятиях отрасли. 

Пример диаграммы состояния производства ключевых ДСЕ на предприятиях 

отрасли представлен на рисунке 1. 

Выбор наиболее перспективного базового объекта изготовления ДСЕ узлов 

двигателя, определяется наибольшей суммой итоговой балльной оценки среди 

предприятий отрасли. 
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Выводы 

В данной статье представлена методика оптимизации выбора предприятий 

отрасли для создания центра компетенции изготовления ДСЕ авиадвигателестрои-

тельной отрасли по их научно-технической результативности в рамках трансфор-

мации производственной модели. 

Разработанная методика также может быть использована при оптимизации 

выбора предприятий кооперации для серийного производства новых газотурбин-

ных двигателей. 
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ВОПРОСЫ ЭКОНОМИКИ И УПРАВЛЕНИЯ КАЧЕСТВОМ ПРИ 

СОВЕРШЕНСТВОВАНИИ МАЛОРАЗМЕРНОГО ГТД 

БЕСПИЛОТНОГО ЛЕТАТЕЛЬНОГО АППАРАТА 

Аннотация. Использование и совершенствование беспилотных летательных ап-

паратов является перспективным направлением развития современной авиации. Улуч-

шение комплексов с беспилотными летательными аппаратами достигается путем 

совершенствования систем, входящих в их состав, в первую очередь за счет модерниза-

ции силовых установок. В данной работе приведены результаты применения современ-

ных инструментов моделирования, робастного проектирования и управления качеством 

для совершенствования малоразмерного газотурбинного двигателя беспилотного лета-

тельного аппарата. Экономический эффект от внедрения новых технологий на этапе 

проектирования и модернизации двигателей может составить до 50 % от затрат на про-

ектирование и подготовку производства. 

Введение 

Перспективным направлением развития современной авиации является ис-

пользование и совершенствование беспилотных летательных аппаратов (БПЛА). 

Применение беспилотных технологий поможет увеличить ВВП стран в несколько 

раз. По результатам исследований, опубликованным в американском еженедель-

нике Aviation Week & Space Technology, объем мирового рынка разработок и про-

изводства беспилотных летательных аппаратов в предстоящее десятилетие (до 

2023 г.) составит 3 млрд долларов. Около 6 млрд будет израсходовано на произ-

водство беспилотных аппаратов, 7 млрд — на проведение НИОКР в области бес-

пилотной техники, 3 млрд — на сервисное обслуживание БПЛА [1]. Улучшение 

комплекса с БПЛА достигается путем совершенствования систем, входящих в его 

состав. Наиболее перспективным усовершенствованием является модернизация 

силовых установок. 

Малоразмерный газотурбинный двигатель (МГТД) обладает рядом преиму-

ществ: компактность, мобильность и крайне высокая удельная мощность. Требо-

вания, предъявляемые к подобным двигателям, довольно высоки: они должны 

быть надежны, экономичны, обладать большим ресурсом, а также быть техноло-

гичными. Поэтому перед разработчиками остро стоит задача исследования путей 

повышения эффективности МГТД и их экономичности. 
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Разрабатывая беспилотные летательные аппараты и их компоненты, необхо-

димо обеспечить соответствие изделия всем условиям технического задания заказ-

чика или выполнить (превзойти) требования потребителя. В первую очередь это 

относится к авиационным двигателям, требования для которых можно разделить: 

на общие и конкретные (к конкретному типу двигателя, устанавливаемому на кон-

кретный БПЛА). 

В качестве объекта исследования выбран перспективный газотурбинный дви-

гатель — турбореактивный двигатель TJ100. Этот малый реактивный двигатель 

был разработан для легких ЛА, например, для легких и ультралегких спортивных 

самолетов, планеров, оснащенных вспомогательным двигателем, пилотируемых 

средств экспериментальной категории и разных БПЛА. 

1. Система моделирования 

Для моделирования и доработки газотурбинных двигателей используется ав-

томатизированная система термогазодинамического расчета и анализа (АСТРА) 

газотурбинных двигателей и энергетических установок, которая представляет со-

бой интегрированную среду для совместного решения задач начального этапа про-

ектирования ГТД различных типов и схем [6; 7; 8]. 

Формирование виртуальной модели исследуемого двигателя и решаемой за-

дачи проектирования в автоматизированной системе АСТРА осуществляется по 

универсальным принципам. В соответствии с теорией системного анализа модель 

представляет из себя совокупность взаимосвязанных элементов. Элементы могут 

описывать процессы в основных узлах двигателя, условия внешней среды, выпол-

нять вспомогательные функции, например, расчет основных данных двигателя. 

Каждый из элементов содержит перечень параметров, а также ссылку на 

функцию, которая реализует алгоритм расчета значений выходных параметров в 

зависимости от значений входных параметров. Связи между элементами позволя-

ют использовать значения параметров, рассчитанных в одном из элементов в каче-

стве входных данных для расчета другого элемента. В свою очередь, создание 

элементов и добавление их в модель осуществляется с помощью библиотеки 

функциональных модулей. Модули являются прототипами для однотипных эле-

ментов, и именно в них заложена информация о перечне параметров элемента, а 

также в виде функции реализуется алгоритм расчета. 

Для построения виртуальной модели ГТД автоматизированная система 

АСТРА содержит модули, моделирующие: внешние условия, входное устройство, 

компрессор и др. 

Для каждого из основных узлов ГТД в зависимости от специфики задач тер-

могазодинамического проектирования могут использоваться различные варианты 

модулей, например, вариант для использования в моделях проектного расчета и 

вариант для использования в моделях выполненного двигателя. Кроме того, моду-

ли могут иметь варианты в зависимости от типа элемента ГТД, например, вариан-
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ты для неохлаждаемой и охлаждаемой турбины. Имеются модули, которые позво-

ляют моделировать вспомогательные элементы, либо рассчитывать параметры 

двигателя в целом. Таким образом, в системе АСТРА можно сформировать вирту-

альную модель различных реальных и перспективных ГТД. 

2. Вопросы качества: QFD как метод реализации требований 

потребителей 

Одним из наиболее эффективных современных подходов робастного проек-

тирования и управления качеством является технология развертывания функции 

качества (QFD), которая давно и с успехом используется различными компаниями 

в Японии и США, а в последнее время широко внедряется и в Европе [2; 3; 4]. 

Данная технология применяется в различных отраслях как для простых, так и для 

сложных технических систем. В 2015 г. выпущен международный стандарт ISO 

16355-1, описывающий общие принципы и перспективы QFD [5]. Цель QFD — 

обеспечение такого качества создаваемой продукции на каждом этапе жизненного 

цикла, которое бы гарантировало получение конечного результата, соответствую-

щего требованиям и ожиданиям потребителя. 

На начальных этапах любого проектирования принимается множество решений, 

оказывающих большое влияние на появляющиеся в итоге продукцию или услуги. 

Ошибка на этом этапе жизненного цикла продукции — ставка, сделанная на непра-

вильную концепцию, — приводит к потерям средств и времени на выходе бизнес-

процесса, так как не будет понята потребителем. Даже после попадания продукции на 

рынок ее изначально правильная направленность продолжает экономить средства про-

изводителя за счет сокращения числа нужных доработок (или отдаления их во време-

ни), неизбежно появляющихся при «столкновении» продукции и потребителя [2; 3]. 

Для реализации QFD выделены следующие требования к системе БПЛА: вы-

сокая безотказность; безотказность работы двигателя; устойчивая работа силовой 

установки; обеспечение тяги в крейсерских условиях полета. 

Для составления показателей эффективности узлов МГТД БПЛА использова-

на модель, созданная с помощью САЕ-системы АСТРА. Показатели эффективно-

сти узлов можно структурировать следующим образом: 

а)  входное устройство: коэффициент восстановления полного давления во 

входном устройстве; 

б)  компрессор: тип компрессора; базовое значение политропического КПД 

компрессора; 

в)  камера сгорания: коэффициент полноты сгорания топлива; коэффициент 

восстановления полного давления; 

г)  турбина: тип турбины; базовое значение изоэнтропического КПД турбины; 

коэффициент механических потерь; 

д)  сопло: коэффициент скорости; 

е)  другие показатели эффективности узлов МГТД БПЛА. 
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С помощью математической модели CAE-системы АСТРА установлены за-

висимости показателей эффективности узлов МГТД БПЛА от обобщенных техни-

ческих характеристик МГТД БПЛА по базовым значениям модели TJ100. 

Взаимосвязи обобщенных технических характеристик определялись на осно-

ве изменений показателей эффективности узлов МГТД БПЛА: коэффициент вос-

становления полного давления во входном устройстве; тип компрессора; базовое 

значение политропического КПД компрессора; коэффициент полноты сгорания 

топлива; коэффициент восстановления полного давления; тип турбины; базовое 

значение изоэнтропического КПД турбины; коэффициент механических потерь 

и др. 

Проведен экспертный потребительский бенчмаркинг общих требований 

МГТД БПЛА четырех двигателей: малоразмерный ТРД TJ100, МГТД МД-120, ма-

лоразмерный ТРД блочной конструкции NPT 401A, проектируемый малоразмер-

ный ТРД ТРД-150. После проведения бенчмаркинга выявлены требования, над 

которыми в первую очередь необходимо работать при совершенствовании вы-

бранного объекта: устойчивая работа силовой установки, обеспечение тяги на 

взлетном режиме, обеспечение тяги в крейсерских условиях полета, обеспечение 

удельного расхода топлива в крейсерских условиях полета, использование доступ-

ных материалов, низкая стоимость серийного производства. 

В результате реализации QFD первого и второго уровня определены абсо-

лютные и относительные значения приоритетов характеристик и выбраны приори-

тетные направления совершенствования МГТД БПЛА. Среди обобщенных 

технических характеристик приоритетными являются: масса двигателя (относи-

тельный приоритет — 11 %); суммарная масса силовой установки и расходуемого 

за полет топлива (10 %); тяга двигателя на взлетном режиме (8 %); часовой расход 

топлива в двигателе (8 %). 

Приоритетные показатели эффективности узлов двигателя при экспертной 

оценке: коэффициент восстановления полного двигателя во входном устройстве 

(13 %); коэффициент восстановления полного двигателя в камере сгорания (13 %); 

коэффициент скорости в сопле (13 %); коэффициент полного сгорания топлива в 

камере сгорания (12 %). 

Приоритетные показатели эффективности узлов двигателя с учетом модели-

рования: тип турбины (15 %); тип компрессора (12 %); базовое значение изоэнтро-

пического КПД турбины (12 %); коэффициент скорости в сопле (12 %). 

По результатам проведения QFD первого уровня определены направления 

изменения целевых значений улучшения обобщенных технических характеристик 

для модели TJ100: масса двигателя <18 кг; суммарная масса силовой установки и 

расходуемого за полет топлива <0,085 т; тяга двигателя на взлетном режиме 

>1,5 кН; часовой расход топлива в двигателе < 46,7 кг/ч [9]. 

При проведении QFD второго уровня корреляция между показателями эф-

фективности узлов двигателя и обобщенными техническими характеристиками 

МГТД БПЛА находилась с помощью экспертного анализа и с помощью моделиро-
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вания, используя математическую модель АСТРА. Технология QFD в практике 

опирается на экспертную оценку важности, но для двигателя — сложной техниче-

ской системы, существуют расчетные модели, использование которых помогает 

объективно уточнить приоритеты для улучшения объекта исследования и целевых 

значений. 

По результатам проведения QFD второго уровня определены целевые значе-

ния улучшения показателей эффективности узлов двигателя модели TJ100 с уче-

том экспертной оценки и моделирования в САЕ-системе АСТРА. 

3. Экономические вопросы 

Стоимость жизненного цикла является важнейшим показателем экономиче-

ского совершенства больших и малых технических систем, к которым относятся 

парки БПЛА различного назначения [10]. Силовая установка, наряду с бортовым 

оборудованием, в значительной степени определяет технико-экономическую эф-

фективность БПЛА. Поэтому, при прочих равных условиях, чем меньше стоимость 

жизненного цикла двигателя, тем меньше будет стоимость жизненного цикла ЛА. 

Под стоимостью жизненного цикла двигателя здесь понимается сумма затрат 

на его разработку, на подготовку производства и собственно производства требуе-

мого количества двигателей, а также на их эксплуатацию. 

Стоимость жизненного цикла двигателя S (млн руб.) определяется по форму-

ле [10]: 

 S = Sокр + Sпп + Sпр + Sэксп, (1) 

где  Sокр — затраты на разработку двигателя (опытно-конструкторские работы), 

млн руб.; 

 Sпп — затраты на подготовку серийного производства, млн руб.; 

 Sпр — затраты на серийное производство, млн руб.; 

 Sэксп — затраты на эксплуатацию, млн руб. 

 

Затраты на разработку двигателя — это материальные и трудовые ресурсы в 

стоимостном выражении, которые обеспечивают: 

 термогазодинамические расчеты и выпуск эскизного и рабочего проек-

тов; 

 технологическую проработку и подготовку производства деталей дви-

гателя; 

 изготовление, испытание и доводку опытных узлов; 

 изготовление, испытание и доводку опытных образцов двигателя до 

требуемых в техническом задании уровней эксплуатационных характе-

ристик; 

 проведение стендовых и (или) летных высотных испытаний; 
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 проведение сертификационных (для двигателей гражданского назначе-

ния) или государственных испытаний (для двигателей военного назна-

чения). 

Затраты на разработку двигателя Sокр (млн руб.) рассчитываются по формуле 

[10]: 

               
         

   (
  
 

    
)
  

 (      )
    

 (
    
 

    
)
  

    
             , (2) 

где a0…a6 — статистические коэффициенты, отражающие усредненное влияние 

входящих в модель факторов; Gв1взл — приведенный расход воздуха через основ-

ной контур, кг/с; πквзл — суммарная степень повышения давления в компрессоре; 

ТГ
* — полная температура рабочего тела в сечении на выходе из камеры сгорания, 

К; т взл — степень двухконтурности; Р
ф

взл/Рвзл — отношение тяг на форсажном и 

бесфорсажном режимах (степень форсирования двигателя); Ккт — коэффициент 

конструктивно-технологической преемственности разработки; Кувт — коэффици-

ент, учитывающий наличие сопла с управляемым вектором тяг; Крев — коэффици-

ент, учитывающий наличие реверсивного устройства. 

Используя исходные данные для выбранного объекта, полученные в системе 

моделирования АСТРА, проведен расчет затрат на разработку по формуле (2). За-

траты на разработку объекта составляют ориентировочно 28 млн руб. 

При прогнозе затрат, когда нет точных сведений о производителе двигателя и 

возможной кооперации при его изготовлении, затраты на подготовку производства 

Sпп (млн руб.) оцениваются в размере 20 % от стоимости разработки. Таким обра-

зом, совместные затраты на разработку и подготовку производства составят ори-

ентировочно 34 млн руб. 

Заключение 

Совместное рассмотрение вопросов экономики и качества при проектирова-

нии сложных технических объектов, как малоразмерный ГТД БПЛА, приводит к 

достижению синергетического эффекта. Использование современных методов мо-

делирования и робастного проектирования позволяет значительно сократить сроки 

разработки и подготовки производства. 

Для выбранного объекта по прототипу МГТД БПЛА TJ100 за счет рассмот-

ренного синергетического подхода можно достичь экономии более 13 млн руб. и 

сократить сроки разработки и подготовки производства на 30–50 %. 
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