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Участникам Международной научно-технической конференции 
«Климовские чтения—2016»

Уважаемые коллеги и друзья!

От коллектива АО «Климов» и орга-
низаторов Международной научно-тех-
нической конференции «Климовские 
чтения—2016» приветствую всех, кто при-
нял участие в нашей традиционной встре-
че, представил свои работы и, что, на мой 
взгляд, самое главное — приобрел новые 
знания и профессиональные контакты. 
В  этом году «Климовские чтения» посвя-
щены 70-летию Опытно-конструкторского 
бюро В. Я. Климова. Выдающийся авиа-
конструктор XX века научил своих после-

дователей решать «нерешаемые» конструкторские задачи, мыслить не-
стандартно, быть на передовых позициях научно-технического прогрес-
са. В  небе, на земле, на море техника с нашими двигателями отлично  
эксплуатируется, уверенно конкурирует с зарубежными образцами и де-
монстрирует высоту отечественной инженерной школы. Перед нынеш-
ним поколением конструкторов поставлены серьезные государственные 
задачи по созданию новых образцов авиационной техники. Сегодня мы 
понимаем, как важна для будущего страны компетенция разработчика 
и профессия инженера. Отрасли нужны генераторы идей и целая армия 
специалистов, способных воплощать задуманное в металле, испытывать 
«интеллектуальное» железо, поднимать в небо новые поколения само-
летов и вертолетов.

Проведением Международной научно-технической конференции 
«Климовские чтения—2016» мы стремимся к расширению и укреплению 
отраслевой кооперации, решению прикладных задач, вовлечению моло-
дых специалистов и совершенствованию образовательных программ. 
Желаю участникам конференции плодотворной и интересной работы!

Исполнительный директор АО «Климов»  
А. И. Ватагин
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Уважаемые коллеги!
Дорогие друзья!

Рад приветствовать участников Меж-
дународной конференции «Климовские 
чтения—2016»! 70 лет назад в послевоен-
ном Ленинграде было создано опытно-
конструкторское бюро под руководством 
В. Я. Климова. Наши предшественники со-
вершали конструкторские чудеса, меняли 
представления об управлении физическими 
процессами, создавали «прорывные» изде-

лия. Сегодня у нас есть все возможности для новых разработок, даль-
нейшего развития климовской и изотовской конструкторской школы. 
Стремительный технический прогресс, огромные информационные 
возможности, развитие фундаментальной науки, поиски принципиаль-
но новых путей развития летательной техники, потребности страны в 
отечественных разработках открывают перед нами, и прежде всего перед 
молодыми специалистами, широчайшее поле деятельности.

В. Я. Климов говорил, что у конструктора всегда должны быть 
вопросы. Я уверен, что на «Климовских чтениях», как всегда, вопросов 
будет много. Мы стремимся организовать эффективную информацион-
ную площадку, охватить широкий спектр тем, укрепить научную и про-
изводственную кооперацию. Пусть каждый участник найдет в матери-
алах конференции свое полезное зерно, получит нужный ответ. Желаю 
участникам конференции интересных дискуссий, расширения профес-
сионального кругозора, практической пользы и новых контактов!

Генеральный конструктор АО «Климов»  
А. В. Григорьев
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Уважаемые участники конференции!

От имени Санкт-Петербургского 
политехнического университета Петра 
Великого приветствую участников 
Международной научно-техниче-
ской конференции «Климовские чте-
ния—2016». «Климов» является много-
летним партнером СПбПУ по подго-
товке специалистов в области авиаци-
онного двигателестроения.

В 2016 году в Институте металлургии, машиностроения и транспорта 
СПбПУ открылась аудитория базовой кафедры «Разработка, технологии 
и материалы в авиадвигателестроении». Работа кафедры — это пример 
кооперации предприятия и вуза. Результаты совместных научно-иссле-
довательских работ уже нашли свое приложение в создании нового вер-
толетного двигателя ТВ7-117В разработки АО «Климов», который будет 
устанавливаться на новейшем отечественном вертолете Ми-38. Пер
спективным направлением научно-производственного альянса является 
изучение аддитивных технологий и расчетных методов проектирования. 
Студенты Политехнического университета имеют возможность попро-
бовать свои силы в работе молодежного опытно-конструкторского бюро 
АО «Климов». Уверен, что «Климовские чтения» — это интеллектуаль-
ные инвестиции в будущее авиастроительной отрасли России, которые 
воплотятся в передовых конструкторских решениях и конкурентной 
продукции отечественного авиапрома.

Желаю участникам и организаторам конференции успешной рабо-
ты и свершений ради самой достойной цели — благополучия и процве-
тания своей страны!

Ректор СПбПУ, член-корр. РАН А. И. Рудской
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Уважаемые участники конференции!

От имени Балтийского государственно-
го технического университета «ВОЕНМЕХ» 
им. Д. Ф. Устинова приветствую участни-
ков Международной научно-технической 
конференции «Климовские чтения—2016» 
и поздравляю АО «Климов» со знамена-
тельной датой — 70-летием ОКБ! Я считаю, 
что молодые специалисты, желающие свя-
зать свою жизнь с авиационным двигателе
строением, обязательно должны окунуться 

в творческую атмосферу «Климовских чтений», познакомиться со стар-
шими конструкторскими поколениями, услышать и узнать то, чего не 
написано в учебниках, проникнуться самыми высокими профессио
нальными и гражданскими идеями, которым следовал В. Я. Климов и 
его соратники.

Расширение контактов между студентами и специалистами с бога-
тым практическим опытом, организация стажировок на производстве, 
новые образовательные программы — все это характеризует вектор раз-
вития нашего вуза. В «Климовских чтениях» принимают участие веду-
щие конструкторы крупнейших двигателестроительных предприятий 
России, и у наших студентов — участников конференции есть уникаль-
ная возможность увидеть полную отраслевую картину и кооперацион-
ные связи, получить представление о реальных потребностях авиацион-
ного двигателестроения.

Благодарю АО «Климов» за организацию Международной научно-
технической конференции «Климовские чтения—2016». Уверен, что 
конференция станет ярким событием в профессиональном мире, до
стигнет своих целей, вдохновит молодые конструкторские умы!

Ректор БГТУ «Военмех» им. Д. Ф. Устинова  
К. М. Иванов
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ТЕРМОДИНАМИКА И ГАЗОДИНАМИКА 
АВИАЦИОННЫХ ГАЗОТУРБИННЫХ ДВИГАТЕЛЕЙ

Е. В. Бугряшова, А. А. Еремин
ПАО «НПО “Сатурн”», г. Рыбинск

МОДИФИКАЦИЯ ОСЕВОГО КОМПРЕССОРА ГТД-110

В работе представлены результаты трехмерных расчетов аэродинамических ха-
рактеристик с целью оценки возможности использования компрессора ГТД‑110 с но-
минальной мощностью Ne  =  110  МВт в  двигателях повышенной мощности (ГТД-
130 с мощностью Ne = 130 МВт и ГТД-160 с мощностью Ne = 160 МВт). Выполнены 
следующие аэродинамические расчеты:

— базового 15-ступенчатого компрессора, а также сопоставление этих расчётов 
с результатами испытаний в составе двигателя;

— базового 15-ступенчатого компрессора с увеличенным на 5° углом установки 
входного направляющего аппарата;

— базового 15-ступенчатого компрессора с дополнительной нулевой ступенью 
на входе.

Изложена постановка задачи, особенности расчетной модели, принятые гра-
ничные условия. Показано сопоставление полученных результатов расчета с экспе-
риментальными данными, даны конкретные рекомендации по реализации конструк-
тивного исполнения компрессора с точки зрения обеспечения наиболее приемлемых 
аэродинамических характеристик.

В настоящее время газовая турбина ГТД-110 используется в составе газо-
турбинных и  паровых энергетических установок ГТЭ-110, ПГУ-170  и  ПГУ-
325 мощностью 110, 170 и 325 МВт соответственно. В целях проработки возмож-
ности форсирования существующего облика ГТД-110 до 130…160 МВт специа

Рис. 1. Продольный разрез компрессора двигателя ГТД-110
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листами конструкторского отдела Компрессоров опытного конструкторского 
бюро ПАО «НПО “Сатурн”» выполнен комплекс расчетных работ по улучше-
нию аэродинамических характеристик осевого компрессора, а также по увели-
чению его расходных характеристик.

В состав ГТД-110 входит осевой 15-ступенчатый компрессор с регулируе-
мым входным направляющим аппаратом и  перепусками воздуха за 5-й и  10-й 
ступенями, работающий на постоянной физической частоте вращения (рис. 1).

Аэродинамика базового 15-ступенчатого компрессора двигателя  
ГТД-110
С целью верификации расчетной модели компрессора выполнен 3D рас-

чет аэродинамических характеристик 15-ступенчатого компрессора в диапазоне 
температур окружающего воздуха Tн = –40…+42 °С при полностью раскрытом 
положении лопаток входного направляющего аппарата.

Выполнено сравнение полученных расчетных характеристик с  экспери-
ментальными данными. В  качестве экспериментальных данных были исполь-
зованы результаты термогазодинамического расчета ОАО ВТИ и данные НПП 
«Машпроект»:

1.	 ОАО ВТИ. «Теплотехнические испытания ГТЭ-110 на стенде Ивановской 
ГРЭС с оценкой экономичности». Этап 2, 2003.

2.	 НПП «Машпроект». «Экспериментальное определение газодинамических 
характеристик компрессора ГТД-110 и его ступеней в составе двигателя», 
В70110Р-70Д.1998.
Результаты 3D расчета и сравнительного анализа представлены на рисунке 

2  и в  таблице 1  в  относительных значениях. При определении относительных 
величин приняты значения приведенного расхода воздуха и степени повышения 
полного давления, близкие к  номинальному режиму. Из  рассмотрения пред-
ставленных данных следует, что:

—— по данным ОАО ВТИ и 3D расчетов производительность компрессора пре-
вышает проектное значение на 4…5%;

—— по данным НПП «Машпроект» при повышенных температурах (Тн=+42 °С) 
параметры компрессора соответствуют проектным значениям;

—— аэродинамическая эффективность (величина адиабатического КПД) ком-
прессора существенно превышает проектные значения и находится в диа-
пазоне η*к ад=0,865…0,875.

Таблица 1
Оценка параметров компрессора

Параметр «110» (Проект) «ВТИ» 110МВт Расчет CFX

n1 пр, об/мин 3000 3000 3000
Gв пр отн, кг/с 1,002 +4,3% +4,8%
π*к отн 1,05 +4,9% +5,1%
η*к ад 0,84 ~0,875 0,861
∆Ку, % >15 ~18,5
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Рис. 2. Аэродинамические характеристики компрессора двигателя ГТД-110

Наибольшее отличие расчетной величины приведенного расхода возду-
ха через компрессор от данных НПП «Машпрект» получено для условий при 
максимальной температуре окружающего воздуха (Тн  =  +42ºС) и  составило 
∆Gпр = +6,3%.

Аэродинамика 15-ступенчатого компрессора двигателя  
с увеличенной мощностью ГТД-130

Для двигателя с увеличенной мощность ГТД-130 (номинальная мощность 
Ne = 130 МВт) предлагается использовать базовый 15-ступенчатый компрессор 
с увеличенным на 5° углом установки входного направляющего аппарата.

Сравнение проектных аэродинамических характеристик компрессора для 
исходного двигателя (ГТД-110) и  двигателя с  увеличенной мощностью (ГТД-
130) представлено в таблице 2. Для расчета термодинамических параметров дви-
гателей с увеличенной мощностью Ne = 130 МВт приняты расчетные характе-

Таблица 2
Проектные параметры компрессора

Параметр «110» (Проект) «130» (Проект)

n1 пр, об/мин 3000 3000
Gв пр отн, кг/с 1,002 1,06
π*к отн 1,05 1,15
η*к ад 0,84 0,863
∆Ку,% >15 16,7
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ристики компрессора, скорректированные с учетом данных термодинамической 
увязки результатов испытаний (март 2016) двигателя № 2.

На рисункаx 3–6  представлены расчетные аэродинамические характери-
стики компрессора во всем эксплуатационном диапазоне температур окружаю-
щего воздуха tн  =  –40…+45°С и  при допустимых углах установки поворотных 
лопаток входного направляющего аппарата ∆ αВНА = +5…–35°. Там же пред-
ставлены параметры компрессора на режимах Ne = 130 МВт при температурах 
окружающего воздуха tн = –40, 15 и +45°С, в том числе при условии поддержа-
ния максимально допустимой температуры на выходе из турбины. 

Рис. 3. Аэродинамические характеристики компрессора, tн = +15ºС

Таблица 3
Аэродинамические параметры компрессора

Параметр «130» (Проект) CFX (Расчет) ∆α ВНА = +5º

n1 пр, об/мин 3000 3000
Gв пр отн, кг/с 1,016 +0,4%
π*к отн 1,116 1,12
η*к ад 0,86 0,862
∆Ку,% >10* ~15
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Рис. 4. Аэродинамические характеристики компрессора, tн = +45ºС

  

Рис. 5. Аэродинамические характеристики компрессора, tн = –5ºС
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Рис. 6. Аэродинамические характеристики компрессора, tн = –40ºС

В соответствии с полученными расчетными данными раскрытие входно-
го направляющего аппарата позволяет в полном объеме обеспечить заявлен-
ные параметры (включая запасы газодинамической устойчивости). При работе 
на режиме максимальной мощности (Ne = 130МВт) в условиях максимальных 
отрицательных температур окружающего воздуха с прикрытием угла установ-
ки поворотных лопаток входного направляющего аппарата от ∆αВНА = +5° до 
∆αВНА = –30° величина запаса газодинамической устойчивости компрессора 
снижается с ∆Ку = 11% до ∆Ку = 6% и является недостаточной для обеспечения 
устойчивой работы.

Анализ параметров и структуры потока в базовом компрессоре (при стан-
дартных условиях) в точке, близкой к границе устойчивой работы компрессора, 
показал, что устойчивая работа компрессора определяется течением в выходном 
аппарате и диффузоре камеры сгорания. Основными причинами неблагопри-
ятного течения воздуха в двухрядном аппарате компрессора являются наличие 
зазора на втулке (между лопатками и корпусом) и диффузорность проточной ча-
сти на периферии выходного (двухрядного) аппарата компрессора. Сравнение 
структуры течения на выходе из компрессора для точки, близкой к расчетному 
режиму, и точке, соответствующей границе устойчивой работы, представлено на 
рисунке 7.

В качестве мероприятий по улучшению аэродинамических характеристик 
на выходе из компрессора предлагается:

—— модифицировать форму проточной части на периферии (использовать ци-
линдрическую проточную часть до выхода из второго ряда спрямляющего 
аппарата компрессора; рисунок 8);
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Рабочая точка (πк*= 15,5)		  Граница устойчивой работы (πк*= 18,5)
Рис. 7. Структура течения на выходе из компрессора

Рис. 8. Модификация проточной части на выходе из компрессора  
и в диффузоре камеры сгорания

—— использовать «двухопорное» (лопатки с двумя полками) конструктивное 
исполнение лопаток направляющего и спрямляющего аппаратов послед-
ней ступени компрессора с радиусами перехода от пера к полкам.
Выполнен аэродинамический расчет характеристик 15-ступенчатого ком-

прессора с предложенными мероприятиями по улучшению течения на выходе. 
Результаты расчета представлены на рисунках 9, 10 и в таблице 4. 

Таблица 4
Параметры компрессора, tн = +15°С

Параметр «130» (Проект) CFX (Расчет)  
∆α ВНА =+5º

Расчет модификация  
(∆αВНА = +5º)

n1 пр, об/мин 3000 3000 3000
Gв пр отн, кг/с 1,018 1,06 1,06
π*к отн 1,116 1,14 1,145
η*к ад 0,86 0,863 0,867+0,4

∆Ку,% >10* 16,7 22,8+6,1
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Рис. 9. Характеристики компрессора с мероприятиями, tн = +15°С

 

Рис. 10. Характеристики компрессора с мероприятиями, tн = –40°С

В соответствии с полученными расчетными данными предлагаемая моди-
фикация компрессора позволяет на расчетном режиме (tн = +15ºС) увеличить 
запас газодинамической устойчивости компрессора на ∆(∆Ку)  =  +6% и  адиа-
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батический КПД компрессора на ∆η*к ад = +0,4 п.п. При работе с максималь-
ными отрицательными температурами на входе (tн = –40ºС) модифицирован-
ный компрессор также имеет большие запасы газодинамической устойчивости 
(∆(∆Ку) = +4…5%) и величины адиабатического КПД (∆η*к ад = +0,3…0,4 п.п.) 
во всем диапазоне углов установки поворотных лопаток входного направляю-
щего аппарата.

Аэродинамика 15-ступенчатого компрессора с дополнительной 
ступенью на входе для двигателя увеличенной мощности ГТД-160

Для двигателя с увеличенной мощностью ГТД-160 (номинальная мощность 
Ne=160  МВт) предлагается использовать базовый 15-ступенчатый компрессор 
с добавлением («0») ступени на входе.

В таблице 5 представлено сравнение проектных аэродинамических параме-
тров 16-ступенчатого компрессора двигателя ГТД-160 с проектными величина-
ми базового 15-ступенчатого компрессора двигателя ГТД-110. Из представлен-
ного сравнения следует, что проектируемый 16-ступенчатый компрессор должен 
иметь на 18% увеличенную величину приведенного расхода воздуха и  на 25% 
увеличенную степень повышения полного давления при условии обеспечения 
достаточных запасов газодинамической устойчивости (минимальная величина 
∆Ку = 10%).

Таблица 5
Проектные параметры компрессора

Параметр «110» (Проект) «160» (Проект)

n1 пр, об/мин 3000 3000
Gв пр отн, кг/с 1,002 1,18
π*к отн 1,05 1,31
η*к ад 0,84 0,867
∆Ку,% >15 >10*

На рисунке 11 представлен предварительный продольный разрез компрес-
сора с дополнительной «0» ступенью на входе.

Рис. 11. Предварительный продольный разрез компрессора с дополнительной «0» 
ступенью на входе
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Требуемое форсирование параметров компрессора (величина расхода воз-
духа и степень повышения полного давления) может быть обеспечено за счет по-
становки дополнительной «нулевой» ступени на входе в компрессор со степенью 
повышения полного давления в диапазоне π* = 1,3 … 1,4.

В таблице 6  представлены аэродинамические параметры на расчетном 
режиме для «нулевой» ступени и  для базового 15-ступенчатого компрессором 
в точке согласования.

Таблица 6
Аэродинамические параметры компрессора

Параметр  «0» Ступень 1…15 Ступени

n1 пр, об/мин 3000 2860
Gв пр отн, кг/с 1,18 0,92
π* 1,35 = π*отн ст 0,97 = π*к отн 

η*к ад ~0,91 ~0,872

Выполнен предварительный аэродинамический расчет компрессора с до-
полнительной «0» ступенью на входе на расчетной частоте вращения в стандарт-
ных условиях. Результаты расчета аэродинамических характеристик представ-
лены на рисунке 12, там же для сравнения представлены расчетные характери-
стики базового 15-ступенчатого компрессора и приведена линия согласования 
с дополнительной «0» ступенью. В таблице 7 представлено сравнение с расчет-
ных аэродинамических параметров с проектными величинами. Из анализа полу-
ченных расчетных данных следует, что постановка на вход дополнительной «0» 

Рис. 12. Предварительные аэродинамические характеристики компрессора 
с дополнительной «0» ступенью на входе
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ступени, имеющей степень повышения полного давления π* = 1,35 и величину 
адиабатического КПД η*к ад = ~0,91, позволит обеспечить заявленные аэродина-
мические параметры компрессора в целом.

Таблица 7
Проектные параметры компрессора

Параметр «160» (Проект) CFX расчет 

n1 пр, об/мин 3000 3000
Gв пр отн, кг/с 1,18  1,18 
π*к отн 1,31  1,32 
η*к ад 0,867  0,868 
∆Ку,% >10* ~17 

На рисунке 13 представлен конструктивный облик дополнительной «0» сту-
пени.

Рис. 13. Конструктивный облик дополнительной «0» ступени

В конструкции дополнительной «0» ступени применены:
—— цилиндрическая проточная часть на втулке рабочего колеса с  целью воз-
можности размещения передней опоры компрессора;

—— поворотные лопатки входного направляющего аппарата и направляющего 
аппарата «0» ступени, а  также надроторное устройство («щелевого» типа) 
над рабочими лопатками «0» ступени для обеспечения достаточных запасов 
газодинамической устойчивости и возможности регулирования в широком 
диапазоне по расходу воздуха;
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—— с целью повышения аэродинамической эффективности компрессора и 
с  учетом имеющегося опыта может быть ликвидировано надроторное 
устройство над рабочими лопатками 1-й ступени. 
В таблице 8 представлена предварительная оценка основных характеристи-

ческих параметров «0» ступени в сравнении с параметрами 1-й ступени, полу-
ченными в  результате 3D расчета. Из  сопоставления представленных данных 
следует, что по своим параметрам дополнительная «0» ступень аналогична 1-й 
ступени базового 15-ступенчатого компрессора.

Таблица 8
Аэродинамические параметры компрессора

Параметр «0» Ступень «1» Ступень

n пр, об/мин 3000 2862
Gв пр отн, кг/с 1,18  0,92
π*к 1,35  1,33
η*к ад ~0,91  0,93
Dk1, м 2,34  2,18
dвт1  0,557  0,61
Uk1, м/с 367,4  326,5
Ηт 0,211 0,248
С1а 0,361  0,400
Ηт/С1а 0,585  0,62
αвх, º 80…75  70
αвых, º 70…65  63,5

Выводы

С целью улучшения аэродинамических параметров компрессора на первом 
этапе исследований разработана расчетная трехмерная математическая модель, 
включающая в себя отборы воздуха из проточной части и элементы конструк-
тивного исполнения (радиуса сопряжения профилей лопаток с замковыми со-
единениями), и  выполнена верификация аэродинамических характеристик по 
имеющимся экспериментальным данным. Выявлено, что критическими эле-
ментами, оказывающими наибольшее влияние на аэродинамическое совершен-
ство и запасы газодинамической устойчивости исходного компрессора, являют-
ся конструктивное исполнение двухрядного спрямляющего аппарата и  форма 
выходного диффузора. Поэтому на втором этапе были выполнены работы по 
модификации спрямляющего аппарата и обводов проточной части диффузора, 
что позволило значительно увеличить как аэродинамическую эффективность, 
так и расчетные располагаемые запасы ГДУ компрессора на проектном режиме. 
После этого разработан проект компрессора с  увеличенной мощностью ГТД-
160 с дополнительной осевой ступенью на входе с целью увеличения приведен-
ного расхода воздуха и степени повышения полного давления на ≈20% в про-
ектной точке. Выполнено аэродинамическое проектирование рабочего колеса 
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нулевой ступени, обеспечивающего заявленные аэродинамические характери-
стики модифицированного компрессора.

Результаты выполненного аэродинамического проекта могут быть исполь-
зованы для последующей конструктивной проработки ГТД на этапе техпредло-
жения.

УДК 621.452.32
Ю. Н. Шмотин, Н. В. Кикоть, Г. В. Кретинин, 
И. А. Лещенко, К. С. Федечкин
ПАО «НПО “Сатурн”», г. Рыбинск 
igor.leshchenko@yandex.ru

ИССЛЕДОВАНИЕ ХАРАКТЕРИСТИК ТРЕХКОНТУРНОГО 
ДВИГАТЕЛЯ В СОСТАВЕ СИЛОВОЙ УСТАНОВКИ 
МНОГОЦЕЛЕВОГО САМОЛЕТА

Разработана поэлементная нелинейная математическая модель трехконтурного 
двигателя. Представлена методика учета внешнего сопротивления входного и  вы-
ходного устройств. Определены режимы полета, где перепуск воздуха в 3-й контур 
производит наибольший положительный эффект. Выполнен поиск оптимального 
управления регулируемыми элементами двигателя. Проведенная оценка показала, 
что на дозвуковых крейсерских режимах полета применение независимо управляе-
мого третьего контура позволяет улучшить топливную экономичность на 7–11%.

Введение

Традиционный путь совершенствования силовых установок (СУ) с газотур-
бинными двигателями, связанный с повышением параметров термодинамиче-
ского цикла, приблизился к  пределу. Поэтому работа по исследованию слож-
ных циклов авиационных ГТД приобретает особую актуальность. В частности, 
двигатели изменяемого цикла (ДИЦ) призваны революционно улучшить ЛТХ 
многорежимных самолетов за счет оптимальной адаптации силовой установки 
к каждому режиму полета.

Рекламные проспекты компании General Electric по проекту ADVENT 
(ADaptive Versatile ENgine Technology) обещают существенное, до 25%, сниже-
ние расхода топлива за счет применения независимо управляемого 3-го контура 
(рис. 1). Однако никаких конкретных сведений о параметрах цикла, особенно-
стях конструкции и управлении такой СУ не приводится.

В работе [1] проводится достаточно глубокий анализ указанного типа СУ. 
Тем не менее конкретных данных о том, насколько улучшается экономичность 
двигателя, в ней также не содержится.

В связи с этим для авторского коллектива приобрела актуальность задача 
исследования характеристик трехконтурного двигателя с целью оценки целесо-
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образности проведения НИОКР в данной области. Для обеспечения корректно-
сти оценок все данные сравнивались с двигателем-прототипом, имеющим схе-
му ТРДДФсм и параметры рабочего процесса, свойственные современным СУ 
отечественных истребителей. При этом предусматривается отбор воздуха в 3-й 
контур после 1-й ступени трехступенчатого вентилятора.

Проведение исследования потребовало разработки новых методик оценки 
экономичности СУ с  учетом внешнего сопротивления входного и  выходного 
устройств. Работа включает анализ параметров и характеристик трехконтурно-
го двигателя с  термодинамической точки зрения, оптимизацию его программ 
управления, предварительную оценку особенностей течения в точке отбора воз-
духа в 3-й контур, а также конструктивно-компоновочную проработку.

Объект исследования

Трехконтурный двигатель изменяемого процесса (ТДИП) содержит все 
элементы, имеющиеся у  ТРДДФсм. В  отличие от традиционного ТРДДФсм, 
ТДИП (рис. 2) также содержит:

—— канал 3-го контура (9);
—— регулируемое сопло 3-го контура (7);
—— регулируемый разделитель потоков (3), способный перекрыть вход в канал 
3-го контура. 

Рис. 2. Расчетная схема двигателя

Регулируемый разделитель потоков (3)  (обозначим его РК-1, как первый 
по потоку разделительный корпус), установлен за первой ступенью компрессора 
низкого давления (1). 

При открытии канала 3-го контура часть воздуха из-за первой ступени ком-
прессора низкого давления поступает в указанный канал и вытекает в атмосферу 
через отдельное регулируемое сопло 3-го контура (7).

Рис. 1. Проект ADVENT компании General Electric
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Когда канал 3-го контура перекрыт, весь воздух из  первой ступени КНД 
поступает в  последующие ступени КНД. В  этом случае первая ступень КНД 
(1) и группа последующих ступеней КНД (2) работают как единый компрессор, 
аналогично КНД традиционного ТРДДФсм.

Будем для определенности называть 1-ю ступень компрессора низкого дав-
ления КНД-1, а группу его последующих ступеней — КНД-2.

После КНД-2  по тракту двигателя расположен нерегулируемый разде-
литель потоков (4), характерный для традиционной схемы ТРДДФсм (РК-2). 
На РК-2 поток воздуха, вышедший из КНД-2, разделяется на два потока. По-
ток внутреннего контура проходит последовательно через компрессор высоко-
го давления (5), основную камеру сгорания (13), турбину высокого давления 
(11) и турбину низкого давления (12).

Поток наружного контура проходит через канал второго контура (10) и сме-
шивается с потоком внутреннего контура в смесителе (6). Далее смешанный по-
ток проходит через форсажную камеру сгорания (14) и выбрасывается в атмо
сферу через основное сопло (8), общее для 1-го и 2-го контуров.

Для моделирования значительного отбора воздуха после 1-й ступени КНД 
необходимо вместо базовой его характеристики использовать отдельные харак-
теристики его 1-й ступени и 2-й группы ступеней.

На основе 3-D модели, подготовленной для газодинамических расчетов 
трехступенчатого компрессора в среде FINE Turbo, был реализован расчет ха-
рактеристик отдельно для 1-й ступени и для группы, состоящей из 2-й и 3-й сту-
пеней. В качестве иллюстрации на рисунке 3 представлена характеристика ис-
ходного трехступенчатого КНД, а также характеристики КНД-1 и КНД-2.

Анализ силовой установки с  использованием «внутридвигательных» по-
казателей эффективности двигателя выявил, что применение 3-го контура не 
позволяет улучшить экономичность на крейсерских режимах полета. Этот факт 
связан с существенно неоптимальным распределением работы термодинамиче-
ского цикла по контурам, в результате чего значительный рост суммарного рас-
хода воздуха при заданной тяге двигателя не приводит к заметному снижению 
расхода топлива.

В связи с вышеуказанным возникла необходимость оценивать тягу не дви-
гателя, а силовой установки, принимая во внимание не только разницу импуль-
сов входящего и выходящего потоков рабочего тела VGcGR cc ⋅−⋅= â , но и внеш-
нее сопротивление входного и выходного устройств.

Методика учета внешнего сопротивления входного  
и выходного устройств

Внешнее сопротивление сверхзвукового входного устройства (СВУ) со-
стоит из  сопротивления обечайки и  дополнительного сопротивления. Допол-
нительное сопротивление ÄîïX  возникает только на тех режимах работы СВУ, 
когда его коэффициент расхода j < 1. В рамках настоящей работы учитывалось 
только дополнительное сопротивление входного устройства. Сила сопротивле-
ния входного устройства по жидкому контуру определяется с помощью выраже-
ния
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Äîï Äîï Âõ ,XX c Q F= ⋅ ⋅
 

где 
2

2
VQ = ρ⋅  — скоростной напор; ÂõF  — площадь входного сечения возду-

хозаборника; ÄîïXc  — безразмерный коэффициент аэродинамического сопро-
тивления воздухозаборника по жидкой линии тока.

Величина ÄîïXc  изменяется при изменении режима работы входного 
устройства и скорости полета. При 1ϕ =  величина ÄîïXc  равна 0. При умень-
шении φ величина ÄîïXc  возрастает. Увеличение числа М полета приводит 
к возрастанию коэффициента аэродинамического сопротивления. Для справки: 
при 5.0=ϕ  и  8.0=HM  величина ÄîïXc  составляет 0.23.

Внешнее сопротивление кормовой части выходного устройства сверхзвуко-
вого самолета возникает на сужающемся участке кормовой части гондолы. Сила 
сопротивления кормовой части определяется по формуле

Êîðì Êîðì Ìèä ,XX C Q F= ⋅ ⋅
 

где 
2

2VQ ⋅ρ=  — скоростной напор; ÌèäF  — площадь миделевого сечения мото-

гондолы; ÊîðìXc  — коэффициент аэродинамического сопротивления.
Коэффициент аэродинамического сопротивления Xc  задается как зависи-

мость от отношения площадей Ìèä

C

F
F

, с расслоением зависимости по числу М 

полета.

Оценка потерь эффективной тяги за счет сопротивления входного 
и выходного устройств

Прежде чем переходить от так называемых «внутридвигательных» тяги 
и удельного расхода топлива к аналогичным параметрам, определяемым с уче-
том внешнего сопротивления (эффективным характеристикам силовой уста-
новки), необходимо оценить, на каких режимах работают входное и выходное 
устройства и какие значения принимает их аэродинамическое сопротивление.

В качестве базовой эталонной информации авторы располагают результа-
тами расчета двигателя-прототипа, выполненного без 3-го контура, т. е. по схеме 
ТРДДФсм. Для этого двигателя существует перечень условий полета и режимов 
его работы, при известных значениях тяги, определяемой без учета внешнего со-
противления. Эти расчетные точки были оценены с помощью модели ТДИП.

В результате расчета получены данные, подтверждающие, что коэффици-
ент расхода входного устройства имеет значение, меньшее 1, на всех режимах, 
кроме полета с максимальной скоростью. Так, при полете на малой высоте с до-
звуковой скоростью из-за большой плотности атмосферного воздуха двигатель 
приходится очень глубоко дросселировать, в результате φ принимает значение 
0.4. На этом же режиме полета внешние створки сопла максимально прикрыты, 
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в результате отношение площадей Ìèä

C

F
F

, а следовательно, и  ÊîðìXc  также име-

ют максимальные значения.
Наибольшее значение коэффициента аэродинамического сопротивления 

СВУ достигается на крейсерских режимах полета (у земли и на высоте 11 км), 
а также при полете у земли с трансзвуковой скоростью при максимальном ско-
ростном напоре.

На рисунке 4  представлены относительные составляющие тяги двигателя 
для различных условий полета. 100% соответствует тяге двигателя, получаемой 
по разнице его выходного и входного импульсов. Если от этой тяги отнять силы 
внешнего сопротивления на входном и выходном устройствах, то для придания 
пропульсивной силы летательному аппарату остается лишь эффективная тяга 
силовой установки RЭфф. В наибольшей степени потери на внешнее сопротивле-
ние актуальны на крейсерских режимах полета у земли.

Рис. 4. Относительные значения составляющих тяги для различных условий полета 
и режимов работы двигателя-прототипа (100% — тяга двигателя)

Так, например, на режиме Н = 0, Мн = 0.7 суммарная доля потерь превы-
шает 40%! Из них большая часть приходится на входное устройство. Таким об-
разом, для сообщения самолету движущей силы, достаточной для поддержания 
установившегося горизонтального полета, остается менее 60% от тяги двигателя. 
При дальнейшем анализе характеристик СУ будем оперировать со значениями 
именно эффективной тяги для режимов, отображенных на рисунке 4.

Тяга двигателя напрямую связана с  расходом топлива. Уменьшение тяги 
двигателя при сохранении постоянной эффективной тяги СУ должно снижать 
режим работы двигателя и уменьшить расход топлива. Таким образом, очевидна 
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идея поиска путей снижения внешнего сопротивления силовой установки при 
поддержании заданных значений эффективной тяги.

Анализ данных, отображенных на рисунке 4, помогает обосновать перечень 
режимов полета и работы двигателя, для которых такой поиск актуален. Так, на-
пример, для режимов полного форсажа при числе М = 0.9 смысла снижать внеш-
нее сопротивление нет, поскольку оно и так минимально. Нет также смысла ис-
кать способ увеличить площадь среза сопла для полетов с высокими скоростями 
на форсированных режимах, поскольку роль потерь невелика, а сверхзвуковые 
створки сопла находятся на механических упорах.

Таким образом, предметом дальнейшего исследования выбраны:
—— дозвуковые крейсерские режимы полета;
—— сверхзвуковой крейсерский бесфорсажный режим;
—— режим полета у земли на режиме ПФ с максимальным скоростным напо-
ром.

Оценка эффективности трехконтурной схемы с учетом 
дополнительного сопротивления входного и выходного устройств

Для исследования выбрано 6 режимов полета и работы силовой установки:
1) Н = 0, Мн = 1.224, полный форсаж;
2) Н = 0, Мн = 0.7, крейсерский бесфорсажный, Ýô îòíR = 0.073;
3) Н = 0.2, Мн = 0.61, крейсерский бесфорсажный, Ýô îòíR = 0.073;
4) Н = 11, Мн = 0.9, крейсерский бесфорсажный, Ýô îòíR = 0.076;
5) Н = 11, Мн = 0.9, крейсерский бесфорсажный, Ýô îòíR = 0.055;
6) Н = 15, Мн = 1.6, крейсерский бесфорсажный, Ýô îòíR = 0.175.
Для каждого из указанных режимов работы двигателя имеются результаты 

расчета, полученные для компоновки ТРДДФсм с базовой программой управле-
ния, оптимизированной по параметрам двигателя без учета внешнего сопротив-
ления входного и выходного устройств. Эти данные будем называть параметрами 
двигателя-прототипа. Они будут приняты за основу при сравнении достижимых 
эффектов улучшения экономичности.

Для каждого режима полета с помощью метода IOSO [3] решалась задача 
оптимизации управления. Постановка задачи была следующая.

В состав варьируемых переменных входили:
—— угол установки ВНА КНД-1;
—— площадь смесителя по наружному контуру;
—— площадь критического сечения сопла 1-го и 2-го контуров;
—— площадь критического сечения сопла 3-го контура.
Эффективная тяга задается как параметр режима работы, по которому огра-

ничивается подача топлива в основную камеру сгорания. При этом для форси-
рованного 1-го режима полета было принято, что величина коэффициента из-
бытка воздуха ÔÊÑα  такая же, как у двигателя-прототипа.

В качестве целевой функции использовался эффективный удельный рас-
ход топлива. Накладывались функциональные ограничения на минимальные 



26

запасы устойчивости каскадов компрессора, максимальные частоты вращения 
роторов и температуру газа перед турбиной.

В рамках данного исследования ставилась задача оценить изолированное 
влияние использования 3-го контура на улучшение экономичности по эффек-
тивным параметрам силовой установки. Поэтому для каждого режима работы 
решалась еще одна задача, постановка которой отличается от описанной выше 
по тексту тем, что сопло 3-го контура прикрыто полностью, т. е. двигатель пред-
ставляет собой обычный ТРДДФсм.

Результаты решения данных задач представлены на рисунках 5–8. Обо-
значение «Опт ПУ ТДИП» соответствует оптимизированному управлению с ис-
пользованием 3-го контура; «Опт ПУ ТРДДФсм» — оптимизированному управ-
лению без использования 3-го контура; «Прототип»  — двигателю-прототипу, 
управляемому по его внутренним параметрам.

По представленным на рисунке 5  результатам можно сделать следующие 
выводы.

Рис. 5. Оценка снижения эффективного удельного расхода топлива СУ

На всех режимах полета оптимальное управление с  3-м контуром позво-
лило снизить эффективный удельный расход топлива. Максимально достижи-
мый эффект указанного снижения составляет 11% для режимов полета Н = 0, 
Мн = 0.7 и Н = 0.2, Мн = 0.61. Для крейсерских полетов на высоте 11 км можно 
снизить эффективный удельный расход топлива на 7–9.5%. На режиме сверх-
звукового бесфорсажного крейсерского полета применение 3-го контура позво-
ляет снизить эффективный удельный расход топлива на величину порядка 3%. 
Высокий потенциал улучшения экономичности (до 5%) на режиме сверхзвуко-
вого форсированного полета у земли говорит скорее о том, что указанный режим 
двигателя-прототипа оптимизирован под критерии, не связанные с экономич-
ностью.
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Для всех 6  режимов полета и  работы двигателя применение 3-го контура 
позволило увеличить расход воздуха на входе в двигатель и соответственно сни-
зить аэродинамическое сопротивление входного (рис.  6) и  выходного (рис.  7) 
устройств.

Рис. 6. Оценка аэродинамического сопротивления входного устройства

Рис. 7. Оценка аэродинамического сопротивления выходного устройства
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Доля воздуха, перепускаемого после 1-й ступени КНД в 3-й контур, дости-
гает 25% (рис. 8).

Рис. 8. Степень двухконтурности по РК-1

Для вариантов оптимизированного управления без использования 3-го 
контура («Опт  ПУ  ТРДДФсм») также наблюдается снижение эффективного 
удельного расхода топлива силовой установки, но достижимое улучшение эко-
номичности значительно меньше (не более 4%).

Заключение

Усложнение схемы двигателя, связанное с организацией течения через не-
зависимо управляемый 3-й контур, позволяет заметно улучшить согласование 
входного устройства, двигателя и выходного устройства в составе силовой уста-
новки многоцелевого сверхзвукового самолета. Проблема низкой топливной 
эффективности «переразмеренной» СУ на крейсерских режимах успешно реша-
ется за счет перепуска избыточного воздуха через 3-й контур.

За счет 3-го контура можно улучшить топливную экономичность на 7–11% 
на дозвуковых крейсерских режимах полета, и на 3% — на сверхзвуковых бес-
форсажных режимах. Основным фактором полезного эффекта является умень-
шение сил внешнего сопротивления, что позволяет снизить потребный режим 
работы двигателя и  расход топлива. При этом оптимальное по эффективному 
расходу топлива управление обычным ТРДДФсм позволяет снизить расход то-
плива не более чем на 4% по сравнению с прототипом.

Для рассмотренной схемы ТДИП реализация отбора воздуха из-за первой 
ступени КНД может сделать проблематичной обеспечение устойчивой работы 
КНД при закрытом третьем контуре. Возможными путями решения данной 
проблемы являются разработка и  применение механизма перекрытия полости 
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переходного канала 3-го контура (на входном участке) на режимах с нулевыми 
расходами воздуха через него, либо постоянный перепуск в минимальных коли-
чествах (порядка 2–4% от расхода на входе в двигатель) на всех режимах работы 
двигателя течет через 3-й контур.

Проработка объемно-массовой компоновки дополнительных элементов, 
связанных с реализацией течения в 3-м контуре, показала положительный ре-
зультат (возрастание массы силовой установки не превышает величины массы 
топлива, сэкономленного за один типовой полет).
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РАСЧЕТНОЕ ИССЛЕДОВАНИЕ ВЛИЯНИЯ ВЕЛИЧИНЫ 
РАДИАЛЬНОГО ЗАЗОРА НА ХАРАКТЕРИСТИКИ 
ВЫСОКОНАПОРНЫХ ДИАГОНАЛЬНЫХ И ЦЕНТРОБЕЖНЫХ 
СТУПЕНЕЙ

Проведено расчетное исследование влияния величины радиального зазора на 
характеристики ступеней современных малоразмерных ГТД. Для рассмотренных 
в  работе ступеней были созданы верифицированные по результатам эксперимента 
расчетные CFD-3D модели. Полученные результаты показали значительное влияние 
величины радиального зазора на положение границы устойчивой работы компрес-
сора и незначительное влияние на уровень КПД в области линии рабочих режимов.

Ключевые слова: диагональный и  центробежный компрессор, характеристика, 
радиальный зазор.

Введение

В процессе разработки газотурбинных двигателей большое внимание уде-
ляется вопросам экономичности и безопасной эксплуатации двигателей, кото-
рые зависят также от аэродинамического совершенства и состояния проточной 
части компрессора. Одним из факторов, влияющих на аэродинамику компрес-
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сора, является величина радиального зазора, которая может меняться (в сторо-
ну увеличения) на различных этапах жизненного цикла двигателя и оказывать 
влияние на окончательные его параметры и характеристики. Следует отметить, 
что наибольшее влияние величина радиального зазора оказывает на течение 
в центробежных компрессорах [1], где сказываются малые размеры лопаточных 
венцов (высота лопатки на выходе из компрессора 7–10 мм) и высокие скорости 
на выходе из импеллера, которые достигают 1,1–1,3 Мабс. 

Расченая модель компрессора

В настоящее время наиболее универсальным расчетным инструментом для 
исследования течения в турбомашинах являются верифицированные численные 
методы расчета пространственного течения (CFD-3D), основанные на решении 
уравнений Навье—Стокса в форме осреднений по Рейнольдсу (RANS). Успеш-
ное применение таких методов на практике возможно только при отработанной 
технологии проведения вычислительных исследований. Весь технологический 
процесс создания расчетной CFD-модели для расчета характеристик компрес-
сора (рис. 1) можно разбить на следующие этапы:

1.	 Построение расчетной геометрической модели на основе реальной кон-
струкции.

2.	 Построение расчетной сетки.
3.	 Настройка «решателя» и выполнение расчета.

Рис. 1. Технологический процесс применения CFD-кода

В ранее представленных работах [2, 3] показаны особенности технологиче-
ского процесса применения CFD-кода для расчета характеристик диагональных 
и центробежных компрессоров. Созданная расчетная модель учитывает степень 
детализации геометрической модели компрессора и параметров расчетной сет-
ки, особенности модели турбулентности и  настройки «решателя». Критерием 
достоверности результатов расчета выступает степень совпадения их с  экспе-
риментальными данными, как по интегральным, так и  по локальным распре-
делениям ряда параметров. На рисунке 2 показаны результаты сравнения рас-
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четных и экспериментальных характеристик одного из рассмотренных в работе 
компрессоров.

Основные результаты

Для оценки влияния величины радиального зазора на характеристику сту-
пени были выбраны три ступени, созданные для современных малоразмерных 
ГТД, с параметрами, представленными в таблице 1. Расчет характеристик был 
выполнен при двух величинах радиальных зазоров: минимальный (Δr_min), 
который составляет примерно 2%, и максимальный (Δr_max), который состав-
ляет примерно 7% высоты лопатки на выходе из рабочего колеса (h_вых._рк.). 
Результаты расчета характеристик в широком диапазоне частот вращения изо-
бражены на рисунке 3. Качественная картина течения в проектной точке на ха-
рактеристике ступени представлена на рисунке 4, где изображено распределение 
числа Мотн (рабочее колесо) и Мабс (диффузор + спрямляющий аппарат) в пло-
скости решеток лопаточных венцов на 90% высоты проточной части для различ-
ных величин радиального зазора.

Таблица 1
Параметры ступеней

Параметр Ступень № 1 
(диагонал.)

Ступень № 2 
(диагонал.)

Ступень № 3 
(центробежн.)

Проектное π* 4.7 8.7 10.0
U_вых._рк м/с 505 679 672
h_вых._рк мм 9.4 10 8

Представленные результаты показывают, что независимо от газодинамиче-
ских параметров ступеней увеличение радиального зазора оказывает наиболь-
шее влияние на снижение запаса ГДУ (оцениваемого по степени повышения 

Рис. 2. Расчетная и экспериментальная характеристики диагональной ступени
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Рис. 3. Характеристика ступеней № 1, № 2, № 3 при различных величинах радиального 
зазора
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Рис. 4. Картина течения в плоскости решеток лопаточных венцов на 90% высоты 
проточной части для ступеней № 1, № 2, № 3 при различных величинах радиального 

зазора
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давления) во всем рабочем диапазоне частот вращения. Расход воздуха также 
значительно уменьшается в диапазоне частот вращения от 70% до 95%. При этом 
в  области рабочей линии уровень КПД изменяется незначительно (менее 1%) 
в  рабочем диапазоне частот вращения. Характерная картина течения для всех 
трех ступеней показывает, что увеличение радиального зазора приводит к зна-
чительному увеличению зоны интенсивного вихревого течения в периферийной 
части рабочего колеса, которая снижает работу всей ступени. Это оказывает до-
полнительный дросселирующий эффект на течение в колесе за счет загромож-
дения проточной части и  «выдавливает» систему скачков уплотнения к  вход-
ной кромке колеса. В результате такого смещения скачков уплотнения средние 
и периферийные сечения начинают работать на больших углах атаки, что ведет 
к уменьшению расхода воздуха через ступень и запаса ГДУ. Такая особенность 
течения в рабочем колесе при увеличении радиального зазора прослеживается 
для всех трех ступеней, и чем больше проектная степень повышения давления 
в ступени, тем больше влияние на газодинамические параметры ступени.

Заключение

Результаты данной работы показали возможность создания верифициро-
ванной по результатам эксперимента расчетной CFD-модели течения в  ком-
прессоре, основанной на решении уравнений Навье — Стокса в форме осред-
нений по Рейнольдсу. Созданные модели позволили провести исследования 
по оценке виляния величины радиального зазора на характеристики ступеней
и рассмотреть механизм влияния перетекания в зазоре на интегральные параме-
тры ступени. Представленные результаты показали существенное влияние вели-
чины радиального зазора на запас ГДУ и расход воздуха и значительно меньшее 
влияние на уровень КПД в рабочем диапазоне частот вращения. Данное иссле-
дование позволит на ранних стадиях разработки компрессора более реалистично 
оценивать характеристики ступеней для дальнейшего их использования в моде-
ли двигателя, что, в  свою очередь, уменьшит технический риск при создании 
новых ГТД.
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СИСТЕМА ГАЗОДИНАМИЧЕСКОЙ ТЕХНОЛОГИИ  
СГТ1-60-120 НА БАЗЕ ГТД ДЛЯ ПОЛУЧЕНИЯ 
ДАЛЬНОБОЙНЫХ ГАЗОКАПЕЛЬНЫХ СТРУЙ

Приводится описание системы формирования дальнобойных газокапельных 
струй с  мелкодисперсной структурой капель СГТ1-60-120. Она создана на основе 
новой газодинамической технологии. В  качестве источника воздуха использует-
ся ГТД. В системе формируется двухфазная газокапельная струя с размером капель 
100–300 мкм и скоростью порядка 80–100 м/с. Созданная установка не имеет отече-
ственных и зарубежных аналогов.

Вводная часть

Ранее в работе [1] были представлены результаты, посвященные разработке 
новой газодинамической технологии формирования двухфазных газокапельных 
струй мелкодисперсной структуры большой мощности и дальности. Подобные 
струи могут использоваться для различных применений, однако наиболее часто 
они востребованы в системах пожаротушения, поскольку имеется ряд объектов, 
которые на сегодняшний день очень трудно или невозможно потушить суще-
ствующими системами пожаротушения: это высотные здания, пожары с высо-
кой интенсивностью излучения и  лесные пожары. Такие системы создаются 
на основе новой газодинамической технологии, разработанной в  Московском 
авиационном институте [2]. В  ней используется для получения струи воздух, 
с помощью которого тушащая жидкость (вода) диспергируется и разгоняется до 
больших скоростей. Исследования [3–5] показали, что наилучшим источником 
мощности и необходимого количества воздуха является ГТД. 

Основная часть

На основе газодинамической технологии и использования ГТД ТА-6 была 
разработана СГТ1-60-120 — система газодинамической технологии номер 1 с рас-
ходом 60  л/с и  рабочей дальностью струи 120  м. Схема установки приведена на 
рисунке 1.

Система работает следующим образом: воздух для формирования струи 
отбирается от компрессора ГТД ТА-6  с  давлением 4  атм. и  расходом воздуха 
1,5 кг/с и поступает в камеру смешения. Вода от насоса, установленного на по-
жарной машине, с давлением 10 атм. и расходом 60 л/с также поступает в камеру 
смешения, в которой происходит диспергирование жидкости на капли в диапа-
зоне размеров 100–300 мкм и формирование двухфазного газокапельного потока 
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необходимой структуры. Полученный двухфазный поток направляется в сопло, 
в котором разгоняется до скоростей порядка 80–100 м/с, формируя двухфазную 
газокапельную струю.

На рисунке 2 показан ГТД ТА-6, используемый в установке в качестве ис-
точника воздуха. На рисунке 3 представлен сравнительный график, иллюстри-
рующий возможности по дальности двухфазных и однофазных струй. Экспери-
ментальная точка по дальности на графике порядка 140 м получена на установ-
ке СГТ1-60-120. Из графика следует, что при одинаковых условиях по расходу 
и давлению жидкости газодинамическая технология позволяет увеличить даль-
нобойность струи по крайней мере в два раза по сравнению с существующей.

Рис. 2. ГТД ТА-6

На рисунке 4 показан общий вид установки с управляемым соплом. Сопло 
управляется с выносного пульта, показанного на рисунке 5, в  горизонтальной 
плоскости на 350° и в вертикальной плоскости на 65°.

Рис. 1. Схема системы СГТ1-60-120 на основе ГТД ТА-6
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Рис. 3. Сравнительные данные по дальности однофазных и двухфазных струй

Рис. 4. Общий вид установки СГТ1-60-120 на автомобиле КАМАЗ
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Рис. 5. Выносной пульт управления установкой

Испытание установки на дальность полета струи показано на рисунке 6.

Рис. 6. Испытание установки на дальность

Заключительная часть

При тушении пожара СГТ1-60-120  эффективно решаются следующие за-
дачи пожаротушения:

1.	 Преодоление расстояния до очага пожара — oбеспечивается большой даль-
ностью струи от 100 до 150 м.

2.	 Срыв пламени — обеспечивается высокой скоростью струи до 100 м/с.
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3.	 Предотвращение доступа окислителя (воздуха) в зону горения и отвод тепла 
от зоны горения  — обеспечивается за счет размера капель струи порядка 
100–300 мкм и увеличением скорости испарения — в 1000 раз по сравнению 
с существующими системами.
Газодинамические системы по сравнению с существующими дают возмож-

ность:
•	 получить скорости рабочего тела в  начальном сечении струи в  несколько 

раз больше существующих;
•	 увеличить дальность в 2 раза, обеспечив подачу минимально необходимого 

количества жидкости на большие расстояния;
•	 обеспечить оптимальную дисперсность капель или частиц в очаге и окрест-

ности пожара (размером 100−300 мкм); 
•	 в 2 раза снизить расход огнегасящего вещества на единицу горящей площа-

ди;
•	 тушить пожары, которые трудно или невозможно тушить с близкого рас-

стояния;
•	 уменьшить время тушения пожара;
•	 сократить ущерб, причиняемый средствами тушения пожара.

Установка демонстрировалась на учении в рамках Международного салона 
средств обеспечения безопасности «Комплексная безопасность—2015», прово-
димом на базе Ногинского спасательного центра. Фотография работы СГТ1-60-
120 с вертолета показана на рисунке 7. На рисунке 8 представлен момент туше-
ния очага пожара. Созданная установка не имеет отечественных и зарубежных 
аналогов.

Рис. 7. Сравнительная дальность струи СГТ и обычной системы.
Снимок с вертолета на демонстрации системы в г. Ногинске.
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Рис. 8. Момент тушения бензинового очага пожара
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ИССЛЕДОВАНИЕ ЭФФЕКТИВНОСТИ РЕГУЛИРОВАНИЯ 
СОПЛА СИЛОВОЙ УСТАНОВКИ ДОЗВУКОВОГО 
ТРАНСПОРТНОГО САМОЛЕТА ИНТЕГРАЛЬНОЙ 
АЭРОДИНАМИЧЕСКОЙ КОМПОНОВКИ

В представленной работе рассматривается эффективность регулирования сопла 
силовой установки дозвукового транспортного самолета, выполненного по нетради-
ционной аэродинамической компоновке — летающее крыло. Оценивается влияние 
изменения площади сопла как на характеристики двигателя, так и силовой установ-
ки. Для оценки влияния площади сопла на параметры и характеристики двигателя 
используется поэлементная нелинейная математическая модель двигателя. Переход 
от характеристик двигателя к характеристикам силовой установки в ходе исследова-
ния выполняется путем дополнительного учета сил внешнего сопротивления вход-
ного устройства.

В настоящее время аэродинамическая компоновка самолета типа «летаю-
щее крыло» считается весьма перспективной. Летающее крыло — разновидность 
схемы «бесхвостка» с редуцированным фюзеляжем, роль которого играет кры-
ло, несущее все агрегаты, экипаж и  полезную нагрузку. Благодаря отсутствию 
фюзеляжа и больших плоскостей управления обеспечивается высокая аэроди-
намическая эффективность такого планера. По оценкам ОКБ, величина аэро-
динамического качества может достигать величины порядка 20–22. Компоновка 
«Летающее крыло» обеспечивает дополнительные преимущества, например воз-
можность снизить удельную массу планера и за счет этого существенно увели-
чить массу полезной нагрузки или запаса топлива.

Силовая установка указанного типа ЛА включает в себя ТРДД со смеше-
нием потоков наружного и внутреннего контуров с плоским соплом. Для дозву-
ковых самолетов рассматриваемой схемы наилучшая топливная эффективность 
обеспечивается при большой степени двухконтурности, порядка 4–6 [1].

При проектировании силовой установки для указанного типа ЛА приходит-
ся сталкиваться с  проблемой обеспечения достаточного запаса газодинамиче-
ской устойчивости двигателей. Дело в том, что находящийся на передней кром-
ке крыла воздухозаборник имеет весьма сложную пространственную геометрию 
(рис.  1). Узкий щелеобразный вход на довольно коротком участке переходит 
в круглый канал, необходимый для сопряжения с входным сечением двигателя.

Внутренняя аэродинамика таких каналов весьма сложна и в настоящее вре-
мя интенсивно исследуется и совершенствуется. Однако уже сейчас можно с вы-
сокой определенностью утверждать, что на входе в двигатель ожидается весьма 
значительная радиальная и  окружная неравномерность потока. Как известно, 
наличие неравномерности на входе в компрессор уменьшает запас его газодина-
мической устойчивости.
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Рис. 1. Общий вид канала воздухозаборника

При работе двигателя на земле в условиях отсутствия скоростного напора 
создаются наиболее неблагоприятные условия для работы вентилятора. С одной 
стороны, здесь следует ожидать наибольшего уровня неравномерности потока на 
входе, что должно смещать границу устойчивой работы вниз — вправо. С другой 
стороны, докритический перепад давления на сопле уменьшает его пропускную 
способность и дополнительно дросселирует вентилятор. Это приводит к смеще-
нию рабочей точки вентилятора влево — вверх, приближая ее к границе устой-
чивой работы. На рисунке 2 показано поле полного давления в сечении входа 
в двигатель на режиме работы последнего в земных условиях и нулевой скоро-
стью набегающего потока. Поле давления имеет значительную неоднородность.

При работе двигателя на крейсерском режиме полета ЛА описанные выше 
особенности менее выражены (рис. 3).

	

Рис. 2. Поле полного давления на входе 
в двигатель в стартовых условиях

Рис. 3. Поле полного давления на входе 
в двигатель в условиях крейсерского полета

Особенностью щелевого входного устройства является достаточно большие 
потери при нулевой скорости полета. Как показали расчеты, увеличение потерь 
на 5% заметно усугубляет проблему обеспечения устойчивой работы вентиля
тора.

На рисунке 4 видно смещение рабочей линии и уменьшение располагаемо-
го Пи сопла при увеличении потерь во входном устройстве. Указанные расчеты 
выполнены с  использованием программного комплекса ThermoGTE, предна-
значенного для термодинамического анализа газотурбинных двигателей разных 
схем [2].
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Рис. 4. Рабочая линия и уменьшение располагаемого Пи сопла при увеличении потерь  
во входном устройстве

Очевидным способом повышения запаса ГДУ вентилятора на неблагопри-
ятных режимах является применение регулируемого сопла. Например, в усло-
виях работы двигателя на земле при отсутствии скоростного напора такое сопло 
следовало бы «раскрывать», чтобы сместить вниз рабочую линию вентилятора. 
А в условиях крейсерского полета, наоборот, с помощью сопла рабочая линия 
КНД «поднималась» бы вверх настолько, чтобы обеспечить повышенный уро-
вень КПД вентилятора. При очевидных выгодах применения регулируемого 
сопла с точки зрения внутренней термогазодинамики двигателя имеется и один 
существенный недостаток, связанный с наличием в составе силовой установки 
весьма крупногабаритного регулируемого устройства с  мощными приводами, 
имеющего значительную массу и сложную конструкцию.

Поэтому основной задачей настоящей работы было оценить, можно ли 
обойтись без применения регулируемого сопла. Для этого были проведены рас-
четные исследования с использованием математической модели двигателя с це-
лью оценить, какие преимущества по величине удельного расхода топлива дает 
регулирование сопла.

В процессе проведения работы было исследовано влияние изменения пло-
щади критического сечения сопла на удельный расход топлива и  температуру 
перед турбиной в  условиях нулевой скорости на земле. Результаты приведены 
на рисунке 5. Важно отметить, что изменение критики существенно не влияет на 
температуру перед турбиной. При взлетной тяге наименьший удельный расход 
топлива обеспечивается при расчетном значении площади критического сече-
ния сопла.

На рисунке 6  показано изменение запаса устойчивости в  зависимости от 
изменения площади критического сечения сопла. Увеличение площади критики 
на 5% позволяет увеличить запас устойчивости КНД примерно на 5%.
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Рис. 5. Влияние площади критики сопла для режима H = 0, Mн = 0

Рис. 6. Изменение запаса устойчивости в зависимости от изменения площади 
критического сечения сопла

Таким образом, для взлетного режима увеличение площади сопла на 5% 
позволяет заметно повысить устойчивость вентилятора, при этом температура 
перед турбиной практически не повышается. Увеличение удельного расхода 
топлива с учетом кратковременной работы на взлетном режиме не должно суще-
ственно ухудшить характеристики самолета.

Рассмотрим влияние площади критического сечения сопла на крейсерском 
режиме полета. Расчет дроссельных характеристик в этих условиях для различ-
ных значений критики показал, что увеличение критического сечения сопла на 
5% приводит к заметному ухудшению КПД вентилятора, причем на всех режи-
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мах работы двигателя. Соответственно удельный расход топлива заметно увели-
чивается при таком раскрытии сопла.

Оптимальную по экономичности величину площади сопла удобно оцени-
вать с помощью таких зависимостей, где эксплуатационные параметры двигате-
ля (температура газа перед турбиной и удельный расход топлива) представлены 
в виде зависимостей от площади критического сечения при фиксированных зна-
чениях тяги. На рисунке 7 видно, что оптимум по температуре газа и удельному 
расходу топлива соответствует уменьшенному на 1,5% значению площади сопла. 
Если в угоду запасам на взлетном режиме раскрыть сопло на 5%, мы значительно 
потеряем в  экономичности. Таким образом, изолированный анализ двигателя 
показал необходимость применения регулируемого сопла.

Рис. 7. Влияние площади сопла сопла для режима H = 11, Mн = 0,8

При расчетах летно-технических характеристик летательного аппарата сле-
дует учитывать внешнее сопротивление входного и  выходного устройств. Из-
вестно, что режим работы двигателя и площадь среза сопла оказывают заметное 
влияние на силу сопротивления. В свою очередь, учет сопротивления может из-
менить наши оценки оптимального значения площади критики сопла.

Наиболее значимой силой является сопротивление воздухозаборника по 
жидкой линии тока. В различных самолетостроительных конструкторских бюро 
существуют свои уникальные методики для определения сопротивления вход-
ного устройства. В частности, применяются зависимости, корректирующие по-
ляру самолета. В нашем случае для проведения исследования целесообразно вы-
делить изолированную величину внешнего сопротивления входного устройства 
для более простого ее учета.

Для этого мы используем простую формулу (1), определяющую силу сопро-
тивления по жидкой линии тока через перепад давлений на площади и разницу 
импульсов потока воздуха [3]. С использованием данной формулы был рассчи-
тан коэффициент аэродинамического сопротивления Сх, приведенный к пло-
щади входа воздухозаборника.
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 	 ( )1 1 0 1 1 0 ;spillD K m V V A P P= − + −        	
(1)

где, Dspill — сила сопротивления по жидкой линии тока; V1, V0 — скорость пото-
ка на входе в воздухозаборник и невозмущенного потока соответственно; m1 — 
массовый расход воздуха через воздухозаборник; A1 — площадь входа в воздухо
заборник; P1, P0 — полное давление на входе в воздухозаборник и невозмущен-
ного потока соответственно; K — коэффициент подсасывающей силы.

В модели силовой установки величина Сх используется как зависимость 
от коэффициента расхода воздухозаборника Фи с расслоением по числу Маха 
полета. При расчете коэффициента внешнего сопротивления было необходи-
мо задать коэффициент подсасывающей силы К. Для традиционных дозвуко-
вых воздухозаборников этот коэффициент равен 0,4, для сверхзвуковых — 0,7. 
В расчете он принят равным 0,55. На рисунке 8 приведены результаты расчета 
коэффициента внешнего сопротивления в зависимости от коэффициента рас-
хода в воздухозаборнике для различных скоростей полета. По нашим оценкам, 
результат достаточно близок к оценкам, выполненными другими авторами, на-
пример Рональдом Симмонсом [4].

Рис. 8. Результаты расчета коэффициента внешнего сопротивления в зависимости  
от коэффициента расхода в воздухозаборнике для различных скоростей полета

Следующим этапом нашего исследования было определение зависимости 
эффективного расхода топлива с учетом сопротивления входного устройства. На 
рисунке 9 приведены результаты расчетов зависимости эффективного удельно-
го расхода топлива от эффективной тяги для различных площадей критическо-
го сечения сопла. В соответствии с результатами расчета можно сделать вывод: 
увеличение критического сечения сопла не приводит к  существенному росту 
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эффективного удельного расхода топлива. При этом в области крейсерских зна-
чений тяги, величина коэффициента расхода воздухозаборника имеет довольно 
низкое значение — порядка 0,75–0,8.

Рис. 9. Влияние площади сопла для режима H = 11, Mн = 0,8 с учетом внешнего 
сопротивления входного устройства

Низкое значение Фи входа приводит к заметному влиянию внешнего со-
противления воздухозаборника на эффективную тягу. Величина коэффициента 
лобового сопротивления Сх, приведенная к  площади входа воздухозаборника, 
достигает значения 0,02–0,04, при этом сила сопротивления, отнесенная к эф-
фективной тяге, составляет от 2 до 4%.

В соответствии с  результатами расчета можно сделать вывод: увеличе-
ние площади критического сечения снижает потери эффективной тяги за счет 
уменьшения сопротивления входного устройства на крейсерском режиме поле-
та летательного аппарата. 10%-ное увеличение Fср снижает силу сопротивления 
ВЗ примерно на 2%. 

Аналогично расчетам без учета внешнего сопротивления были построены 
параметрические зависимости, связывающие эффективный удельный расход 
топлива от площади критического сечения сопла при фиксированных значениях 
тяги (рис. 10). Для сравнения слева показаны зависимости, полученные без учета 
внешнего сопротивления.

В соответствии с результатом расчета можно сделать следующие выводы:
•• с учетом внешнего сопротивления входного устройства оптимум по удель-

ному расходу соответствует увеличенному на 1% значению площади крити-
ческого сечения;

•• с учетом внешнего сопротивления входного устройства уменьшается чув-
ствительность удельного расхода топлива к увеличению площади критиче-
ского сечения сопла сверх расчетной, соответствующей 1;
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Рис. 10. Влияние площади сопла для режима H = 11, Mн = 0,8 с учетом внешнего 
сопротивления входного устройства. Зависимости параметров от площади сопла при 

постоянной тяге

•• проблему повышения запаса устойчивости компрессора низкого давления 
можно решить путем установки нерегулируемого сопла большей пропуск-
ной способности.
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МЕТОДИКА ОПТИМИЗАЦИИ КАНАЛА ВХОДНОГО 
УСТРОЙСТВА СЛОЖНОЙ ПРОСТРАНСТВЕННОЙ 
КОНФИГУРАЦИИ, ПРЕДНАЗНАЧЕННОГО ДЛЯ 
ЛЕТАТЕЛЬНОГО АППАРАТА ИНТЕГРАЛЬНОЙ КОМПОНОВКИ

В статье рассматриваются методика и результаты оптимизационного иссле-
дования входного устройства, интегрированного в планер летательного аппара-
та, выполненного по аэродинамической схеме «летающее крыло». В результате 
оптимизации получено решение, снижающее потери на взлетном режиме на 
0.6% без ухудшения эффективности на крейсерском режиме.

Введение

В настоящее время наблюдается тенденция разработки самолетов нетра-
диционных аэродинамических форм. Это связано с  ужесточением требований 
к  летательным аппаратам и  обострившейся конкуренцией. Одним из  много
обещающих способов улучшения аэродинамического качества самолета явля-
ется интегрирование силовой установки в крыло. При такой компоновке вход 
в  воздухозаборник расположен под углом к  потоку, как следствие  — течение 
в  области входного устройства имеет сложный характер. Стремление снизить 
потери во входном устройстве приводит к необходимости использования весьма 
сложной формы канала [1].

При проектировании таких устройств используются методы математиче-
ского моделирования. Такие подходы позволяют существенно сократить рас-
ходы на разработку, заменив собой дорогостоящий эксперимент. Однако опыт 
и интуиция исследователя, как правило, не позволяют найти самую эффектив-
ную геометрическую форму канала. Поэтому совместно с математическими ме-
тодами необходимо применение современных методов оптимизации.

Данная работа посвящена разработке методики многорежимной оптими-
зации канала входного устройства, интегрированного в  крыло самолета. Цель 
работы — получить геометрию канала дозвукового воздухозаборника, высоко-
эффективного на всех режимах полета ЛА. 

В общем случае решение задачи оптимизации можно разделить на следую-
щие этапы [2]:

•• постановка задачи оптимизации;
•• создание параметрической модели;
•• создание расчетной модели;
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•• запуск задачи оптимизации;
•• обработка результатов расчета.

1. Постановка задачи оптимизации

Объектом исследования является воздухозаборник интегральной компо-
новки, предназначенный для летательного аппарата типа «летающее крыло». 
Такое входное устройство состоит из двух основных частей: губы и канала. При 
расположении входа в воздухозаборник в передней кромке крыла канал пред-
ставляет собой переход от узкого вытянутого входного сечения к круглому сече-
нию на входе в двигатель (рис. 1).

Рис. 1. Входное устройство

В качестве критериев оптимизации выбраны значения коэффициента вос-
становления полного давления входного устройства для двух режимов полета 
ЛА, при которых картины течения около воздухозаборника существенно отли-
чаются друг от друга: крейсерский режим (М = 0.8, H = 11000 м) и взлетный ре-
жим (M = 0, H = 0 м).

2. Параметризация входного устройства  
сложной пространственной конфигурации

Для параметризации входного устройства сложной пространственной кон-
фигурации была разработана методика, позволяющая изменять форму канала 
модели с использование минимального количества варьируемых переменных.

Суть методики состоит в том, что в существующий массив координат точек, 
формирующих геометрию, вносятся изменения. Упомянутый массив фактиче-
ски состоит из узловых точек образующих линий канала (рис. 1).

Рассмотрим применение изменений геометрии в  произвольном попереч-
ном сечении канала (рис. 2). Из центра масс данного сечения проводится 8 ра-
диусов с шагом в 45°. Определяются точки пересечения каждого радиуса с обра-
зующей и длины соответствующих радиус-векторов. Воздействие на геометрию 
сечения состоит в том, что изменение длины радиус-вектора приводит к плавно-
му изменению координат всех точек образующей линии на основе кривых Безье 
(рис. 2, а). Таким образом, параметрами, воздействующими на геометрию сече-
ния, являются вертикальное и горизонтальное смещение центра масс (а значит, 
и всего сечения), а также отклонения длин радиус-векторов в восьми направле-
ниях, итого 10 параметров (рис. 2, б).
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Рис. 2. Воздействие на сечение

Изменение геометрии вышеуказанным способом необходимо задавать для 
сечения, соответствующего продольной координате Xизм (рис. 3). Сама величина 
Xизм, а также координаты сечений Xнач и Xкон, между которыми оно находится, так-
же являются параметрами воздействия на геометрию.

Для произвольного сечения, соответствующего продольной координате X, 
величина изменения каждого из параметров воздействия на геометрию сечения 
определяется с помощью сплайн-интерполяции при условии нулевых измене-
ний параметров воздействия и их первых производных в координатах Xнач и Xкон 

(рис. 3).

Рис. 3. Воздействие на канал
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Таким образом, для принятой схемы параметризации воздействий на гео-
метрию общее количество переменных, которыми можно варьировать в задаче 
оптимизации, составляет 13. Число параметров может быть уменьшено за счет 
ограниченности свободного пространства внутри фюзеляжа в  каком-либо на-
правлении. В нашем случае при решении задачи оптимизации канала рассма-
триваемого входного устройства мы ограничились шестью независимо варьи-
руемыми параметрами, которые вносят изменения в  геометрическую форму 
модели.

3. Расчетная модель

Расчетные исследования проведены в рамках системы уравнений Навье—
Стокса, осредненных по Рейнольдсу. При этом использовался программный 
комплекс Ansys CFX. 

Размеры расчетной области выбирались из  условия отсутствия влияния 
внешних границ, на которых задавались условия, соответствующие невозмущен-
ному потоку. На твердой поверхности выполнялись условия прилипания и отсут-
ствия теплового потока (теплоизолированная стенка). Для моделирования рабо-
ты двигателя в сечении выхода из канала воздухозаборника задавался массовый 
расход воздуха, соответствующий выбранному режиму работы двигателя.

Исследование проведено на неструктурированных сетках. В  расчетах ис-
пользовалась SST-модель турбулентности, которая детально разрешает погра-
ничный слой. Вследствие этого на поверхностях губы и канала воздухозаборни-
ка была сгущена расчетная сетка. Для обеспечения необходимого значения от-
носительного расстояния от стенки (y+) в пристеночных областях пограничный 
слой был разрешен слоями призматических элементов. Сетка сгущалась до тех 
пор, пока нормализованная координата y+ пристеночного расчетного узла не 
приняла значение порядка единицы, т. е. пока этот узел не попал в область вяз-
кого подслоя.

4. Решение задачи оптимизации

Для решения задачи по определению оптимальной геометрии канала вход-
ного устройства был создан автоматизированный комплекс, включающий в себя 
Unigraphics NX, Ansys CFX и специально созданное приложение Opt_VZ, кото-
рое реализует алгоритм параметризованного изменения геометрии. Поиск опти-
мального решения осуществляется процедурой многокритериальной оптимиза-
ции IOSO NM [3]. Данная программа осуществляет управление всем расчетным 
комплексом: генерирует файл исходных данных, запускает программы в нужном 
порядке, сохраняет изменение в  расчетном проекте, анализирует полученные 
результаты. Схема решения задачи оптимизации воздухозаборника показана на 
рисунке 4.

В процессе оптимизации под управлением IOSO NM выполнялся следую-
щий алгоритм действий:

•• по заданным параметрам в программе Opt_VZ пересчитывались координа-
ты точек всех образующих сечений канала;
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Рис. 4. Схема оптимизации воздухозаборника

•• файл с  новыми точками сечений импортируется программой Unigraph-
ics NX, которая с помощью макроса строит новые поверхности канала и со-
храняет новую модель;

•• расчет газодинамических параметров модели программой Ansys  CFX, со-
хранение необходимых параметров в текстовый файл.

5. Результаты оптимизации

В результате получено множество Парето-оптимальных конфигураций воз-
духозаборника, т. е. таких, которые обеспечивают оптимальный компромисс 
между двумя противоречивыми целевыми функциями (рис.  5). Каждая точка 
представляет собой индивидуальную геометрию канала и два газодинамических 
расчета (для крейсерского и взлетного режима). Для сравнения на рисунке 5 на-
несены значения соответствующих коэффициентов восстановления полного 
давления для исходного варианта геометрии воздухозаборника.

По данным рисунка 5 можно сделать следующие выводы. Во-первых, оп-
тимизационный поиск позволил найти несколько решений, превосходящих 
исходный вариант на обоих режимах полета. Во-вторых, определены пределы 
(в рамках постановки задачи оптимизации) по улучшению характеристик вход-
ного устройства на двух режимах полета. В-третьих, полученное множество Па-
рето-оптимальных решений дает возможность выбора конечного варианта гео-
метрии для более детального исследования перед его практической реализацией. 
При таком анализе следует принимать во внимание уже характеристики силовой 
установки и летательного аппарата с выходом на критерии более высокого уров-
ня, такие как дальность или продолжительность полета.

Было выбрано решение, для которого коэффициент восстановления пол-
ного давления увеличен как на крейсерском, так и на взлетном режиме (выделе-
но красным кругом на рисунке 5) в сравнении с исходным вариантом. На рисун-
ке 6 показано сравнение полей полного давления на входе в двигатель на двух ре-
жимах для исходной и оптимизированной геометрии. На взлетном режиме была 
уменьшена интенсивность отрыва внутри канала и поле параметров стало более 
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равномерным. На крейсерском режиме изменения менее очевидны, так как из-
начально исходная геометрия имела довольно низкие потери на данном режиме.

Рис. 6. Сравнение полей полного давления в сечении входа в двигатель

Рис. 5. Значение коэффициента восстановления полного давления для множества Парето
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На рисунке 7 показано сравнение картин распределения числа Маха на ре-
жиме H = 0, M = 0. Из рисунков видно, что изменение геометрии канала оказало 
положительное влияние на обтекание потоком нижней губы: отрыв потока зна-
чительно уменьшился.

Рис. 7. Сравнение картин распределение числа Маха на режиме Н=0, M=0

Таким образом, путем автоматизации газодинамического расчета и  его 
связки с пакетом многокритериальной оптимизации IOSO была проведена оп-
тимизация воздухозаборника сложной пространственной конфигурации. По-
лученные данные позволяют сделать вывод о  возможности применения пред-
ставленной методики для разработки эффективного воздухозаборника на всех 
режимах полета ЛА. 

Заключение

1.	 Разработана методика оптимизации воздухозаборника сложной простран-
ственной конфигурации.

2.	 Отлажена интеграция пакета численной оптимизации IOSO NM с  про-
граммными комплексами Ansys и Unigraphics NX. 

3.	 Получены результаты оптимизации канала ВЗУ, позволяющие сделать вы-
вод о возможности применения представленной методики для разработки 
эффективного воздухозаборника на всех режимах полета ЛА. 

4.	 Получено решение, снижающее потери на взлетном режиме на 0.6% без 
ухудшения эффективности на крейсерском режиме.
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ПРОЕКТИРОВАНИЕ ОСЕЦЕНТРОБЕЖНОГО КОМПРЕССОРА 
НА ВЫСОКУЮ СТЕПЕНЬ ПОВЫШЕНИЯ ПОЛНОГО 
ДАВЛЕНИЯ

Целью проектирования компрессора современного авиационного турбоваль-
ного двигателя является достижение высокой степени повышения полного давления 
и высокого КПД при безусловном выполнении прочностных ограничений. Это по-
зволит улучшить параметры термодинамического цикла и достичь высокой удельной 
мощности двигателя.

В результате 3D аэродинамического проектирования компрессора (3DRANS) 
определяются: конфигурация компрессора, обороты, обводы проточной части 
и профилирование лопаток. Этой информации достаточно для создания конструк-
ции и анализа ее теплового и прочностного состояния на режимах работы двигателя, 
другими словами — для анализа реализуемости проекта компрессора.

В данной работе выполнен анализ аэродинамической и прочностной реализуе
мости проектов осецентробежных компрессоров на степень повышения полного 
давления π*к = 16÷25 в 4÷6 ступенях.

Введение

Осецентробежный компрессор, соединяющий в себе два различных спосо-
ба повышения давления, предоставляет широкие возможности для получения 
высоких параметров и создания надежной конструкции. Замыкающая центро-
бежная ступень позволяет обеспечить высокую степень повышения полного 
давления за счет большого радиуса выходной кромки центробежного рабочего 
колеса. В то же время КПД центробежной ступени в составе осецентробежного 
компрессора невелик (не превышает 81%), поэтому особенно увлекаться под-
водом работы в центробежной ступени не следует. Напротив, КПД осевой части 
довольно высок (85÷86%), однако степень повышения давления в каждой осе-
вой ступени невелика. В результате осецентробежный компрессор должен вклю-
чать в себя от 3 до 5 осевых ступеней для достаточного повышения давления в его 
осевой части.

Общим для осевого и  центробежного компрессоров является то, что по-
вышение окружной скорости на периферии приводит к  существенному росту 
степени повышения давления. Однако при этом возникают нежелательные 
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явления: сверхзвуковая скорость потока в  абсолютном движении на выходе 
из центробежного рабочего колеса и сверхзвуковая скорость потока перед скач-
ком (до числа М = 1.5) в относительном движении на периферии рабочего ко-
леса 1-й ступени осевого компрессора. Оба этих явления приводят к  потерям 
полного давления и снижению КПД. 

Оптимизация осецентробежного компрессора по КПД состоит в перерас-
пределении подводимой к газу работы между осевой частью компрессора и его 
центробежной ступенью. Для увеличения КПД компрессора следует максималь-
но увеличивать число осевых ступеней. При этом центробежная ступень обеспе-
чивает достаточный запас устойчивой работы компрессора.

В работе выполнены аэродинамические проекты осецентробежных ком-
прессоров, состоящих из 3, 4 и 5 осевых ступеней и центробежной ступени. Для 
этих компрессоров приняты обозначения 3+1, 4+1 и 5+1 соответственно.

Отметим также, что окружная скорость на периферии рабочего колеса 1-й 
ступени осевого компрессора (обозначаемая ниже как UРК1периферия) принята рав-
ной 492 м/с, а окружная скорость выходной кромки центробежного рабочего ко-
леса (обозначаемая ниже как U2ЦРК) исследована в диапазоне 554÷594 м/с.

В работе рассмотрено тепловое и прочностное состояния ротора компрес-
сора. Исследованы «прочностные ограничители», влияющие на выбор макси-
мального уровня степени повышения полного давления для компрессора 5+1.

Проектирование осевой части компрессора

Приведенная окружная скорость на периферии рабочего колеса 1-й сту-
пени для всех рассматриваемых компрессоров равна 493  м/с. Столь высокая 
окружная скорость позволяет минимизировать габариты компрессора и увели-
чить удельную мощность двигателя. Относительный диаметр втулки на входе 
в компрессор равен 0.534.

Осевые части компрессоров 3+1, 4+1  и  5+1  проектируются как имею-
щие одинаковые 3 входные осевые ступени. То есть осевая часть компрессора 
4+1 получается из осевой части компрессора 3+1 добавлением осевой ступени 
на выходе (с соответствующим смещением центробежной ступени). То же самое 
верно и для компрессора 5+1. Каждая добавленная ступень профилируется так, 
что дросселирует компрессор перед собой в ту же точку на характеристике, в ко-
торой тот работал без добавленной ступени. Это означает, что 4 входные ступени 
осевой части компрессора 5+1 дают те же параметры, что и осевая часть ком-
прессора 4+1. При этом 3 входные ступени осевой части компрессора 5+1 дают 
те же параметры, что и 3 входные ступени осевой части компрессора 4+1 и осе-
вая часть компрессора 3+1.

Следует отметить, что уровень окружной скорости достаточно высок, что 
позволяет выбрать осевую проточную часть компрессора с постоянным средним 
диаметром и при этом достичь высокой степени повышения давления при уме-
ренном нагружении осевых ступеней. Относительный диаметр втулки на выходе 
из осевой части компрессора 5+1 равен 0.856.

В таблице 1 приведены параметры осевой части компрессора 5+1.
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Таблица 1 
Параметры осевой части компрессора 5+1

UРК1периферия = 493 м/с 3 ступени 4 ступени 5 ступеней

Степень повышения полного давления 4.493 5.929 7.97
Адиабатический КПД 0.858 0.852 0.846

Рассматриваемые компрессоры проектируются для малоразмерного двига-
теля: относительная величина радиального зазора в рабочем колесе 5-й осевой 
ступени составляет 1.6% от высоты лопатки, что существенно снижает КПД осе-
вой части компрессора.

Проектирование центробежной ступени

Замыкающая ступень компрессора  — центробежная ступень  — является 
дросселем для осевой части компрессора, то есть определяет рабочую точку осе-
вой части. Для получения максимального КПД компрессора в целом необходи-
мо спроектировать центробежную ступень так, чтобы КПД осевой части оказал-
ся максимальным на линии рабочих режимов компрессора.

Центробежная ступень существенно увеличивает осевую длину компрессо-
ра и определяет его радиальный габарит. Прочностное состояние рабочего коле-
са центробежной ступени ограничивает степень повышения полного давления 
в компрессоре.

Адиабатический КПД рабочего колеса центробежной ступени зависит от 
величины числа М потока в относительном движении, реализуемом на стороне 
разрежения лопатки, — следует избегать возникновения сверхзвуковых зон.

Максимальное число М потока в абсолютном движении возникает на вы-
ходе из  рабочего колеса: чем больше радиус выхода, тем выше число М и  тем 
больше потери полного давления в радиальном лопаточном диффузоре. Впро-
чем, величина числа М определяется также высотой лопатки на выходе из рабо-
чего колеса, основным критерием выбора которой является угол потока на входе 
в лопаточный диффузор. Этот угол должен быть не больше 67°, так как в этом 
случае в качестве средней линии аэродинамического профиля лопатки диффу-
зора можно использовать логарифмическую спираль, что позволяет устранить 
отрывы вязкого потока в межлопаточном канале.

Адиабатический КПД центробежной ступени рассмотренных компрессо-
ров составляет 0.795÷0.8. Величина зазора между крышкой и периферией рабо-
чего колеса на выходе составляет 4%.

Как было сказано ранее, окружная скорость на выходе из  центробежно-
го рабочего колеса не превышает 594  м/с. Например, в  компрессоре 5+1  при 
окружной скорости 594  м/с в  точке характеристики, соответствующей потере 
устойчивости (степень повышения полного давления 27.5), реализуется темпе-
ратура равная 830К (560°С). Приведенные ниже расчеты напряженно-деформи-
рованного состояния ротора компрессора 5+1 показали, что эта окружная ско-
рость допустима при столь высокой температуре потока.
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Компрессоры 3+1

В компрессоре 3+1, состоящем из  трех осевых ступеней и  замыкающей 
центробежной ступени, удается получить степень повышения давления 16 толь-
ко при окружной скорости на выходе из центробежного рабочего колеса, равной 
U2ЦРК = 594 м/с.

При проектировании рассматривались два варианта центробежного ко-
леса — с переходным каналом («гусем») между осевой частью и центробежной 
ступенью и без переходного канала. Проточные части обоих компрессоров по-
казаны на рис. 1. Из рисунка следует, что введение переходного канала с пони-
жающейся втулкой существенно увеличивает осевую длину компрессора 3+1.

Рис. 1. Проточные части компрессоров 3+1 без «гуся» (синий цвет)  
и с «гусем» (красный цвет)

Параметры осевой части, центробежной ступени и  компрессора в  целом 
показаны в таблицах 2 и 3 для компрессоров 3+1 с переходным каналом и без 
него.

Таблица 2 
Параметры компрессора 3+1 (центробежное рабочее колесо без «гуся»)

UРК1периферия = 493 м/с, U2ЦРК = 594 м/с Осевая часть Центр. ступень Компрессор

Степень повышения полного давления 4.84 3.25 15.75
Адиабатический КПД 0.850 0.760 0.775

Таблица 3 
Параметры компрессора 3+1 (центробежное рабочее колесо с «гусем»)

UРК1периферия = 493 м/с, U2ЦРК = 594 м/с Осевая часть Центр. ступень Компрессор

Степень повышения полного давления 4.76 3.30 15.72
Адиабатический КПД 0.854 0.797 0.797

Как видно из таблиц 2 и 3, применение переходного канала позволяет по-
высить КПД центробежной ступени на 3.7%. Причиной столь большой разницы 
является различие в КПД центробежного рабочего колеса с «гусем» и без «гуся». 
Дело в том, что в компрессоре 3+1 число М потока на выходе из осевой части 
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компрессора достаточно велико. В результате в межлопаточном канале на входе 
в центробежное рабочее колесо без «гуся» образуются зоны сверхзвукового по-
тока (в относительном движении). При введении «гуся» окружная скорость па-
дает и поток становится дозвуковым, что приводит к снижению диффузорности 
потока и повышению КПД рабочего колеса и центробежной ступени. Отметим, 
что в компрессорах 4+1 и 5+1 это явление отсутствует и с точки зрения аэро-
динамики введение переходного канала в конструкцию компрессора становится 
излишним. Однако канал может понадобиться для снижения прочностных тре-
бований по овализации корпуса и соосности ротора и корпуса. 

Компрессоры 4+1

В компрессоре 4+1, состоящем из  4  осевых ступеней и  замыкающей 
центробежной ступени, степень повышения давления 16  удается получить 
при окружной скорости на выходе из  центробежного рабочего колеса, равной  
U2ЦРК = 554 м/с. Это означает, что можно провести сравнение аэродинамических 
параметров компрессора 4+1  и  компрессора 3+1  с  переходным каналом («гу-
сем»). Проточные части обоих компрессоров показаны на рисунке 2.

Рис. 2. Проточные части компрессоров 4+1 (зеленый цвет)  
и 3+1 с «гусем» (красный цвет)

Параметры осевой части, центробежной ступени и компрессора 4+1 в це-
лом показаны в таблице 4.

Таблица 4 
Параметры компрессора 4+1 

UРК1периферия = 493 м/с, U2ЦРК = 554 м/с Осевая часть Центр. ступень Компрессор

Степень повышения полного давления 6.21 2.63 16.33
Адиабатический КПД 0.848 0.808 0.805

Таблица 4 при сравнении с таблицей 3, показывает, что добавление 4-й сту-
пени в осевую часть снизило КПД осевой части на 0.6%, зато уменьшение U2ЦРК 
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на 40 м/с увеличило КПД центробежной ступени более чем на 1%. Кроме того, 
перераспределение работы между осевой частью и центробежной ступенью уве-
личило вклад в КПД от осевой части. В целом КПД компрессора 4+1 оказался 
выше КПД компрессора 3+1 на 0.8%.

Потенциал роста параметров компрессора 4+1  продемонстрирован путем 
использования центробежного рабочего колеса с U2ЦРК = 594 м/с. (табл. 5).

Таблица 5 
Параметры компрессора 4+1 (центробежное рабочее колесо с повышенной U2ЦРК)

UРК1периферия = 493 м/с, U2ЦРК = 594 м/с Осевая часть Центр. ступень Компрессор

Степень повышения полного давления 6.01 3.35 20.12
Адиабатический КПД 0.855 0.798 0.798

Интересно отметить, что КПД компрессора 4+1 с повышенной U2ЦРК прак-
тически совпадает с КПД компрессора 3+1 с «гусем». Таким образом, добавле-
ние 4-й осевой ступени не снижает КПД компрессора и при этом значительно 
повышает давление на выходе. 

Компрессоры 5+1

В компрессоре 5+1  при окружной скорости на выходе из  центробежного 
рабочего колеса равной U2ЦРК =  554  м/с удается получить степень повышения 
давления 21, а при U2ЦРК = 594 м/с — 25 (табл. 6 и 7).

Таблица 6 
Параметры компрессора 5+1 

UРК1периферия = 493 м/с, U2ЦРК = 554 м/с Осевая часть Центр. ступень Компрессор

Степень повышения полного давления 7.77 2.681 20.84
Адиабатический КПД 0.845 0.795 0.797

Сравнение таблиц  5  и  6  (или компрессоров 4+1  и  5+1, обеспечивающих 
почти одинаковое повышение давления) показывает, что добавление 5-й осевой 
ступени не снижает КПД компрессора. Как уже отмечалось, это следствие пере-
распределения работы между осевой частью компрессора и  его центробежной 
ступенью.

Максимальные (по прочностным ограничениям для материала ВТ25) пара-
метры осецентробежного компрессора, рассматриваемые в данной работе, дает 
компрессор 5+1 с центробежным рабочим колесом U2ЦРК = 594 м/с (табл. 7).

Таблица 7 
Параметры компрессора 5+1 (центробежное рабочее колесо с повышенной U2ЦРК)

UРК1периферия = 493 м/с, U2ЦРК = 594 м/с Осевая часть Центр. ступень Компрессор

Степень повышения полного давления 7.97 3.125 24.92
Адиабатический КПД 0.846 0.796 0.794
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Напряженно-деформированное состояние ротора компрессора 5+1

Для оценки реализуемости проекта выполнен анализ напряженно-дефор-
мированного состояния ротора компрессора 5+1. Для этого была разработана 
конструкция ротора, а по конструкции выполнены твердотельные модели дис-
ков с лопатками. Материал ВТ25.

Выполнен анализ напряжённо-деформированного состояния (НДС) двух 
компрессоров 5+1  на степень повышения давления π*к = 21  и  25  (окружная 
скорость на периферии центробежного колеса на выходе U2ЦРК равна 554  м/с 
и  594  м/с соответственно). Были проведены оценки влияния проектной степе-
ни повышения давления в компрессоре на напряжения в дисках (при различных 
схемах управления тепловым состояниям диска центробежного рабочего колеса). 
Расчеты деформированного состояния показали, что наибольшие осевые переме-
щения наблюдаются на периферии диска центробежного рабочего колеса (вслед-
ствие изгибной деформации диска и  лопаток). Это наблюдение является очень 
важным, так как осевое перемещение периферии центробежного колеса опреде-
ляет изменение зазора между рабочим колесом и крышкой как раз в той области, 
где относительная величина зазора является наибольшей. Обнаружено, что:

•• снижение окружной скорости U2ЦРК с 594 м/с до 554 м/с не приводит к су-
щественному увеличению несущей способности диска центробежной сту-
пени;

•• определяющим в обеспечении несущей способности является управление 
тепловым состоянием диска: изменение распределения температуры диска 
центробежной ступени за счёт обдува теплым воздухом приводит к увеличе-
нию несущей способности диска до 18%; 

Рис. 3. Напряженно-деформированное состояние ротора компрессора  
(π*к = 25, U2ЦРК = 594 м/с): 

а) распределение температуры (ºК); б) распределение эквивалентных напряжений, Па; 
в) радиальные перемещения, м; (масштаб деформаций 10); г) осевые перемещения, м. 
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•• в конструкции компрессора с окружной скоростью U2ЦРК = 554 м/с значи-
тельно легче обеспечить приемлемый уровень изменения зазора на выхо-
де из центробежного колеса (изменение указанного зазора в компрессоре 
с U2ЦРК = 594 м/с более чем в 3.5 раза выше);

•• увеличение жесткости диска центробежного колеса (изменения его геоме-
трической формы) позволяет уменьшить изменение зазора на выходе из ко-
леса в 1.6 раза для компрессора с U2ЦРК = 554 м/с, но не приводит к увеличе-
нию несущей способности диска.

Пылезащитное устройство и течение на входе в компрессор

Пылезащитное устройство (ПЗУ) является неотъемлемой частью турбо-
вального двигателя. В работе исследовано эффективное пылезащитное устрой-
ство с отводом пыли по периферии канала ПЗУ (рис. 4). Слева на рисунке пока-
зано ПЗУ (без лопаток, закручивающих поток). Для отвода запыленного воздуха 
из пылесборной камеры требуется организовать отсос 0.3% от расхода воздуха, 
входящего в двигатель. 

Рис. 4. Пылезащитное устройство, изолинии числа М и траектории частиц на режиме 
взлета

Справа изображены изолинии числа М и  траектории частиц диаметром 
100  мкм на режиме взлета (на земле). Число М потока на входе в  компрессор 
составляет 0.45.

Течение в  ПЗУ влияет на проектирование компрессора: на входе в  ком-
прессор возникает неравномерность полного давления. Граничные условия на 
входе в проектируемый компрессор следует определять по результатам расчета 
течения в ПЗУ. 

Заключение

В работе выполнено аэродинамическое и  прочностное проектирование 
семейства осецентробежных компрессоров для турбовального двигателя на сте-
пень повышения полного давления в диапазоне π*к = 16÷25. Этот диапазон сте-
пени повышения давления является характерным для современных и перспек-
тивных малоразмерных ГТД. 
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Углубленное 3D RANS проектирование лопаток с прочностными и техно-
логическими ограничениями обеспечило высокую степень достоверности полу-
ченных результатов по аэродинамике для всего семейства компрессоров.

Принцип унификации, состоящий в  преемственности аэродинамических 
форм, используемых для создания новых компрессоров, и идентичности получае
мых полей течения, позволил сделать процесс проектирования эволюционным 
и  потому предсказуемым. В  частности, характерная величина КПД составляет 
в среднем 0.798 и не зависит от степени повышения давления в компрессоре. 

Особенности, выявленные в расчетах напряженно-деформированного со-
стояния компрессоров, включены в список правил и ограничений по аэродина-
мическому проектированию.

Показано, что для создания конструкции семейства компрессоров в  ука-
занном диапазоне параметров (степень повышения давления и температура) до-
статочно использовать существующий материал ВТ25.

Д. В. Ворошнин, И. М. Лакомова, О. В. Маракуева, А. С. Муравейко
ООО «НУМЕКА», Санкт-Петербург 
i.lakomova@numeca-ru.com

ИССЛЕДОВАНИЕ РАБОТЫ ЦЕНТРОБЕЖНЫХ 
КОМПРЕССОРОВ С УЧЕТОМ РАЗЛИЧНЫХ 
ТЕХНОЛОГИЧЕСКИХ И КОНСТРУКЦИОННЫХ 
ОСОБЕННОСТЕЙ

Проведено исследование влияния различных конструкционных и  технологи-
ческих особенностей ЦК на их работу на примере одноступенчатых компрессоров: 
с высокой степенью сжатия, со степенями сжатия 3.0 и 4.6; и трехступенчатого ЦК 
со степенью сжатия 1.44. Выполнено сравнение с экспериментом, проанализировано 
влияние галтелей и зазоров, притрактовых полостей, геометрии тракта компрессора 
и его венцов. Показано сравнение результатов, полученных в стационарной поста-
новке и методом нелинейного гармонического анализа (NLH). Разработана методи-
ка расчета компрессоров с использованием в качестве рабочего тела метана.

Введение

Качественное трехмерное моделирование течений в  центробежных ком-
прессорах и  получение их интегральных характеристик на основании расчетов 
востребованы промышленностью как для создания новых установок, так и для 
модификации уже существующих. Однако проведение CFD-расчетов таких ЦК 
часто затруднено их технологическими и  конструкционными особенностями: 
сжатием габаритов, наличием и конфигурацией притрактовых областей, зазоров 
и галтелей венцов, геометрией корневого и периферийного обвода, эксплуатаци-
онными изменениями геометрии и т. п. Отдельным классом задач являются ЦК, 
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работающие на специфических газах (отличных от воздуха), например на метане. 
В данном случае их расчеты требуют создания индивидуальных моделей рабочего 
тела, отвечающих реальным свойствам вещества и режимам работы ЦК. 

Одноступенчатый ЦК с высокой степенью сжатия

Одноступенчатый центробежный компрессор с высокой степенью сжатия 
образован стойками переднего корпуса, рабочим колесом (РК), безлопатопаточ-
ными диффузором (БЛД), лопаточным диффузором (ЛД) и спрямляющим аппа-
ратом. Для лопаток всех венцов моделируются галтели. В рабочем колесе при-
сутствует радиальный зазор. Смоделирована часть притрактовой полости (ПП) 
за рабочим колесом, соответствующая междисковому пространству.

Имеется ряд геометрических особенностей, обусловливающий трудность 
моделирования ЦК:

•• радиальная и  осевая протяженность 
рабочего колеса недостаточна — на 5% 
и 30% меньше, чем у известных ступе-
ней с оптимальными параметрами;

•• габарит ЛД на 15% меньше оптималь-
ного;

•• большие радиусные сопряжения ло-
патки с диском РК (R = 0.4*b2).
Расчеты выполнены в  Fine/Turbo. Ре-

шалась система уравнений RANS методом 
конечных объемов. Использованы блочно-
структурированные гексагональные расчет-
ные сетки высокого качества, построенные 
в AutoGrid5. Рабочее тело — воздух (терми-
чески совершенный газ).

Выполнено расчетное исследование, 
в ходе которого оценено влияние моделей турбулентности (SA, k-ε, SST, ERASM 
с  расширенным пристеночным моделированием), сеточная сходимость, влия-
ние способа моделирования ротор-статор взаимодействия и положения интер-
фейса, влияние геометрических параметров.

Наилучшее совпадение с  экспериментом достигнуто при использовании 
модели турбулентности Спаларта — Аллмараса с расширенным пристеночным 
моделированием и  расчетной сетки размером 10.5  млн ячеек. Ширина канала 
диффузора уменьшена на 2.5%. Моделируются галтели РК, ЛД и  СА, а  также 
притрактовая полость за рабочим колесом.

На основании этой модели оценено влияние притрактовой полости на ре-
зультаты расчета путем ее исключения из модели. На рисунке 2 приведены ха-
рактеристики ЦК, обезразмеренные относительно параметров эксперименталь-
ной рабочей точки. При моделировании притрактовой полости (ПП) расчетные 
значения КПД и степени повышения полного давления более низкие, а запасы 
газодинамической устойчивости больше, чем при отсутствии притрактовой по-
лости.

Рис. 1. Геометрические особенности 
ЦК с высокой степенью сжатия
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Рис. 2. Интегральные характеристики ЦК.
Модель № 1 — расчет с учетом ПП; Модель № 2 — без ПП

Притрактовая полость оказывает существенное влияние на течение в ЦК: 
в ней зарождается и стабилизируется спиральный вихрь, который способствует 
раннему отрыву потока в безлопаточном диффузоре. Отсутсвие ПП сказывается 
на форме вихря и на его локализации: на некоторых режимах он реализуется как 
на втулке, так и на переферии БЛД. 

Одноступенчатый ЦК со степенью сжатия 3

Одноступенчатый малоразмерный центробежный компрессор образован 
радиально расположенным рабочим колесом (РК) и  лопаточным диффузором 
(ЛД). Для РК характерна высокая степень закрутки лопаток, присутствуют гал-
тели (радиальные сопряжения) и зазоры.

В Fine/Turbo выполнено решение системы уравнений RANS с замыканием 
ее моделью турбулентности Спаларта-Аллмараса с  подключением пристеноч-
ной функции. В качестве рабочего тела использован воздух (термически совер-
шенный газ). Блочно-структурированная расчетная сетка ЦК имеет размер око-
ло 2.4 млн ячеек, достаточный для разрешения течения в нем.

Рис. 3. Геометрия ЦК с π*=3
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Проведенное расчетное исследование показало, что моделирование гал-
телей РК вносит незначительный вклад в интегральные характеристики, ввиду 
чего за базовый вариант расчета принята модель без учета галтелей (зазоры РК 
моделировались). Сравнение с экспериментом показало достаточно хорошее со-
впадение для отношения статических давлений (расхождение не более 0.3%). По 
расходу имеется существенное различие, которое может быть обусловлено вы-
бором модели (недостаточная постановка задачи) и технологическими дефекта-
ми изготовления ЦК и проведения эксперимента. Качество экспериментальных 
данных может быть недостаточным, так как согласно плану испытаний изме-
рения проводились с удержанием ЦК на рабочей частоте всего на 4 минуты для 
каждого из режимов. Для полного установления течения необходимо большее 
время.

Рис. 4. Сравнение базового варианта расчета и эксперимента

В ходе эксплуатации центробежных компрессоров из-за колебаний и влия-
ния сильных тепловых эффектов может происходить смещение корневого и пе-
рефирийного обводов и соответственно изменение величины зазоров. В связи 
с этим рассмотренно несколько моделей с изменением геометрии ЦК. Модифи-
кации М_1-4 включают в себя смещение рабочего колеса (рис. 4), деформацию 
канала диффузора с криволинейной (К) на линейную (Л) форму, изменение за-
зоров РК и ЛД. Подробная информация приведена в таблице 1. Прямое модели-
рование деформации лопаток не проводилось.

Таблица 1
Модификации ЦК с π*=3

Б М_1 М_2 М_3 М_4

Зазоры РК, мм 0.2 переменный 0.2–0.3
Зазоры диффузор, мм нет нет 0.1 0.25 нет
Наличие уступов за РК нет есть
Проточная часть диффузора К К К К Л
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Рис. 5. Уступы за рабочим колесом

При анализе полученных характеристик выявлено, что наибольшую степень 
влияния на интегральные параметры данного ЦК имеет конфигурация диффу-
зора: смещение модификаций М_2–4 относительно базового варианта Б более 
сильное, чем для М_1, учитывающей только деформацию РК. Возникновение 
зазора в диффузоре (М_2–3) существенно снижает эффективность компрессора 
и увеличивает расход через него. При этом увеличение проходного сечения ЛД 
за счет распрямления обводов (М_4) обеспечивает необходимые значения как 
массового расхода, так и параметров эффективности работы ЦК. Этот вариант 
также показал лучшее совпадение с экспериментом, чем базовый вариант, что 
подтвердило необходимость учета эксплуатационных изменений в расчете.

Рис. 6. Интегральные параметры модификаций ЦК

На основании рассмотренных модификаций создана новая геометрическая 
модель с измененной проточной частью. Сравнение новой геометрии с исход-
ной конфигурацией показало одинаковый уровень степени сжатия полного дав-
ления и КПД при значительно большем расходе. Интегральные характеристики 
модификации имеют хорошее совпадение с экспериментом.
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Рис. 7. Сравнение расчетных характеристик с экспериментом

Одноступенчатый ЦК со степенью сжатия 4.6

Одноступенчатый компрессор образован рабочим колесом (РК) и лопаточ-
ным диффузором (ЛД). Для всех венцов характерно наличие сплиттеров. В РК 
присутствуют галтели и зазоры. Лопатки рабочего колеса существенно искрив-
лены в окружном направлении.

Рис. 8. Геометрия ЦК с π*=4.6: проточная часть; РК

Средствами Fine/Turbo выполнено решение системы уравнений RANS 
с  использованием моделей турбулентности Спаларта—Аллмараса и  k–ε с  рас-
ширенным пристеночным моделированием. Расчеты выполнены для блочно-
структурированных гексагональных сеток в  стационарной постановке и с  ис-
пользованием метода нелинейного гармонического анализа (NLH). Рабочее 
тело — термически совершенный газ (воздух), ГУ на входе в компрессор соот-
ветствует стандартной атмосфере.

Расчеты с  использованием модели турбулентности k–ε для исследуемого 
ЦК обеспечивают большую стабильность счета и большие запасы газодинамиче-
ской устойчивости по сравнению с моделью Спаларта — Аллмараса. Расчетные 
характеристики имеют расхождение с экспериментом по расходу и КПД (экс-
периментальные значения выше до 5%).

В связи с неудовлетворительным согласованием стационарной постановки 
задачи и  эксперимента выполнен расчет методом NLH с  использованием мо-
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дели турбулентности k–ε. Ввиду ресурсоемкости производился расчет не всей 
характеристики компрессора, а ее основной части. В стационарной постановке 
в области ротор-статор интерфейса на периферийном обводе формируется спи-
ральный вихрь, который отсутствует в решении NLH, поэтому КПД нестацио-
нарного решения выше. Так как полное совпадение с экспериментом введением 
нестационарности в решение не было достигнуто, далее рассмотрены эксплуата-
ционные факторы изменения геометрии.

Влияние эксплуатационных факторов учтено аналогично предыдущему ва-
рианту. Осуществлено перемещение РК (моделирование уступов за ним), зазор 
РК с постоянного изменяется на переменный с уменьшением к задней кромке. 
Геометрия ЛД неизменна. Прямое моделирование деформаций венцов не про-
водилось.

Рис.9. Сравнение модифицированной (нов.) и исходной (исх.) геометрии 
с экспериментом

Расчет с новой геометрией показал лучшее совпадение с экспериментом по 
степени сжатия и КПД. Недобор эффективности может быть частично скомпен-
сирован расчетами NLH. Расчетная характеристика смещена в область больших 
расходов относительно эксперимента. Дальнейший расчет деформированной 
(«горячей») геометрии ЦК может внести вклад в результаты расчета.

Трехступенчатый ЦК со степенью сжатия 1.44

Трехступенчатый центробежный компрессор включает в себя 3 рабочих ко-
леса (РК) и 2 обратных направляющих аппарата (ОНА). Геометрия венцов одно-
го типа идентична друг другу.

Главной технологической особенностью ЦК является его работа на мета-
не. Модели совершенного газа, где свойства вещества являются однопараме-
трическими функциями температуры f(T), не могут качественно описать работу 
компрессора. Средствами TABGEN создана модель метана, обеспечивающая 
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качественное описание его свойств. В данном случае эти вещества описываются 
двухпараметрическими зависимостями от давления и температуры f(p,T).

Рис. 10. Геометрия ЦК с π*=1.44

Расчеты выполнены в Fine/Turbo. Решение уравнений системы RANS с за-
мыканием моделью турбулентности k–ε с расширенным пристеночным модели-
рованием. Использована блочно-структурированная гексагональная расчетная 
сетка размером 5.5 млн ячеек.

Помимо основного расчета, отработана методика согласования результатов 
расчетов на метане и воздухе. Частота вращения, необходимая ЦК для работы 
на метане, приводится к  параметрам работы на воздухе. Проводятся трехмер-
ные расчеты с использованием термически совершенного газа, по результатам 
которых выполняется пересчет массового расхода и  отношения статических 
давлений к параметрам работы на метане. Результаты этой методики обеспечи-
вают худшее совпадение с ТЗ, что может быть вызвано мнократным пересчетом 
параметров. Однако она может быть использована для быстрой оценки, так как 
время счета на совершенном газе значительно ниже, чем на реальном.

Рис. 11. Интегральные параметры работы ЦК

Выполнен расчет двух модификаций обратных направляющих аппаратов. 
Для обоих вариантов уменьшен угол входа ОНА. Модификация № 2 учитыва-
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ет также удлинение сплиттеров. Эти изменения незначительно влияют на сте-
пень сжатия, но увеличивают эффективность компрессора. КПД модификации 
№ 2 в рабочей точке ЦК максимален.

Рис. 12. Интегральные характеристики — модификации геометрии

Выводы

Обозначено значительное влияние следующих факторов на интегральные 
характеристики ЦК:

•• наличие притрактовых полостей;
•• наличие и форма галтелей и зазоров;
•• эксплуатационные перемещения венцов и искривления их обводов;
•• изменение геометрии венцов.

Показана эффективность применения метода NLH для качественного опи-
сания течения в  местах возникновения вихревых структур и  получения инте-
гральных параметров.

Выявлена высокая степень зависимости свойств метана от давления и тем-
пературы. Отработана методология сравнения результатов расчета с использова-
нием разных моделей рабочего тела.

Для всех рассмотренных центробежных компрессоров созданы расчетные 
модели, позволяющие получить качественные значения интегральных параме-
тров.

Дальнейшая работа с конструкционными особенностями может включать 
в себя расчет деформаций лопаток, моделирование всех притрактовых полостей 
и спиральных отводов.
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ИССЛЕДОВАНИЕ РЕЗЕРВОВ ПОВЫШЕНИЯ 
ЭФФЕКТИВНОСТИ ОТСЕКА ОСЕВОЙ ТУРБИНЫ  
С ИСПОЛЬЗОВАНИЕМ МЕТОДОВ МАТЕМАТИЧЕСКОЙ 
ОПТИМИЗАЦИИ

В данной работе проведено исследование резервов повышения эффективности 
отсека осевой турбины с  высокой степенью эффективности. Определены резервы 
повышения КПД, построены характеристики работы отдельных элементов, реше-
ны три независимые задачи оптимизации, включающие в себя перенастройку углов 
установки всех венцов, изменение тангенциального навала и  входных/выходных 
углов в последней ступени.

В качестве объекта исследования выбран отсек осевой турбины с  высо-
ким значением КПД (92.3%), на примере которого показана актуальность при-
менения современных методов математической оптимизации для повышения 
эффективности работы реальных установок с учетом сложных кострукционных 
особенностей.

Отсек образован четырьмя ступенями с направляющими лопатками посто-
янного и рабочими лопатками переменного по высоте профиля. Также турбина 
содержит притрактовые полости для каждого из венцов (рис. 1).

Рис. 1. Вид проточной части отсека

Первый этап исследования включил в себя одномерный анализ работы от-
сека, нацеленный на определение основных потерь. Он основан на обработке 
существующих экспериментальных данных и  внутреннем опыте компании. 
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Выявлено четыре основных класса потерь, приведенных в таблице 1. Наиболее 
рациональным путем совершенствования отсека является компенсация потерь, 
вызванных вторичными течениями и наличием перетечек, так как профили вен-
цов исходной геометрии близки к оптимальным, а изменение их кромок ограни-
чено прочностными характеристиками.

Таблица 1
Резервы повышения эффективности отсека

Вид потерь Снижение КПД ступени Резерв ступени Резерв отсека

Профильные потери 2.2–2.4% 0.1–0.2% –
Кромочные потери 0.6% 0.1% –
Вторичные течения 2.8–3.0% 0.3% –
Перетечки 2.0–3.0% 0.3% –
Все типы – 0.4% 0.28–0.30%

Так как все элементы отсека имеют высокую степень взаимосвязи, прирост 
эффективности одного элемента не полностью проецируется на КПД всей уста-
новки. В связи с этим резерв повышения эффективности турбины составил не 
более 0.3%. Данная величина лежит в рамках погрешности изготовления, про-
ектирования и расчетов, однако при статистическом рассмотрении серии уста-
новок результат будет заметен.

Для проверки результатов оценки путей повышения КПД выполнен пер-
вичный 3D-анализ. Он проведен на блочно-структурированной гексагональной 
сетке размером 0.9  млн ячеек, построенной с  помощью AutoGrid5. Решение 
получено в Fine/Turbo для системы уравнений RANS, замыкаемой с помощью 
модели турбулентности Спаларта — Аллмараса с расширенным пристеночным 
моделированием. Рабочее тело — термически совершенный газ. Граничные ус-
ловия приведены в таблице 2.

Таблица 2
Граничные условия задачи

Параметр Значение

Полное давление на входе P*, Па 6310000
Полная температура на входе T*, К 342
Статическое давление на выходе P, Па 4200000
Частота вращения, об/мин 3000

В ходе первичного трехмерного анализа не производился учет влияния 
притрактовых полостей. Анализ включил в  себя два основных направления. 
Перераспределение кривизн по сечениям лопаток не принесло прироста КПД. 
Анализ согласования венцов на основе характеристик показал, что при неболь-
шом рассогласовании элементов КПД отсека близок к максимальному (рис. 2 — 
зеленая точка).
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Рис. 2. Характеристика работы отсека — упрощенный 3D-анализ

Для получения более точной расчетной модели выполнен расчет полной 
постановки задачи с учетом всех перетечек. Они смоделированы напрямую с ис-
пользованием аппарата zr-эффектов, встроенного в AutoGrid5. Геометрия при-
трактовых полостей имеет ряд упрощений для уменьшения количества ячеек: 
убраны скругления; для перетечек вблизи направляющих лопаток удален ряд 
каверн (они полностью заняты вихревыми структурами и не участвуют в общем 
течении); увеличен размер пристеночной ячейки по отношению к  основному 
каналу.

Расчетная сетка имеет размер 15 млн ячеек. Остальные параметры и усло-
вия задачи аналогичны предыдущему варианту расчета. Величина КПД состави-
ла 92.3%. Течение в притрактовых полостях имеет сложный характер и оказыва-
ет локальное влияние на поток в основной проточной части.

Рис.3. Течение в притрактовой области (РК 3)

Для полной постановки задачи также построена характеристика работы от-
сека. При уточнении результатов заметно, что турбина работает в режиме, близ-
ком к максимально эффективному (разница КПД порядка сотых долей процента).

Рассмотрены характеристики отдельных венцов и ступеней. Для всех эле-
ментов наблюдается картина, аналогичная рисунку  4,  — смещение рабочей 
точки от максимума КПД. Наименьшей эффективностью обладает последняя 
ступень 86.82%; она обусловливает последующую постановку двух задач опти-
мизации для нее.
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Рис. 4. Характеристика работы отсека — полная постановка задачи

На подробной сеточной модели оценено влияние перетечек  — проведен 
расчет без учета притрактовых полостей. Размер сетки составил 5.46 млн ячеек. 
Уровень КПД — 94.75%, т. е. расчетные потери на перетечки составляют 2.45%.

Модели с большим размером расчетной сетки (15 и 5.4 млн ячеек) указы-
вают на те же пути совершениствования турбины, что и модель с наименьшим 
размером (0.9 млн ячеек), но являются слишком объемными для их использова-
ния в задачах оптимизации в связи с большим временем счета. Ввиду вышеизло-
женного для каждой задачи оптимизации проведено максимальное упрощение 
расчетной модели.

Пересогласование углов установки венцов выполнено для всего отсека. 
Расчетная сетка — 1.4 млн ячеек. Предварительно в AutoBlade выполнена пара-
метризация всех венцов: статорные лопатки описаны двумя сечениями, ротор-
ные — тремя. Ось связки сечений по центру тяжести.

Постановка задачи: максимизировать КПД за счет варьирования углов 
установки всех венцов (8 переменных) в диапазоне ±3º. Оптимизация осущест-
влялась в связке IOSO PM — Fine/Turbo. Количество обращений к математиче-
ской модели равно 300, общее время счета на 4 ядрах — 31 ч. 15 мин. Прирост 
КПД отсека в  результате пересогласования венцов  — 0.1%, т. е. 1/3  от общего 
резерва повышения эффективности.

Для дальнейшей работы по совершенствованию отсека необходим анализ 
вторичных течений — одного из наиболее значимых классов потерь. На рисун-
ке 5 показано распределение радиального компонента относительной скорости 
Wr по прилегающим к  лопаткам поверхностям. Зоны, имеющие более интен-
сивный окрас (синий и красных), подвержены вторичным течениям, т. е. в них 
присутствует восхождение или нисхождение потока в  зависимости от знака 
Wr. Наблюдается развитие зон вторичных течений по ходу движения рабочего 
тела — от незначительных формирований на первой ступени до существенных 
на последней.

На рисунке 5 приведен вариант расчета без моделирования притрактовых 
полостей. Анализ полной постановки задачи подтвердил локализацию зон и их 
возрастание по проточной части отсека. Однако перетечки вносят влияние на 
скорость вторичных течений (разница порядка 30 м/с).

Характер развития вторичных течений обусловливает падение КПД на по-
следней ступени. Соответственно при постановке задач оптимизации последних 
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двух венцов необходима расчетная модель, учитывающая влияние не только 
предыдущих ступеней, но и всех притрактовых полостей. При этом размер мо-
дели также должен быть адекватным задаче оптимизации по критерию времени 
счета одной математической модели.

Рис. 5. Вторичные течения без притрактовых полостей

Для оптимизации последней ступени с  варьированием тангенциального 
навала венцов построена новая расчетная модель, включающая в себя три венца 
(оптимизируемая ступень и буферный венец перед ней — РК3). Размер расчет-
ной сетки 1 млн ячеек. Граничные условия на входе соответствуют параметрам 
из расчета отсека в полной постановке. Учет притрактовых полостей выполнен 
опосредованно: в  местах их стыка с  основной проточной частью установлены 
источники и стоки рабочего тела (Cooling/Bleed в Fine/Turbo). Параметры на ис-
точниках/стоках также соответствуют полной постановке задачи.

Рис. 6. Вид проточной части — оптимизация последней ступени
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Выполнена параметризация венцов последней ступени по пяти сечениям. 
Ось связки — по центру тяжести, тангенциальный навал описан B-сплайном по 
четырем точкам (корневое сечение имеет фиксированное положение). Буфер-
ный венец параметризован, как и ранее, по трем сечениям, в оптимизации не 
участвовал тангенциальный навал  — он необходим только для установления 
поля течения.

Оптимизационная задача: максимизировать КПД, изменяя тангенциаль-
ный навал двух венцов (всего 8 варьируемых переменных). Для ускорения рас-
четов использован аппарат CPU Booster, время счета одной математической 
модели — 17 мин. Всего в ходе оптимизации совершено 200 обращений, время 
счета на четырех ядрах составило 14 ч. 10 мин. Прирост КПД ступени незначи-
тельный — 0.05%.

Следующая задача оптимизации послед-
ней ступени основана на изменении скелет-
ных углов сечений лопаток (рис. 7). Расчетная 
модель аналогична предыдущему варианту. 
Изменена параметризация последней ступе-
ни для выделения необходимых параметров. 
Для пяти сечений выбрана ось их связки по 
передней кромке, тангенциальный навал  — 
B-сплайн по 5 точкам. Вместо реальной хор-
ды профиля (предыдущие варианты) выбра-
на относительная проекция хорды на ось, 
так как она позволяет напрямую обращаться 
к скелетным углам.

Постановка задачи оптимизации: мак-
симизировать КПД путем варьирования ске-
летных углов профилей последней ступени 
(20  переменных). Количество обращений 
IOSO к  математической модели составило 

300, общее время счета на четырех ядрах — 21 ч. 15 мин. Прирост КПД ступе-
ни — 0.27%.

Сравнение вторичных течений для исходного и оптимизированных вариан-
тов показало некоторое уменьшение их зон и снижение скоростей в них. Полная 
ликвидация вторичных течений невозможна ввиду наличия притрактовых по-
лостей.

Дополнительно выполнен ряд расчетов всего отсека с  использованием 
метода нелинейного гармонического анализа (NLH), позволяющего получать 
качественное нестационарное решение в  короткие сроки. Проведена оценка 
клокинг-эффекта на КПД турбины. Этот эффект может реализовываться только 
при условии кратности количества лопаток разных венцов и определяется изме-
нением режима течения при изменении их взаимного расположения. Для дан-
ной конфигурации существенных изменений эффективности отсека получено 
не было. Нестационарные эффекты в рассматриваемом объекте носят незначи-
тельный характер.

Рис. 7. Скелетные углы профиля
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Выводы

На основании проведенного одномерного анализа определены резервы по-
вышения эффективности работы отсека — не более 0.28–0.30%.

Построены характеристики работы отсека и его отдельных элементов. Вы-
явлено их рассогласование по КПД. 

Проведена перенастройка углов установки всех венцов с повышением КПД 
отсека на 0.1%

Разработаны эффективные модели учета лабиринтных уплотнений, вклю-
чающие в себя прямое моделирование (zr-эффекты) и опосредованное (источ-
ники/стоки), применяемое для задач оптимизации с целью уменьшения расчет-
ного времени.

Поставлено две задачи оптимизации последней ступени отсека: изменение 
тангенциального навала приносит 0.05% КПД ступени, изменение скелетных 
углов — 0.27%.

Результаты исследования и  разработанные CFD-модели могут быть ис-
пользованы для дальнейшей модификации отсека и решения более полной оп-
тимизационной задачи.
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СОЗДАНИЕ CFD-МОДЕЛИ МНОГОСТУПЕНЧАТОГО 
ОСЕВОГО КОМПРЕССОРА

Выполнено моделирование течения в многоступенчатом осевом компрессоре. 
Разработана расчетная CFD модель, наиболее точно описывающей характер течения 
и физические процессы в проточной части компрессора. Анализируется влияние не-
которых геометрических и сеточных параметров на течение в компрессоре и на его 
интегральные характеристики. С целью моделирования и выявления влияния неста-
ционарных эффектов, реализующихся в межлопаточных каналах и в межвенцовых 
пространствах компрессора, выполняются нестационарные расчеты с применением 
нелинейного гармонического метода NLH. 
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Моделирование течения в многоступенчатых машинах зачастую затрудня-
ется сложностью геометрической модели, включающей в себя, помимо венцов 
и зазоров, притрактовые полости, междисковые пространства и геометрические 
неопределенности связанные, например, с радиальными зазорами. Кроме того, 
вплоть до последнего времени практика моделирования течения при проекти-
ровании многоступенчатых машин ограничивалась стационарными расчетами 
в рамках приближения Mixing Plane (поверхность смешения), когда параметры 
потока при переходе от венца к венцу осредняются вдоль шага в межвенцовых 
зазорах. В ряде случаев это приводит к накоплению ошибки и в результате к ис-
кажению картины течения, в особенности при реализации сверхзвуковых тече-
ний и обширных отрывных зон.

Компрессор включает в  себя входной направляющий аппарат (ВНА) 
и 12 ступеней. Лопатки ВНА и направляющих аппаратов (НА) первых четырех 
ступеней регулируемые. Рабочие лопатки (РЛ) всех ступеней имеют периферий-
ные зазоры. Лопатки НА с третьей по одиннадцатую ступени — втулочные за-
зоры. Лопатки ВНА и НА первой и второй ступени двухопорные. Спрямляющий 
аппарат (СА) и НА последней ступени сопряжены тандемно.

Все расчеты проводятся для одной ветки характеристики компрессора 
с  100% частотой вращения (n  =  19500  об/мин). Решается система уравнений 
RANS c параметрами термически совершенного газа с  применением условия 
поверхности смешения на интерфейсах «ротор-статор». Для замыкания системы 
уравнений используются модели турбулентности Спаларта—Аллмараса и  k–ε 
с  подключением пристеночных функций. В  качестве граничных условий на 
входе указываются стандартные полные параметры P* = 101325 Па, T* = 288 K 
и осевое направление скорости, на выходе — статическое давление. В расчетной 
модели учитываются входные стойки (рис.  1). Сетка во всей расчетной обла-
сти — гексагональная блочно-структурированная. В работе исследуются: сеточ-
ная сходимость, влияние моделей турбулентности, влияние притрактовых по-
лостей, влияние зазоров двухопорных НА, влияние нестационарных эффектов 
связанных с «ротор-статор» взаимодействием.

Для исследования влияния размерности дискретной модели на результаты 
выполнены расчеты с  сетками: 13, 16  и  26  млн ячеек, отличающихся количе-

ством разбиений по высоте канала — 48, 
60  и  100  ячейка соответственно. Резуль-
таты расчетов представлены в  виде ин-
тегральных характеристик компрессора 
(рис. 2). Разница по расходу для всех се-
ток составляет менее 0,1%. 

Результаты расчетов для сетки раз-
мерностью 16 млн с подключением моде-
лей турбулентности Спаларта  — Аллма-
раса и k–ε сопоставляются с эксперимен-
тальными данными (рис. 3). Необходимо 
отметить, что экспериментальная харак-
теристика получена путем осреднения ре-
зультатов серии экспериментов, поэтому 

Рис. 1. 3D модель компрессора 
двигателя ТВ3-117 с учетом входных 

стоек
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Рис. 2. Интегральные характеристики компрессора Влияние размерности дискретной 
модели

Рис. 3. Интегральные характеристики компрессора. Влияние моделей турбулентности
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характер поведения кривой может несколько отличаться от характеристики при 
действительной работе компрессора. Как видно из представленных результатов, 
оба расчета дают практически одинаковые результаты по расходу: разница между 
ними менее 0,5%, разница с экспериментом — порядка 1,0 %, что удовлетворяет 
точности обработки эксперимента. Разница между расчетами и экспериментом 
по КПД для модели турбулентности k–ε составляет 2%, для модели Спаларта — 
Аллмараса — порядка 3%.

На рисунке 4  представлено распределение относительного числа Маха 
в трех сечениях по высоте лопатки (10%, 50% и 90%), для режима соответствую
щего рабочей точке, расчет с k–ε моделью турбулентности. Относительное чис-
ло Маха возрастает по радиусу на спинке РЛ первой ступени, в периферийном 
сечении достигая значения 1.4. Возникает скачок уплотнения, приводящий 
к торможению потока, на корытце лопатки в этом сечении реализуется отрыв 
пограничного слоя. Распределение числа Маха на спинке РЛ второй ступени не-
характерно для осевых компрессоров — число Маха уменьшается по высоте.

Рис. 4. Распределение относительного числа Маха во входном отсеке компрессора.

Рабочий режим. k–ε модель турбулентности

Моделируются притрактовые полости в первых ступенях компрессора, рас-
сматривается их влияние на результаты расчета. Геометрическая конфигурация 
представлена на рисунке 5.

Рис. 5. Геометрическая модель трех ступеней компрессора с притрактовыми полостями
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Интегральные характеристики с учетом притрактовых полостей имеют не-
сколько меньший расход и немного более пологий характер (рис. 6). В притрак-
товых полостях реализуется сложное вихревое течение, которое незначительно 
влияет на течение в основном канале.

Рис. 6. Интегральные характеристики компрессора. Влияние притрактовых полостей

ВНА и НА первой и второй ступени — двухопорные регулируемые, большие 
радиальные зазоры необходимы для того, чтобы избежать касания лопатки кор-
пуса машины при повороте регулируемых лопаток. Угол установки лопаток на 
некоторых режимах работы компрессора достигает 30°. Для упрощения модели 
частичные зазоры моделируются полными, и исследуется влияние величины за-
зоров (2,5 и 1,0 мм.) на интегральные характеристики компрессора. Чем больше 
размер зазора, тем левее по расходу ложится характеристика компрессора и ста-
новится более пологой, изменение расхода при этом составляет менее 0,5 %.

Для моделирования нестационарных явлений в  компрессоре выполнен 
расчет с  применением метода NLH для k–e и  Спаларта—Аллмараса моделей 
турбулентности. Полученные интегральные характеристики для NLH метода 
и  результаты стационарных расчетов сопоставляются с  экспериментальными 
данными (рис. 7). Разница по расходу между стационарной и нестационарной 
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постановками составляет менее 1%. Разница по КПД между результатами ста-
ционарного расчета и данными эксперимента составляет 2 %.

Рис. 7. Интегральные характеристики компрессора. 
Влияние зазоров в двухопорных РНА и притрактовых полостей

Расчетная модель для NLH метода не учитывает входные стойки, зазоры 
двухопорных НА и  притрактовые полости. На основе анализа влияния учета 
геометрических параметров предполагается, что расчетная характеристика сме-
стится по расходу на 0.4 кг/сек, по КПД на 0,5% (зеленая кривая на рис. 8).

В таблице 1  представлены количественные оценки разницы эксперимен-
тальных и расчетных данных, сравнение производится для рабочей точки, также 
приводится максимальное значение отклонения параметров для всей ветки ха-
рактеристики. В таблице 2 показано время счета для одной точки и всей ветки 
характеристики при стационарных и нестационарных (NLH) расчетах. 

При сравнении результатов стационарной и  нестационарной постановок 
наибольшая разница по КПД (до трех процентов) соответствует первым двум 
ступеням (рис. 9). Отношение как полных давлений, так и температур для стаци-
онарного расчета больше. Нехарактерное распределение числа Маха по спинке 
РЛ второй ступени сохраняется и в нестационарной постановке (рис. 10). Су-
щественная разница интегральных параметров и  картин течения обусловлена 
тем, что применение условия Mixing Plane приводит к размытию и отражению 
сверхзвуковых зон и  взаимодействию с  ними лопаток в  первых двух ступенях 
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(рис. 11). Таким образом, растет уровень скоростей на спинках лопаток, что при-
водит к росту потерь.

Рис. 8. Интегральные характеристики компрессора. Влияние учета нестационарности

Рис. 9. Значение КПД, отношения полных давлений и температур по ступеням
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Таблица 1
Сопоставление расчетных и экспериментальных интегральных параметров компрессора

Стационарный расчет
(для рабочей точки/

max для характеристики)

Нестационарный расчет
(для рабочей точки/

max для характеристики)

δG, % –0,51/–1,02 +0,22/+1,13
δπ*, % –0,51/–1,05 +0,22/+2,24
δη*, % –2,0/–2,0 +1,0/+1,5
δΔKy, % +7 +1,3

Таблица 2
Сопоставление расчетного времени

Время расчета

Стационарный расчет Метод NLH
Одна точка 2 часа 10 часов
Характеристика 10 часов 2 суток

Рис. 10. Распределение относительного числа Маха в первых ступенях компрессора. 
Стационарная и нестационарная постановки

В процессе исследования создана расчетная модель, хорошо согласую
щаяся с данными эксперимента: для рабочей точки разница по расходу — по-
рядка 0,5%, по КПД — 2% в случае стационарного расчета и +0,2% — по расходу, 
+1% — по КПД в случае нестационарного расчета. Повышенные значения КПД 
для нестационарного расчета объясняются тем, что при прогнозе не учитывают-
ся влияние галтелей, лабиринтных уплотнений в первых венцах и в притракто-
вой полости за 7 НА.

Необходимость проведения нестационарных расчетов с применением ме-
тода NLH обусловливается погрешностью, вносимой в  характер течения при 
применении условия Mixing Plane на границах «ротор-статор», первых двух сту-
пеней, где в межлопаточных каналах реализуется течение с сверхзвуковой ско-
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ростью, при этом расстояние между венцами невелико, что приводит к значи-
тельным искажением течения в этих венцах.

Найдены резервы повышения эффективности компрессора. Один из воз-
можных путей оптимизации — изменение программы регулирования.

В дальнейшем будут проведены прочностные расчёты и получена горячая 
геометрия лопаточной части компрессора, проведены соответствующие газоди-
намические расчёты. Будут исследованы перетечки через уплотнения под пер-
выми ступенями.
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СОВРЕМЕННЫЕ ТЕНДЕНЦИИ  
В ПРОЕКТИРОВАНИИ ТУРБОМАШИН. 
ИСПОЛЬЗОВАНИЕ МЕТОДОВ ОПТИМИЗАЦИИ  
В ЦИКЛЕ ПРОЕКТИРОВАНИЯ ТУРБОМАШИН

В работе рассматриваются современные тенденции в использовании вычисли-
тельных методов в  практике проектирования турбомашин. Приводятся результаты 
моделирования нестационарного течения в переходном канале осевой турбины со-
временного авиационного двигателя, моделирования нестационарного течения и па-
раметризации вентилятора, КНД и КВД ТРДД, оптимизации рабочего колеса осе-
вого компрессора с использованием ПК Fine/Turbo и ПО IOSO с соответствующей 
валидацией расчетных моделей.

С развитием вычислительных методов цепочка проектирования турбома-
шин совершенствуется и усложняется. Отправной точкой в данном алгоритме 
является проведение одномерных и осесимметричных расчетов, так называемое 
эскизное проектирование (рис. 1). На этом этапе определяются основные гео-
метрические параметры: контур проточной части, количество ступеней, лопа-
ток и т. д. Далее с полученными геометрическими параметрами решается прямая 
задача с целью нахождения характеристик турбомашины в широком диапазоне 
изменения параметров. По результатам данного моделирования принимает-
ся решение о  возможной корректировке одномерной модели или полученных 
геометрических параметров. Следующим этапом является проработка простран-
ственной геометрии проточной части, профилирование и  последующее реше-
ние задачи напряженно-деформированного состояния. После чего выполняется 
CFD-анализ, при необходимости модель дорабатывается. Далее производится 
конструктивная проработка геометрии в  CAD-системах, и  уже с  учетом всех 
конструктивных особенностей еще раз решается задача НДС, уточняются инте-
гральные параметры работы с использованием 3D CFD. 

В случае удовлетворения полученных параметров переходят к  этапу про-
тотипирования, т. е. создания опытного образца. Таким образом, в  настоящее 
время применение CFD-методов и подключение многопараметрической опти-
мизации по газодинамическим параметрам эффективности на различных этапах 
проектирования и  доводки снижает необходимость в  проведении дорогостоя-
щих промежуточных экспериментов и экономит временные ресурсы.

Применение CFD-методов в турбомашиностроении

В настоящее время эффективность компонентов авиационных двигателей 
достигла высокого уровня совершенства, использование упрощенных инстру-
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ментов моделирования, основанных на одномерных и  двумерных методах, не 
позволяет достичь необходимой точности моделирования. Это влечет необхо-
димость использования трехмерных CFD-методов не только для определения 
окончательных характеристик машины, но и в процессе проектирования изде-
лия.

Непосредственно численное моделирование в рамках CFD-подхода мож-
но разделить на несколько этапов. На первом этапе строится дискретная модель 
(создается расчетная сетка), задаются граничные и начальные условия, назна-
чаются параметры расчета, данный этап принято называть «препроцессингом». 
На втором этапе проводится расчет, а на третьем выполняется анализ решения 
с определением потребных характеристик и картины течения.

Использование структурированных сеток даёт меньшую погрешность при 
вычислении потоков массы и  импульса и  обеспечивает высокую скорость по-
лучения решения. Однако создание структурированных сеток в  ручном режи-
ме чрезвычайно трудоемко. Для сокращения трудозатрат при построении дис-
кретных моделей и  автоматизации препроцессинга необходимо использовать 
специализированные сеточные генераторы, например AutoGrid5, который пред-
назначен для автоматического построения высококачественных блочно-струк-
турированных гексаэдральных расчетных сеток проточной части лопаточных 
машин. AutoGrid5 обладает высоким уровнем автоматизации, что обеспечивает-
ся техникой использования специальных шаблонов, такой подход позволяет бы-
стро создавать расчетные сетки высокого качества для любого типа турбомашин 
с  учетом таких геометрических особенностей, как несимметричные обводы, 
антивибрационные полки, бандажи, радиусные сопряжения, зазоры, охлажда
ющие элементы и др.

Рис. 1. Цепочка проектирования турбомашин
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Явный трехмерный структурированный решатель комплекса FINE/Turbo 
(EURANUS) позволяет решать широкий круг задач вычислительной газовой 
динамики за счёт реализации большого набора граничных условий, моделей 
турбулентности, физических моделей. При этом он обладает очень высокой 
скоростью вычислений и низким потреблением оперативной памяти (пример-
но 500 мб оперативного пространства на 1 млн ячеек). Это достигается за счет 
использования геометрического многосеточного метода с  явным маршем по 
времени. Причем особенностью многосеточного метода является строгая вло-
женность (иерархия) сеток, которая автоматически обеспечивается в  ходе по-
строения сетки. Подобный подход не требует дополнительных интерполяцион-
ных процедур, что более чем в два раза увеличивает скорость счета по сравнению 
с универсальными решателями. Другой метод, позволяющий ускорить получе-
ние решения, — переход к явно-неявному методу решения (CPU Booster), что 
ускоряет процесс расчета в 3–10 раз.

Одной из основных особенностей задач газодинамики турбомашин являет-
ся моделирование «ротор-статор» взаимодействия. В стационарных постановках 
используются граничные условия Mixing Plane или Frozen Rotor, в которых урав-
нения Навье—Стокса решаются в относительной системе координат, связанной 
с лопатками. На выходе из венца в случае Mixing Plane все параметры осредня-
ются в окружном направлении и передаются как входные условия для следую-
щего венца. При использовании Frozen Rotor рассчитывается одно положение 
ротора относительно статора и параметры не осредняются. В случае сложных те-
чений (сверхзвуковые зоны, скачки уплотнения, циркуляционные и отрывные 
течения) вблизи сопряжения ротора и статора метод Mixing Plane не всегда даёт 
удовлетворительные результаты как по картине течения, так и по интегральным 
параметрам. В  таких случаях необходимо переходить к  нестационарному мо-
делированию течения. Стандартные методы моделирования нестационарного 
«ротор-статор» взаимодействия Domain Scaling и Phase Lagged чрезвычайно ре-
сурсоемки и, как правило, не применимы для решения реальных задач турбома-
шиностроения даже на современном уровне развития вычислительной техники. 
Поэтому необходимо использование упрощенных, но  эффективных методов 
учета нестационарности. Метод нелинейного гармонического анализа (NLH) 
подразумевает решение осреднённых уравнений Навье — Стокса с включением 
пульсационных составляющих, связанных с  «ротор-статор» взаимодействием. 
Существенным преимуществом метода являются: возможность в  кратчайшие 
сроки получить нестационарное решение, расчет производится в  одном меж-
лопаточном канале каждого венца, уменьшается влияние положения границы 
ротор-статор на решение. Всё это позволяет учесть нестационарные явления 
в  турбомашине ещё на стадии проектирования. NLH-метод применяется при 
анализе нестационарных явлений, моделировании входной неравномерности, 
надроторных устройств, исследовании clocking эффектов, анализе нестационар-
ных нагрузок на элементы лопаточных машин. 

Ниже приводится описание задачи по моделированию течения в  осевой 
турбине, где рассматривались различные подходы моделирования «ротор-ста-
тор» взаимодействия.
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При моделировании реальных объектов всегда присутствует неоднознач-
ность входных параметров: значения граничных условий; геометрические не-
определенности, такие как радиальный зазор, радиус входной кромки лопатки 
и  другие; технологические и  производственные отклонения. На современном 
уровне проектирования для получения достоверных характеристик изделия 
важно находить доверительный интервал выходных параметров при наличии 
«шумящих» входных параметров, для этого используется так называемый «метод 
анализа неопределенностей».

В настоящее время всё более актуальными становятся решение многодис-
циплинарных задач (FSI). При Решении FSI задач на практике используются 
два подхода: 

1.	 Прямой метод, когда, последовательно решаются CFD (ВГД) и FEM (НДС) 
задачи, при этом дискретные модели деформируются на каждом времен-
ном шаге и перемещения узлов сетки передаются между решателями. Такой 
подход крайне ресурсозатратный.

2.	 Модальный подход, когда структурная деформация рассчитывается с помо-
щью модальных уравнений, где динамическое поведение линейной систе-
мы представляется в виде разложения по формам собственных колебаний 
на каждом физическом временном шаге с учетом газовых нагрузок на кон-
струкцию. Подход обеспечивает получение связанного решения в приемле-
мые временные сроки.

Исследование нестационарных эффектов в переходном канале осевой 
турбины

Рассматриваемый объект включал в себя ротор турбины высокого давления, 
переходный канал с 7 стойками и сопловой аппарат турбины низкого давления. 
Цель задачи: показать окружную неравномерность и получить нестационарные 
нагрузки на лопатки. Расчёты выполнены в ПО NUMECA Fine/Turbo. Решались 
осреднённые по Рейнольдсу уравнения Навье — Стокса методом конечных объ-
ёмов, для замыкания системы использовалась модель турбулентности k–ε с под-
ключением пристеночных функций. В качестве рабочего тела выбран термиче-
ски совершенный газ. Граничные условия на входе: направление потока, дав-
ление и температура торможения. На выходе — среднее статическое давление. 

На первом этапе проводились 3D расчёты в стационарной постановке на 
сетке в 30 млн ячеек, подобная сетка необходима для разрешения всех особен-
ностей течения. Для оценки окружной неравномерности выполнен расчет с ис-
пользованием Frozen Rotor приближения, однако течение в переходном канале 
при этом моделируется некорректно: ударные волны отражаются от интерфейса 
«ротор-статор», искажается направление переноса окружной неравномерности 
при переходе через интерфейс (рис. 2). Результаты подтверждены также и в дру-
гих коммерческих кодах — ANSYS Fluent и CFX. 

Таким образом, стационарные расчёты с  использованием условия Mixing 
Plane и Frozen Rotor неприменимы для решения рассматриваемой задачи. Для 
оценки нестационарных эффектов в турбине использовались методы, явно учи-
тывающие «ротор-статор» взаимодействие, в которых влияние интерфейса «ро-
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тор-статор» на решение минимально: полная нестационарная постановка Do-
main Scaling и нелинейный гармонический метод (NLH) [1, 2]. Для сокращения 
времени расчеты проводились в В2В постановке.

Рис. 2. Особенности моделирования течения с условием Frozen Rotor

Результаты расчётов показали, что во времени интенсивность ударных волн 
на выходе из  межлопаточного канала ротора меняется по мере приближения 
и отдаления от стойки. Сверхзвуковая зона у передней кромки на стойке пульси-
рует по мере прохождения лопаток рабочего колеса мимо неё. Следы от лопаток 
ротора мигрируют в меридиональном направлении и диссипируют в сопловом 
аппарате. Наблюдается значительная окружная неравномерность течения на вы-
ходе из соплового аппарата.

Получены нестационарные нагрузки на лопатки. Во времени распределе-
ние давления на лопатке ротора по стороне сжатия меняется слабо, на сторо-
не разрежения происходят наиболее интенсивные колебания параметров из-за 
взаимодействия нестационарных ударных волн и поверхности лопатки. Вблизи 
задней кромки по поверхности лопатки выявлены большие амплитуды коле-
баний давления (до 20%). По поверхности стойки наблюдаются значительные 
градиенты давления, а  также большие амплитуды колебаний вблизи передней 
кромки, до 60% по давлению.

Решение в  полной нестационарной постановке показало интегральные 
параметры, очень близкие к  решению, полученному с  помощью NLH-метода 
(табл. 1).

Необходимо отметить и время счета: для рассматриваемой задачи стацио
нарный расчёт сходится за 15  минут, решение NLH-методом получается за 
1,5 часа, в то же время нестационарный расчёт сходится примерно за 12 суток 
(i7-4771 3.5 GHz, 32 Gb RAM).
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Таблица1
Отличие интегральных параметров относительно параметров нестационарного расчёта

εEff εMF εPr* εPr εTr* εTr

Steady/
unsteady 0,229% 0,064% –0,105% 0,117% –0,074% –0,023%

NLH/unsteady –0,006% 0,018% –0,007% 0,051% –0,002% 0,009%

Методы оптимизации

В последнее пятилетие наметился существенный прогресс в  применении 
методов математической оптимизации параметров турбомашин с  использова-
нием CFD-расчетов. Применение оптимизации возможно, если удается сфор-
мировать автоматическую процедуру, в  рамках которой последовательно про-
водится профилирование, построение вычислительной сетки, непосредственно 
расчет и  анализ параметров турбомашины, т. е. если возможно сформировать 
параметрическую расчетную модель турбомашины для проведения численного 
расчета. Расчетный комплекс FINE/Turbo позволяет формировать подобные 
параметрические модели. При этом для профилирования используется специ-
альный модуль AutoBlade, который на базе дискретных параметров венцов по-
зволяет строить геометрические модели практически для всех типов лопаточных 
машин. Далее по ходу автоматической процедуры для данной геометрии строит-
ся вычислительная сетка и выполняется CFD-расчет, в результате которого фор-
мируется файл результатов расчета. Входными данными для профилирования 
управляет специальная программа-оптимизатор. В  ходе итеративного поиска 
решения оптимизационной задачи оптимизатор принимает решение о  назна-
чении новых входных параметров турбомашины на основе анализа выходных 
параметров (КПД, степень повышения/понижения давлений, расход и  т. д.) 
предыдущих итераций. При этом решение принимается автоматически на ос-
нове математического алгоритма оптимизации. Непосредственно CFD-расчет 
выполняется внутри оптимизационного цикла. В настоящее время для решения 
оптимизационных задач промышленного масштаба хорошо зарекомендовал 
себя программный продукт IOSO. В качестве метода оптимизации используется 
МНСО  — метод непрямой оптимизации на основе самоорганизации. Данный 
метод основан на использовании технологии построения поверхностей отклика 
для аппроксимации целевой функции и ограничений. На начальном этапе рабо-
ты алгоритма МНСО формируется план эксперимента путем генерации случай-
ных значений компонент вектора варьируемых переменных. Для всех точек пла-
на эксперимента осуществляется прямое обращение к математической модели, 
вычисляющей значения критерия оптимизации и ограничиваемых параметров. 
Далее строится локально адаптируемая поверхность отклика, аппроксимирую-
щая целевые функции. Алгоритм оптимизации оптимизирует непосредственно 
поверхность отклика, постоянно уточняя ее за счет обращения к  математиче-
ской модели.

Ниже приведены примеры по параметризации и оптимизации геометрии.
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Численное моделирование и параметризация вентилятора,  
КНД и КВД современного ТРДД

Математические модели вентилятора, КНД и КВД ТРДД созданы для двух 
режимов работы двигателя на базе ПО NUMECA Fine/Turbo в стационарной по-
становке и с применением метода NLH. Решались осреднённые по Рейнольдсу 
уравнения Навье — Стокса методом конечных объёмов, для замыкания систе-
мы использовалась модель турбулентности k–ε с подключением пристеночных 
функций. В качестве рабочего тела выбран термически совершенный газ. Гра-
ничные условия на входе — направление потока, давление и температура тормо-
жения. На выходе — среднее статическое давление.

На базе модуля AutoBlade созданы параметрические модели лопаток вен-
тилятора, КНД и КВД современного турбореактивного двухконтурного двига-
теля. Данные модели включают в  себя набор конических сечений, связанных 
друг с другом осью, проходящей через центр тяжести сечений. Меридиональные 
и тангенциальные проекции данной оси описываются с помощью B-сплайнов. 
Профили в  сечениях приняты симметричными для сокращения количества 
параметров, кромки являются дугами окружностей. Параметрическая модель 
вентилятора включала в  себя 138  параметров, среднее количество параметров 
на лопатку КВД — 78, на лопатку КНД — 76. Ниже приведены сравнительные 
таблицы параметров в  рабочей точке исходной и  параметрической моделей, 
а  также интегральные характеристики исходной и  параметрической моделей 
РЛВ и КВД. 

Таблица 2
Разница интегральных параметров исходной и параметрической моделей РЛВ  

в рабочей точке

 Gsum (кг/с) p*В КПДВ (%)

ε (%) 0,220  0,000  0,333 
 

Рис. 3. Интегральные характеристики исходной и параметрической моделей РЛВ
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Таблица 3
Разница интегральных параметров исходной и параметрической моделей КНД  

в рабочей точке

Gквд0, кг/с p*квд КПДКВД(%)

ε(%) 0,070 –0,012 0,239%

Рис. 4. Интегральные характеристики исходной и параметрической моделей КВД

Оптимизация РК осевого компрессора

Предварительный этап оптимизации геометрии РК осевого компрессора 
Rotor 37 — создание расчетной параметрической модели и её идентификация. 
Численное моделирование выполнено с использованием ПК Fine/Turbo. Реша-
ются осреднённые уравнения Навье — Стокса методом конечных объёмов в ста-
ционарной постановке. Сетки  — блочно-структурированные, гексагональные. 
В качестве рабочего тела используется термически совершенный газ. На входе 
в расчётную область задаются профили Т* и Р*, полученные в эксперименте, на 
выходе  — условие среднего статического давления для вертикального участка 
характеристики или массового расхода для горизонтального участка характери-
стики. На твёрдых поверхностях задаются условия прилипания, непротекания 
и отсутствия теплопередачи. 

В процессе математической оптимизации решались две задачи, цель кото-
рых — максимизация КПД компрессора в рабочей точке при варьировании угла 
установки сечений γ, геометрических углов входа и выхода β1, β2 в трех сечениях, 
двух углов меридионального и двух углов тангенциального навалов — 11 пере-
менных. Ограничениями задач являются массовый расход G, степень повыше-
ния давления *

kπ  и угол выхода потока α2 (табл. 4).
Результаты оптимизации приведены в таблице 5 и на рисунке 5. В резуль-

тате оптимизации для задачи № 1 прирост по КПД составил 1,5%, задачи № 2 — 
1,3%. 
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Таблица 4
Ограничения в задачах оптимизации РК компрессора

Ограничения

α2, град G, кг/с π*
k

Задача № 1 > –34.029
< –33.529 G>20.64 >2.009

Задача № 2 > –34.029
< –33.529 |20.65-G|/20.65<0.005 >2.009

Таблица 5
Результаты оптимизации РК компрессора

α2, град G, кг/с π*
k КПД Кол-во 

обращений

Задача № 1 –33.532 21.276 2.063 0.869 135
Задача № 2 –33.532 20.752 2.017 0.867 200

Рис. 5. Интегральные характеристики РК компрессора

Выводы

Сегодня создание современного конкурентоспособного авиационного 
двигателя невозможно без применения эффективных CFD-методов в процессе 
проектирования, при этом необходимо решать совместные задачи газодинами-
ки и  прочности конструкции, проводить анализ нестационарных процессов, 
анализировать различного рода неопределенности входных параметров. Акту-
альной является задача доводки элементов двигателя с  привлечением методов 
математической оптимизации.

При этом растет не только качество и точность моделирования, но и сни-
жается потребность в проведении промежуточных экспериментов, что, в свою 
очередь, экономит как ресурсы, так и время проектирования.
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ПОВЫШЕНИЕ ЗАПАСОВ ГДУ МНОГОСТУПЕНЧАТЫХ 
ОСЕВЫХ КОМПРЕССОРОВ С НЕРЕГУЛИРУЕМЫМИ 
НАПРАВЛЯЮЩИМИ АППАРАТАМИ

Перераспределение потока в  направляющем аппарате путем изменения фор-
мы оси лопаток благоприятно сказывается на работе ступени осевого компрессора 
и  может способствовать улучшению взаимной работе ступеней многоступенчатого 
компрессора на нерегулируемых режимах работы. С этой целью проведено исследо-
вание влияния окружного навала лопаток направляющего аппарата на расширение 
запаса газодинамической устойчивости, а также увеличения коэффициента полезно-
го действия сектора, состоящего из двух последовательно расположенных высокона-
груженных ступеней ( 0,35tH = ), спрофилированных по закону постоянной цирку-
ляции. Численное подтверждение расчетно-теоретического исследования проведено 
с применением программного комплекса ANSYSCFX.

Ключевые слова: осевой компрессор, запасы газодинамической устойчивости, 
численное моделирование.

Введение

В настоящее время, одной из  основных задач проектирования многосту-
пенчатых осевых компрессоров различного назначения является обеспечении 
высокого уровня запасов газодинамической устойчивости (ГДУ) на всех режи-
мах эксплуатации двигателя [1, 2].

Получение высокого уровня ГДУ в многоступенчатых осевых компрессорах 
стационарных и транспортных ГТУ обеспечивается различными способами: пе-
репуском воздуха из средних ступеней компрессора, постановкой авторотирую-
щих входных направляющих аппаратов, надроторных устройств,регулированием 
поворотных направляющих аппаратов компрессора и т. д. На повышенных ча-
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стотах вращения ротора компрессора ( )ïð 90 105%n = … , когда регулирование еще 
не применяется ввиду достаточно высоких значений КПД, при воздействии не-
равномерности потока или иных возбуждающих факторов компрессор должен 
работать устойчиво без пульсаций, срывов и  помпажа. Для этого запасы ГДУ 
многоступенчатых компрессоров низкого и  высокого давлений должны быть 
на уровне 20–25% [3]. Достичь такого уровня запасов в  высоконагруженных 
трансзвуковых компрессорах достаточно сложно с применением классических 
методов профилирования, поэтому целесообразно применение изгиба оси ло-
патки в осевом и/или окружном направлениях [1, 2, 4, 5]. Такой подход путем 
учета концевых эффектов во втулочных и периферийных зонахпозволяет пере-
распределить поток на выходе из ступени для получения более благоприятного 
натекания на последующую ступень и, таким образом, обеспечивает повышение 
общего КПД сектора ступеней [6].

Теоретическое обоснование

С учетом того что в многоступенчатой машине после нескольких однотип-
ных ступеней устанавливается равновесие между подводом энергии и  ее дис-
сипацией в  пограничном слое,толщина пограничного слоя достигнет пример-
но постоянного значения [7], можно предположить, что постановка ступеней 
с переменной кривизной средней линии лопатки в состав лопаточной машины 
может благоприятно сказаться на течении и привести к росту запасов ГДУ на не-
регулируемых режимах работы [8]. Исследования турбинных ступеней с сопло-
выми лопатками, спрофилированными с тангенциальным изгибом оси средней 
линии, показывают, что снизить потери в  одной части по высоте лопаток СА 
без увеличения потерь в другой ее части возможно благодаря сложному наклону 
[9]. При этом наблюдаются те же физические явления, что и в случае простого 
наклона, а изменение картины течения происходит только в деформированной 
части лопатки. Наклон лопаток оказывает существенное влияние на перерас-
пределение скоростей потока в  радиальном направлении, что заметно снижа-
ет потери в корневом сечении сопловой решетки [10]. Получающиеся при этом 
изогнутые «саблевидные» лопатки позволяют в широких пределах варьировать 
распределение степени реактивности по высоте проточной части и  повысить 
эффективность ступеней.

Исследование влияния изогнутости оси лопаток направляющего аппарата 
на характеристики ступени компрессора проводились в широком диапазоне из-
менения максимального прогиба оси лопаток, находящегося посередине длины 
лопатки направляющего аппарата. Максимальное значение тангенциального 
прогиба составляло ±15% от высоты лопатки, где «+» означает лопатки с  во-
гнутой поверхностью спинки, а «–» — лопатки с вогнутой поверхностью коры-
та. Максимальное значение изгибов лопаток в осевом направлении равнялось 
±2.5%, ±5%, ±7.5%, ±10% от высоты лопатки, где «+» — изгиб по направлению 
движения воздуха и «–» — изгиб в противоположенную сторону (рис. 1, 2). Ис-
следования проводились при расчетном значении окружной скорости.

Основными анализируемыми параметрами при проведении исследований 
ступеней с  различной формой оси лопаток НА являлись изменение значений 
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максимального КПД и располагаемых запасов газодинамической устойчивости 
расчетной модели сектора ступеней.

Постановка задачи и результаты численного моделирования

Современные CFD-пакеты позволяют сократить стоимость и  время про-
ектирования и  доводки газотурбинных двигателей. Одной из  наиболее рас-
пространенных программ прямого анализа является программный комплекс 
ANSYSCFX. Верификация данного комплекса и  возможность применение его 
в практике проектирования проведена большим количеством авторов и иссле-
дователей в  области осевого компрессоростроения [11–13]. Автором данной 
работы в свое время также была проведена серия верификационных исследова-
ний программного комплекса ANSYSCFX для изолированного рабочего колеса 
Rotor-37, трансзвуковой ступени К8-Б и ряда многоступенчатых компрессоров, 

Рис. 1. Схема лопаток НА с изгибом линии центров тяжести профиля (оси лопатки) 
в осевом (косое обтекание) и окружном (тангенциальный наклон) направлениях

Рис. 2. Схема косого и тангенциального обтекания лопаток осевой ступени
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показавших возможность применения данного программного комплекса при 
проектировании осевых компрессоров. При этом в связи с особенностями по-
строения сеток для различных моделей турбулентности, особенностями течения 
в малоступенчатых и многоступенчатых компрессорах, особенностями течения 
в  компрессорах с  малым и  большим удлинением, а  также возникающими от-
клонениями проточной части при изготовлении опытных и серийных образцов 
ГТДприменение методов вычислительной гидрогазодинамики (CFD-анализа) 
целесообразней проводить в  части качественного анализа. Численные методы 
при решении прямой задачи хорошо отслеживают тенденцию изменения инте-
гральных параметров и параметров потока по высоте проточной части при из-
менении геометрии лопаточного аппарата.

Объектом численного исследования для подтверждения результатов тео-
ретического анализа являетсясектор ступеней многоступенчатого осевого ком-
прессора, состоящий из спрофилированных по закону постоянной циркуляции 
двух последовательно расположенных высоконагруженных ступеней. При по-
стоянном внешнем диаметре проточной части окружная скорость составляла 
Uk = 345 м/с, коэффициент теоретической работы обеих ступеней 0,35tH = , MW1 
на периферии рабочего колеса первой ступени составляла 0,92. Исходный про-
филь А-40, средняя линия профиля выполнена в виде дуги окружности. Постро-
ение профилей выполнено с  помощью полуавтоматизированной программы 
профилирования на базе Excel. Пример графического отображения профиля на 
заданном сечении представлен на рисунке 3.

а)                                                                                         б)
Рис. 3. а — Графическое построение профиля на заданном сечении;  

б — описание входной кромки лопатки

Сеточные модели для расчета в ANSYSCFX строились с учетом y+ = (0.5±5) 
для модели турбулентности k–w. При построении расчетной области для лопа-
точных венцов использовалась сетка O-H-типа. Степень турбулентности на вхо-
де в сектор ступеней задавалась равным 10%. При расчете течения в проточной 
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части сектора ступеней от границы запирания до рабочей тоски рассматривалась 
задача при сочетании граничных условий: полное давление и полная темпера-
тура на входе с  заданным направлением потока и  статическая температура на 
выходе. От рабочей точки до «помпажа» на входе задавались полное давление 
и температура, а на выходе — расход воздуха. Расчетная область представлена на 
рисунке 4. Критерием сходимости расчета являлось установление интегральных 
характеристик потока при достижении значений величины среднеквадратичных 
невязок по давлению и компонентам скорости на уровне 10–6. Передача данных 
между венцами проходила с осреднением параметров в окружном направлении 
«Stage».

Рис. 4. Расчетная модель сектора ступеней

Результаты численного исследования представлены на рисунках 5, 6.

Выводы

Изгиб оси лопаток НА-1 ст. в окружном направлении по вращению (–dy) 
и против вращения (+dy) приводит к незначительному уменьшению максималь-
ного КПД сектора, состоящего из 2 ступеней (ΔКПД = 0,2–0,05%) и к росту за-
пасов ГДУ на 1,0–3,5%.

Изгиб оси лопаток НА-1 ст. в осевом направлении (+dx) приводит к росту 
ΔКу на 3,5–4,5% и росту КПД на 0,1–0,15% (в рассматриваемом диапазоне).



102

Рис. 5. Результаты численного исследованиямодели сектора ступеней

Изгиб в противоположную сторону (–dx) приводит к снижению ГДУ и сни-
жению КПД 2-ступенчатого сектора, что связано с изменением течения в при-
стеночных областях на поверхности лопаток, особенно в области концевых се-
чений.
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Рис. 6.Распределение параметров по высоте проточной части НА-1 ст. 
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В расчетной точке изгиб оси лопаток НА-1  ст. практически не влияет на 
КПД и коэффициент теоретической работы сектора ступеней при неизменных 
лопаточных венцах. Форма оси лопаток направляющего аппарата существенно 
влияет на запасы газодинамической устойчивости сектора ступеней.

Относительно исходной лопатки НА с  радиальной осью потери полного 
давления направляющего аппарата существенно уменьшаются по всей высоте 
проточной части в случае изгиба оси лопатки в осевом направлении по движе-
нию потока. Изгиб оси в  окружном направлении против вращения приводит 
к уменьшению потерь полного давления в области втулки и периферии, а в ядре 
потока остается неизменным.
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ВЕРИФИКАЦИЯ 3D РАСЧЕТОВ ПЛЕНОЧНОГО ОХЛАЖДЕНИЯ 
СОПЛОВЫХ ЛОПАТОК В ANSYS CFX

В работе приведена верификация результатов 3D расчетных исследований эф-
фективности пленочного охлаждения сопловой лопатки ТВД двигателя C3X с при-
менением моделей турбулентности SST и  S-A. Показано, что при использовании 
модели турбулентности S-A расчетные данные наиболее удовлетворительно согласу-
ются с экспериментальными данными.

Введение

Пленочное охлаждение широко используется для увеличения эффектив-
ности охлаждения теплонапряженных элементов турбины современных ГТД. 
Множество исследователей изучало различные конфигурации пленочного ох-
лаждения и  гидродинамические параметры на плоской пластине. Вследствие 
значительных отличий в физике течения на плоской пластине и существенной 
кривизны профиля лопаток сомнительным остается непосредственное исполь-
зование результатов, полученных на упрощенных геометриях. Существенная 
зависимость от сетки, модели турбулентности, кривизны и задания граничных 
условий приводят к необходимости верификации расчетов пленочного охлажде-
ния в сравнении с экспериментальными данными непосредственно на лопатках 
турбин. Пока же представленные результаты 3D расчетов с применением ком-
мерческих и некоммерческих программ не всегда удовлетворительно согласуют-
ся с экспериментами.

Так, в работе [1] с использованием STAR CCM+ для расчета эффективно-
сти пленочного охлаждения рабочих лопаток с использованием моделей турбу-
лентности SST, RKE (realizable k–ε), V2F, SST с WF, k–ε с WF, SST Low Re при 
наилучшем совпадении результатов расчета с экспериментом для модели RKE 
показано, что при полусопряженном подходе (задаются параметры охлаждаю-
щего воздуха) значения температуры лопатки ближе к  опытным данным, чем 
при сопряженном. Однако даже при полусопряженном подходе максимальная 
разность температур по результатам 3D расчета и эксперимента — 34°С на вы-
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ходной кромке со стороны корытца и 31°С на входной кромке, что составляет 
довольно существенные величины.

В работе [2] проведенные тестовые расчеты эффективности пленки сопло-
вой лопатки ТВД двигателя C3X для 2D метода моделирования пленки показали 
в целом удовлетворительное совпадение с экспериментом, совпадение эффек-
тивности пленочного охлаждения по результатам 3D расчетов в ANSYS Fluent 
с экспериментом при 1 ряде отверстий на спинке и корытце приведено только 
для спинки лопатки. При этом отсутствуют 3D расчеты сопловой лопатки для 
2 рядов отверстий на корытце и спинке.

В работе [3] тестовые сопряженные расчеты в Open FOAM относительной 
температуры сопловой лопатки ТВД двигателя C3X (Tw/Tref), проведенные при 
2 рядах отверстий пленочного охлаждения на спинке и 2 на корытце, с приме-
нением моделей турбулентности SST, S–A, v2f, TL показали, что наилучшее со-
впадение с экспериментом получено для моделей S–A (Spalart-Allmaras) и v2f. 
При этом максимальное отличие экспериментальных данных от расчетных со-
ставило на спинке приемлемую величину 7%, в то время как на корытце — 16%. 
Максимальное же отличие расчетных данных, полученных с помощью моделей 
S–A и v2f, составило всего лишь 2,5%.

В [4] для получения надежных результатов CFD исследований пленочного 
охлаждения сопловой лопатки была проведена проверка на достоверность для 
моделей турбулентности (k–ε [5], k–ω SST [6], S–A [7]). Наибольшее число мо-
делей турбулентности, таких как k–ε и SST, создавались на основе допущения об 
изотропности, хотя в этом контексте имеется несколько исключений, например 
модель турбулентности RSM. Это допущение приводит к  недооценке обмена 
турбулентностью в поперечном направлении и, следовательно, распространение 
струи, прогнозируемое при таких моделях турбулентности, весьма незначитель-
но. Одним из  последствий этого является то, что для поперечного изменения 
эффективности пленочного охлаждения имеет место переоценка эффектив-
ности в среднем сечении и недооценка вверх и вниз от него. Это отмечено для 
всех моделей турбулентности и показано также в работе Baldauf и Scheurlen [4]. 
С  другой стороны, для осредненной в  поперечном направлении эффективно-
сти пленки, которая интересна при проектировании пленочного охлаждения, 
модель турбулентности S–A обеспечивала наилучшие результаты в  сравнении 
с экспериментом. 

Существуют исследования, адресованные к влиянию локальной кривизны 
на характеристику пленочного охлаждения. Например, в исследовании локаль-
ной кривизны поверхности Davidson и др. [8] нашли, что по сравнению с плос
кой пластиной в точке на спинке отмечено существенное влияние на ηад. цилин-
дрических отверстий и несущественное — профилированных отверстий.

Целью представленного исследования является выполнение 3D расчетов 
для наиболее широко применяемой в  турбомашинах модели турбулентности 
SST и модели S–A, базирующихся на анализе влияния относительной скорости 
(параметра вдува) на характеристику охлаждения цилиндрических отверстий, 
расположенных в четырех различных положениях на сопловой лопатке. Факти-
чески CFD использовалась как инструмент для того, чтобы исследовать влияние 
локальной кривизны, включая вогнутые и выпуклые поверхности, в относитель-
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но широком диапазоне параметров вдува (0,31–1,5), а также для подтверждения 
достоверности в сравнении с экспериментом.

Результаты исследования адиабатической эффективности  
пленочного охлаждения

В этом разделе рассматривается сравнительное 3D расчетное и эксперимен-
тальное исследование [9] влияния относительной скорости пленки VR = Uохл./Uµ, 
геометрии и  уровня входной температуры на адиабатическую эффективность 
пленочного охлаждения сопловой лопатки ( ) ( )àä. àä.ñò. îõër rT T T Tη = − −  в за-
висимости от X/D — расстояния в направлении течения от последнего пленоч-
ного отверстия до выходной кромки, нормированное по D. Для поверхностей 
спинки и  корытца представлены результаты с  2  рядами отверстий, наклонен-
ными под углом 30° к  направлению течения и  отношением шага к  диаметру 
равным 3 (рис. 1, а). Все данные были получены при относительной плотности 

îõë. / 0,94DR ∞= ρ ρ = . Домен был реализован при числах Reвых., базирующихся 
на длине хорды и равных примерно 750 000–800 000, что соответствовало числу 
Маха Мвых. ≈ 0,27. Дополнительная детализация сопловой лопатки представлена 
в [10].

При проведении расчетного исследования периодичность устанавливалась 
на сторонах расчетного домена для моделирования влияния остальных отвер-
стий. Структурированная мультиблочная HEXA сетка генерировалась для всего 
домена с  использованием ICEM/CFD (ANSYS). Мультиблочность давала воз-
можность генерировать отдельные сетки в различных частях домена потока (рис. 
1, б). Для того чтобы увеличить ортогональность сетки, в охлаждающих отвер-
стиях использовался O-grid тип. Внутри и  поблизости от отверстий имела ме-
сто высокая плотность сетки для детального отображения струи на этих поверх-
ностях. Величина y+ составила ~ 1,6, в пограничном слое было сгенерировано 
25 призматических слоев, использовалась сетка из 7,2 млн конечных элементов, 
при этом для решения использовался решатель ANSYS CFX. Вначале проводил-
ся оценочный 3D расчет камеры сгорания, затем условия на выходе из камеры 
принимались в качестве входных на входе в домен сопловой лопатки.

Рис. 1. Сопловая лопатка ТВД двигателя C3X для адиабатных расчетов



108

Проведенное сравнение адиабатической эффективности, полученной при 
3D расчете для моделей турбулентности SST и  S–A, с  экспериментальными 
данными (рис. 2), приведенными для корытца при VR = 0,5, показало, что рас-
четные результаты с применением модели S–A удовлетворительно согласуются 
с экспериментальными данными (отличие ≤ 1,3%), в то время как результаты, 
полученные с  использованием модели SST, ниже экспериментальных данных 
для X/D ≤ 10 на 30%, для 10 < X/D < 40 на 25%, при X/D = 40 они равны между 
собой, а при X/D > 40 экспериментальные данные выше данных, полученных 
с помощью SST, на 50%.

Рис. 2. Сравнение ηад., полученной при 3D расчете для моделей турбулентности SST 
и S–A, с экспериментальными данными, полученными на корытце при  

VR = 0,5 и Mвых.= 0,27

Сравнение адиабатической эффективности, полученной при 3D расчете 
для моделей турбулентности SST и S–A, с экспериментальными данными, при-
веденными для спинки (рис. 3) при VR = 0,31, показало, что расчетные резуль-
таты с  применением модели S–A удовлетворительно согласуются с  экспери-
ментальными данными (отличие ≤ 4%), в то время как результаты, полученные 
с использованием модели SST, выше экспериментальных данных для X/D<30 на 
22–35%, а для X/D > 30 экспериментальные данные превышают данные, полу-
ченные с помощью SST, на 4–25%.

Проведенное сравнение адиабатической эффективности, полученной при 
3D расчете для моделей турбулентности SST и  S–A (для функции стенки de-
fault), с экспериментальными данными (рис. 4), приведенными для корытца при 
VR = 1,0, показало, что расчетные результаты с применением модели S–A удов-
летворительно согласуются с экспериментальными данными (отличие ≤ 2,7%), 
в  то время как результаты, полученные с  использованием модели SST, ниже 
экспериментальных данных для X/D < 40 на 8,5–17%, при X/D = 40 они равны 
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между собой, а при X/D > 40 экспериментальные данные превышают данные, 
полученные с помощью SST, на 22–55%. При этом данные для модели турбу-
лентности S–A (функция стенки — scalable) ниже экспериментальных данных 
для X/D < 11,5 на 15% и более чем в 2 раза, а при 20 > X/D > 11,5 эксперименталь-
ные данные превышают расчетные на 16,5%, при 20 < X/D < 33 расчетные данные 
выше экспериментальных на 7%, а при X/D > 33 — на 23%.

Рис. 3. Сравнение ηад, полученной при 3D расчете для моделей турбулентности SST 
и S–A, с экспериментальными данными, полученными на спинке при VR = 0,31  

и Mвых.= 0,27

Рис. 4. Сравнение ηад, полученной при 3D расчете для моделей турбулентности SST 
и S–A, с экспериментальными данными, полученными на корытце при VR = 1,0  

и Mвых. = 0,27
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Сравнение ηад., полученной при 3D расчете для моделей турбулентно-
сти SST и S–A (для функции стенки default), с экспериментальными данными 
(рис.  5), приведенными для спинки при VR  =  0,41, показало, что расчетные 
результаты с применением модели S–A удовлетворительно согласуются с экс-
периментальными данными (отличие ≤ 2,7%), в то время как результаты, полу-
ченные с  использованием модели SST, ниже экспериментальных данных для 
X/D < 40 на 8,5–17%, при X/D = 40 они равны между собой, а при X/D > 40 экс-
периментальные данные выше данных, полученных с помощью SST, на 22–55%. 
При этом данные для модели турбулентности S–A (функция стенки — scalable) 
ниже экспериментальных данных для X/D < 11,5  на 15% и  более чем в  2  раза, 
при 20 > X/D > 11,5 экспериментальные данные превышают расчетные на 16,5%, 
при 20 < X/D < 33  расчетные данные выше экспериментальных на 7%, а  при 
X/D > 33 — на 23%.

Рис. 5. Сравнение ηад, полученной при 3D расчете для моделей турбулентности SST 
и S–A, с экспериментальными данными, полученными на спинке при  

VR = 0,41 и Mвых.=0,27

Проведенное сравнение адиабатической эффективности, полученной при 
3D расчете для моделей турбулентности SST и S–A, с экспериментальными дан-
ными (рис. 6), приведенными для корытца при VR = 1,5, показало, что в диа-
пазоне 6,6 < X/D ≤ 21 расчетные результаты с применением модели S–A ниже 
экспериментальных данных на 12%, при использовании модели SST — на 8,5%, 
для 38 > X/D > 21 расчетные результаты с применением модели S–A и SST ниже 
экспериментальных данных на 11–47%, а в области X/D > 40 эксперименталь-
ные данные близки к расчетным данным, полученным с помощью моделей SST 
и S–A (отличие составляет 7%).

Сравнение адиабатической эффективности, полученной при 3D расчете 
для моделей турбулентности SST и S–A, с экспериментальными данными, при-
веденными для спинки (рис. 7) с VR = 0,57, показало, что расчетные результаты 
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с применением модели S–A удовлетворительно согласуются с эксперименталь-
ными данными для X/D < 30 (отличие ≤ 2,4%), в то время как результаты, по-
лученные с использованием модели SST, выше экспериментальных данных для 
X/D < 30 на 5–12,5%, а в диапазоне X/D > 30 экспериментальные данные выше 
данных, полученных с помощью SST, на 4–31%, а данных, полученных с помо-
щью S–A, на 11–41%.

Рис. 6. Сравнение ηад, полученной при 3D расчете для моделей турбулентности SST 
и S–A, с экспериментальными данными, полученными на корытце при VR = 1,5  

и Mвых.= 0,27

Рис. 7. Сравнение ηад, полученной при 3D расчете для моделей турбулентности SST 
и S–A, с экспериментальными данными, полученными на спинке при VR = 0,57  

и Mвых.= 0,27
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Выводы

1.	 В представленной работе проведен 3D расчет в ANSYS CFX сопловой ло-
патки ТВД двигателя C3X для моделей турбулентности SST и  S–A при 
Tu = 0,12 на входе в домен, выполнено сравнение с экспериментальными 
данными.

2.	 Установлено, что для относительных скоростей VR = 0,31–1,5 при исполь-
зовании модели турбулентности S–A с функцией стенки default расчетная 
эффективность пленочного охлаждения в целом удовлетворительно согла-
суется с экспериментальной (отличие составляет 1,3–4%). Исключение со-
ставляет зона корытца лопатки при 20 < X/D < 40 и VR = 1,5, что подтверж-
дается данными L. Mangani [3]. При использовании модели турбулентности 
SST расчетная ηад. ниже экспериментальной на корытце в области за 2 ря-
дами отверстий и выше в выходной области, а также значительно выше на 
спинке в области за отверстиями.

3.	 Расчетное исследование при относительной скорости VR = 1,0 и 0,41 соот-
ветственно для корытца и спинки показало, что при использовании модели 
турбулентности S–A с функцией стенки scalable расчетная ηад. существенно 
отличается от экспериментальной.

4.	 В результате установлено, что при сравнительно высокой интенсивности 
турбулентности Tu = 0,12 за камерой сгорания наиболее пригодной моде-
лью турбулентности для расчета эффективности пленочного охлаждения 
является модель турбулентности S–A с функцией стенки default.
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CFD-МОДЕЛИРОВАНИЕ ПРОЦЕССОВ ГОРЕНИЯ  
И ТЕПЛООБМЕНА В КАМЕРАХ СГОРАНИЯ

В работе приведены результаты 3D расчетных исследований горения водород-
но-метановой смеси в открытом пространстве . Приведено сравнение с эксперимен-
том. Получено удовлетворительное согласование между экспериментом и результа-
тами моделирования.

Целью работы является верификация пакета ANSYSCFX возможности на 
предмет использования его для расчета задач горения камеры сгорания. Сфор-
мулировать рекомендации по требованиям к построению сетки. Для этого ис-
пользуется эксперимент, проведенный в Технологическом университете Дарм-
штадт совместно с лабораторией Sandia (Sandia National Laboratories) [1].

Проведено тестирование горения модели Eddy Dissipation, представленной 
в пакетеANSYSCFX,для двух режимов течения Re = 15200 и Re = 22800.

Состав топлива, которое использовалась в эксперименте, приведен в таб
лице 1.

Таблица 1
Компонент Объемная доля

H2 0.332
CH4 0.221
N2 0.447

Рассматривалось два варианта движения топлива со скоростью 42.2 м/сек, 
Re = 15200 и со скоростью 63.2 м/сек, Re = 22800. Температура воздуха и топлива 
на входе равнялись 292 К. Сопло, из которого выходит топливо, имеет диаметр 
8 мм. Окислитель: воздух с объемным содержанием 0.8% воды. Воздух имел ско-
рость 0.3 м/сек, и направление совпадает с направлением топлива. Проводились 
измерения температуры и химического состава газа в факеле. Полученные экс-
периментальные данные находятся в интернете в общем доступе [1].

При CFD-моделировании использовалась турбулентная модель SST с ис-
пользованием пристеночных функций для лучшего разрешение пограничного 



114

слоя. Топливо, окислитель и  продукты сгорания рассматривались как смесь 
идеальных газов. Использовалась модель горения Eddy Dissipation с использо-
ванием модели реакций WD1 и WD2. Для расчета радиационного излучение ис-
пользовалась модель P1.

В результате расчета были получены поля концентрации продуктов сгора-
ния и температуры. На рисунке 1 приведено распределение температуры горел-
ки, полученное при моделировании с помощью модели Eddy Dissipation.

Рис. 1

На рисунке 2 приведено распределение температуры вдоль оси горелки, по-
лученное при моделировании с помощью модели Eddy Dissipation, в сравнении с 
результатами эксперимента для числаRe 15200c использованием модели радиа
ции и без учета радиации.

На рисунках 3, 4 приведено распределение температуры вдоль оси горелки, 
полученное при моделировании с помощью модели Eddy Dissipation, в сравне-
нии с результатами эксперимента для числа Re 15200 и 22800 с учетом радиаци-
онного излучения.
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На рисунках 5,6 приведено распределение молярной доли CO2 в продуктах 
горения вдоль оси горелки, полученное при моделировании, в сравнении с ре-
зультатами эксперимента.

Рис. 2

Рис.3
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Рис.4

Рис. 5
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Рис. 6

Как видно из рисунков, имеется некоторое отличие в распределении мо-
лярной доли CO2, если использовать более сложную модель горенияWD2, ко-
торая учитывает промежуточное образование CO. Использование этой модели 
позволяет несколько улучшить согласование расчетных и  экспериментальных 
данных. 

Рис.7
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Для более точного расчета концентрации СО2 нужно использовать модель 
горения, в которой учитывается про- межуточное образование СО. На рисунках 
8, 9 приведено распределение молярная доля H2O в продуктах горения вдоль оси 
горелки, полученное при моделировании, в сравнении с результатами экспери-
мента. 

Рис. 8

Рис. 9
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На рисунках 10, 11 приведено распределение концентрации CH4 вдоль оси 
горелки, полученное при моделировании, в сравнении с результатами экспери-
мента.

Рис. 10

Рис. 11



120

На рисунках 12, 13  приведено распределение концентрации H2 вдоль оси 
горелки, полученное при моделировании, в сравнении с результатами экспери-
мента.

Рис. 12

Рис. 13
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Проведенный тестовый расчет экспериментальной горелки показал, 
чтоANSYSCFX в целом удовлетворительно моделирует процессы горения. По-
лучено хорошее согласование по распределению температуры продуктов сгора-
ния на оси горелки, при этом необходимо учитывать радиационное излучение. 
Имеется отличие по распределению молярной доли СO2 оси горелки, при этом 
использование более сложной модели реакций несколько уменьшает отличие 
экспериментальных и  расчетных данных. Хорошо согласуются эксперимен-
тальные и расчетные данные для молярной доли H2O, H2 и CH4 на оси горелки.
ANSYSCFX может использоваться для определения температурного состояния 
камеры сгорания.
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АНАЛИЗ ЧАСТОТНЫХ ХАРАКТЕРИСТИК ГИБКИХ 
КОММУНИКАЦИЙ

В работе рассмотрены различные виды и  источники колебаний сильфонных 
компенсаторов. Подробнее исследованы поперечные колебания сильфонов как наи-
более опасные, а  также одна из причин их возникновения — пульсации давления, 
которые значительно ухудшают гидравлические характеристики трубопроводных 
коммуникаций. Анализ поперечных колебаний был выполнен для частного случая 
сильфонных компенсаторов — гибкого металлического рукава. В качестве математи-
ческой модели гибкого рукава был применён стержень с приведенными параметрами 
упругости и массы. Рассмотрено интегрально-дифференциальное уравнение движе-
ния металлического рукава и некоторые случаи его решения как при отсутствии вну-
треннего давления и продольных деформаций, так и с учётом данных нагрузок. Для 
указанных случаев отражены собственные частоты поперечных колебаний. В работе 
выполнен анализ результатов исследований влияния различных факторов на частот-
ные характеристики рукавов.

Гибкие коммуникации являются наиболее распространёнными компенса-
ционными элементами в трубопроводах авиационных двигателей (АД)и энерге-
тических установок (ЭУ). По техническим характеристикам они могут приме-
няться во всех системах двигателя (топливная, масляная, суфлирующая, воздуш-
ная). К таким коммуникациям относятся компенсаторы сильфонного (гофриро-
ванного) типа, пример которого изображен на рисунке 1.

Гибкие коммуникации подвергаются сложным статическим и  динамиче-
ским нагрузкам. К  статическим относятся усилия, возникающие при компен-
сации монтажных и температурных перемещений, а также от воздействия дав-
ления жидкости. Динамическими являются периодические усилия, воздейству-
ющие на рукав через узлы подсоединения к вибрирующим частям механизмов 
(механическое возбуждение) или возникающие при протекании по трубопрово-
ду пульсирующей рабочей жидкости (гидравлическое возбуждение). В зависи-
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мости от направления вибрационных смещений различают поперечные, про-
дольные и крутильные колебания гибких трубопроводов.

Рис. 1.Сильфонный компенсатор с металлической оплёткой

Распространёнными причинами поперечных колебаний сильфонных 
компенсаторов являются кинематическое возбуждение его опор и  пульсации 
давления. Как правило, последние возникают из-за прерывистого нагнетания 
жидкости насосами, гидравлических ударов или неполного заполнения рабочих 
объёмов при кавитационном режиме на линии нагнетания. Волнистость проточ-
ной части сильфона вызывает периодические расширения и сжатия жидкости. 
Частота возникающих пульсаций растёт с  увеличением скорости протекания 
жидкости, и с уменьшением шага гофров [1], при определённых условиях, может 
проявиться продольный резонанс, что значительно уменьшит ресурс сильфон-
ного компенсатора. Поэтому необходимо ограничивать скорость течения сре-
ды в рукаве: для жидкости — до 10 м/c, для двухфазной среды — до 30 м/с, для 
газа — до 50 м/с.

Продольные силы вмогут возникать от вибрации изделия, а также при уд-
линении оси рукава в процессе его поперечных колебаний с несмещающимися 
опорами. В последнем случае при отклонении трубопроводов в крайние положе-
ния его ось удлиняется, в результате появляются продольные силы. За время од-
ного цикла поперечного смещения возникающая сила дважды достигает своего 
максимального значения. Следовательно, частота продольных силовых импуль-
сов оказывается в два раза больше частоты поперечных смещений рукава. Если 
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эта частота совпадает с собственной частотой рукава, то возникает поперечный 
резонанс системы.

Крутильные колебания в  сильфонных компенсаторах имеют место при 
пространственном расположении трубопроводов с  криволинейными очерта-
ниями колен. В рукавах со спиральной гофрированной оболочкой крутильные 
колебания могут возникать от рассмотренных выше периодических осевых уси-
лий, вызывающих удлинение и сжатие оси рукава.

Наряду с  упомянутыми выше видами колебаний в  сильфонах могут про-
исходить и более сложные динамические процессы, представляющие собой со-
вокупность простейших видов, например, продольно-поперечные, продольно-
крутильные, поперечно-крутильные.

Большой практический интерес представляют собой характеристики из-
гибной и продольной жёсткости сильфонных компенсаторов, которые характе-
ризуют податливость рукава в поперечном и продольном направлениях.

Экспериментально подтверждено [2], что изгибная и  продольная жест-
кость:

1)	 существенно возрастает с увеличением внутреннего давления или про-
дольного нагружения;

2)	 увеличивается пропорционально диаметру dу при прочих равных усло-
виях;

3)	 изменяется пропорционально количеству слоёв проволочных оплёток.
Для анализа частотных характеристик рассмотрим частный случай компен-

саторов с гофрированной оболочкой — гибкий металлический рукав (ГМР). За 
математическую модель рукава примем стержень со строительной длиной l, рав-
ной длине гибкой части рукава, который работает в условиях осевых нагрузок 
и  обладает некоторой жесткостью в  продольном направлении (ЕF)y и жестко-
стью при изгибе (EI)y. Рассмотрим интегрально-дифференциальное уравнение 
движения ГМР [2]:
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 ∂ ∂ ∂ ∂ ∂∂  + µ − ρ − − =   ∂∂ ∂ ∂ ∂ ∂ ∂  
∫ 	 (1)

Каждый член уравнения (1) характеризует влияние определенных факторов 
на колебания рассматриваемой системы. Первое слагаемое характеризует влия-
ние упругих свойств рукава на его динамические характеристики. Второй член 
данного уравнения отражает инерцию поступательного смещения рукава по оси 
y, а третий — инерцию поворота сечения рукава при колебаниях. Четвёртое сла-
гаемое характеризует влияние на динамику рукава осевых сил стационарного 
характера, возникающих в результате продольной деформации рукава при мон-
таже или от внутреннего давления жидкости. Последний член уравнения (1) от-
ражает влияние переменных продольных сил, возникающих при удлинении оси 
рукава в процессе его поперечных колебаний.

Определить частоту собственных колебаний рукава можно, применив раз-
личные граничные условия для моделируемой системы. Простейшим случаем 
являются колебания при отсутствии осевых усилий (отсутствует внутреннее дав-
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ление и продольные деформации) и малых, по сравнению с длиной l, амплитуд 
смещения. Это позволяет не учитывать инерцию поворота сечения и удлинение 
оси. Тогда уравнение (1) примет вид

	
( )

4 2

4 2 0.ly
y y
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x t
∂ ∂

+ µ =
∂ ∂ 	

(2)

Решая уравнение (2) получим собственную частоту поперечных колебаний:
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где     f0 — частота первого (основного) тона колебаний в Гц;
IG  — погонный вес рукава в кг/см;
gG  — вес жидкости, заключенный в единице длины рукава в кг/см.

При условии малых колебаний ГМР, растянутого силой Т, уравнение дви-
жения (1) принимает вид
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Решая уравнение (4) получим собственную частоту поперечных колебаний 
в зависимости от жесткости и натяжения рукава:
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При учёте переменных осевых сил, возникающих при поперечных колеба-
ниях рукава, уравнение движения (1) примет вид
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Решая уравнение (6), получим собственную частоту поперечных колеба-
ний, которая, по сути, отличается от частоты колебаний продольного недефор-
мированного рукава на коэффициент χ (его значение возрастает с увеличением 
амплитуды колебаний, а при малых амплитудах χ = 1):
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Влияние инерции можно оценить, записав уравнение (1) в виде
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Тогда собственную частоту поперечных колебаний с учётом инерции вра-
щения можно записать в виде
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 π = −     
	 (9)

Заключённый в  квадратные скобки выражения (9) множитель зависит от 
радиуса инерции, который определяется значением момента инерции гибкого 
рукава.

Выражения (3), (5), (7) и (9) позволяют в первом приближении определять 
частоты собственных колебаний ГМР, смоделированных в виде гибкого стерж-
ня.

Так как гибкие коммуникации представляют собой податливую систему, то 
их характеристики могут меняться при изменении условий эксплуатации. По-
этому при исследовании динамики ГМР необходимо установить влияние давле-
ния, радиуса изгиба, скорости прокачки, геометрии, амплитуд колебания на их 
собственные частоты.

При поперечных колебаниях рукавов амплитуды, как правило, малы. Это 
объясняется повышенными демпфирующими характеристиками проволочной 
оплётки. Наличие кулонова трения между отдельными проволоками и прядями 
в  ней будет способствовать рассеянью энергии колебания в  окружающее про-
странство в  виде тепла. Поэтому при малом возбуждении резонанс в  рукавах 
может либо не проявиться, либо амплитуды резонансных колебаний окажутся 
значительно пониженными.

С увеличением нагрузок возрастает подводимая энергия колебаний, и про-
волочная оплётка не в  состоянии полностью её рассеять. Поэтому амплитуды 
колебаний ГМР увеличиваются, а  собственные частоты, соответствующие ре-
зонансному характеру, смещаются в зависимости от величины воздействующей 
перегрузки. На рисунке  2  представлена амплитудно-частотная характеристика 
для гибкого рукава dy = 8 мм, l = 300 мм с двойной оплёткой, из которого видно, 
что при увеличении перегрузки резонансная амплитуда увеличивается и смеща-
ется в стороны меньших вынужденных частот.

Представленная на рисунке 2 взаимосвязь амплитуды колебаний и частоты 
является типичной для гибких рукавов.

Анализ влияния различных факторов [2] на собственную частоту колебаний 
ГМР показал, что:

1)	 с увеличением внутреннего давления в рукаве частота его колебаний так-
же увеличивается, причём наибольший градиент роста частоты присут-
ствует при малых значениях давления;

2)	 радиус изгиба ГМР при колебаниях, происходящих в направлении, пер-
пендикулярном плоскости изгиба, значительно снижает его собствен-
ную частоту по сравнению с частотой колебания прямого металлическо-
го рукава;

3)	 при увеличении скорости движения жидкости частота собственных ко-
лебаний рукава уменьшается;
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Рис. 2. Амплитудно-частотная характеристика ГМР

4)	 с уменьшением длины гибкой части и увеличением внутреннего диаме-
тра частота собственных колебаний металлического рукава повышается;

5)	 при увеличении перегрузки резонансная амплитуда увеличивается, 
а собственная частота уменьшается.
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ВОЗМОЖНОСТЬ ПРИМЕНЕНИЯ АКТИВНЫХ МАГНИТНЫХ 
ПОДШИПНИКОВ В ОПОРАХ РОТОРОВ ДВУХКОНТУРНОГО 
ГТД

В статье приведены компоновочные схемы двигателя АЛ-55И с применением 
активных магнитных подшипников (АМП), разработанных ООО «ЭРГА» для ПАО 
«НПО “Сатурн”». Показаны варианты: радиальный АМП в  передней опоре ком-
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прессора низкого давления (КНД), радиальные и осевые АМП для всей трансмиссии 
двигателя. Проведен предварительный весовой анализ полностью электрического 
двигателя с существующим прототипом. Отражены проблемы реализации АМП для 
двухконтурного ГТД и возможные пути решения.

Вводная часть

АМП нашли применение на наземных ГТД. В то же время для авиационных 
ГТД отечественных разработок в  основном нет. Практический интерес пред-
ставляет исследование массово-габаритных параметров АМП, необходимых 
для удержания роторов от радиальных и осевых сил, и возможность размещения 
АМП в существующих полостях без изменения проточной части двигателя.

Значимость работы: ООО «ЭРГА» разработала для ПАО «НПО “Сатурн”» 
радиальный магнитный подшипник для авиационного двигателя и  систему 
управления. Разработанная автоматика для управления магнитными подшип-
никами имеет хорошие габаритно-массовые характеристики, позволяющие раз-
местить ее на борту летательного аппарата. Масса системы опор с магнитными 
подшипниками на текущий момент не меньше традиционной — с подшипника-
ми качения и циркуляционной маслосистемой. Намечены несколько направле-
ний снижения массы системы опор с магнитными подшипниками [1, 2].

АМП имеет ряд преимуществ перед традиционными подшипниками. Ак-
тивная система управления АМП позволяет контролировать текущее динамиче-
ское состояние ротора, изменять жесткость и демпфирование АМП в реальном 
времени, что позволяет регулировать положение резонансных частот ротора, 
а следовательно, выходить на рабочие обороты без высоких вибраций и работать 
на закритических режимах [3].

Основная часть

Использование активных магнитных подшипников должно дать наиболь-
ший эффект в  полностью электрическом сухом двигателе без системы смазки 
и коробки приводов. Наиболее сложной задачей является обеспечение надеж-
ной работы авиационного двигателя с  роторами на магнитных подвесах при 
переходных процессах и эволюциях самолета.

При проектировании вращающихся систем на АМП требуется выбор кон-
струкции и расчета как самого АМП, так и проектирование САУ. Динамические 
характеристики опор имеют нелинейный характер, а в  случае использования 
в составе САУ специальных алгоритмов (перекрестного управления, автомати-
ческой балансировки, гашения вибраций на определенной частоте и др.) могут 
существенным образом менять динамику всей роторной системы. Для машин 
с АМП должны решаться задачи динамики как для системы «ротор — САУ — 
подшипники».

Для обеспечения работоспособности трансмиссии необходимо использо-
вать методику моделирования и  анализа роторных систем, установленных на 
АМП. При ее использовании следует обратить внимание как на возможность 
перехода через резонансные режимы с  целью уменьшения вибронапряжений 
в роторной системе, так и на конструкцию опорных узлов для полного исключе-
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ния возможности выхода ротора на обкатку или обратное прецессионное движе-
ние после падения ротора на страховочные подшипники в аварийной ситуации.

Возможность точного моделирования и  анализа предложенных кон-
струкций роторов может быть получена с  помощью программного комплекса 
Dynamics R4, предназначенного для нелинейного и  нестационарного анализа 
роторной динамики [3].

ООО «Эрга» выполнена предварительная компоновка магнитного радиаль-
но-упорного подшипника в  размерах и  габаритах имитатора ротора двигателя 
АЛ-55. На рисунке 1 АМП вписан в переднюю опору ротора КНД.

Рис. 1. АЛ-55И с передней опорой с АМП

Для реализации АМП в главной трансмиссии изд. 55И необходимо умень-
шение габаритов АМП, разработанного ООО «Эрга», в 1,4 раза при сохранении 
несущей способности АМП (рис. 2).

Рис. 2. АЛ-55И с АМП и подшипниками качения

На рисунке 3  показано размещение передних опор КНД и  КВД с  АМП 
и подшипниками качения. Передняя опора КНД включает радиальный 1 и осе-
вой 2  АМП, страховочный шарикоподшипник 3. Условно приведен стартер-
генератор 4. Осевой 5  и  радиальный 6  АМП, страховочный шарикоподшип-
ник 7  передней опоры КВД. Роликовый подшипник 8  передней поры КНД,  
шариковый подшипник 9 передней опоры КВД и межвальный шарикоподшип-
ник 10.
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Рис. 3. Компрессор с АМП и подшипниками качения

Наружное кольцо страховочного шарикоподшипника посажено с натягом 
в  корпусе, между внутренним кольцом и  ротором имеется радиальный зазор 
~0,3  мм. При штатной работе внутреннее кольцо страховочного подшипника 
не вращается. Вращение возможно только при касании ротора в случае отказа 
магнитного подшипника. Подшипник имеет закрытый сепаратор, заполненный 
консистентной смазкой.

Следует отметить, что ротор низкого давления существующего двигателя 
имеет три опоры. Суммарная осевая нагрузка ротора приходит на межвальный 
шарикоподшипник, который передает ее на передний шариковый подшипник 
КВД. Размещение межвального шарикоподшипника в цапфе ротора КВД связа-
но с отстройкой ротора низкого давления от вальной формы критических частот 
вращения.

Ротор низкого давления с АМП имеет двухопорную схему. Поэтому актив-
ная система управления АМП должна регулировать положение резонансных 
частот ротора, а следовательно, выходить на рабочие обороты, исключая резо-
нансные режимы. В компоновке предусмотрен страховочный подшипник в цап-
фе ротора КВД. Следует рассмотреть вариант постановки в это место магнитного 
подшипника на постоянных магнитах.
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Рис. 4. Турбина с АМП и подшипниками качения

На рисунке 4 показано размещение опор турбин с АМП и подшипниками 
качения. Опора ТВД включает радиальный АМП 1 и страховочный шарикопод-
шипник 2, опора ТНД — радиальный АМП 3 и страховочный шарикоподшипник 
4. Условно показан генератор для нужд объекта, привод которого осуществля-
ется от ротора низкого давления. Роликовые подшипники 6 и 7 соответственно 
турбин высокого и низкого давлений.

Диапазон изменения суммарных осевых сил роторов находится в широком 
диапазоне. Поэтому радиально-упорные шариковые подшипники двигателя 
АЛ-55И в  рамках межремонтного ресурса рассчитаны на восприятие осевого 
усилия до 1000 кгс. В то же время длительная работа этих подшипников при око-
лонулевых осевых силах недопустима. Спроектированный АМП под имеющие-
ся размеры в опоре и заданные обороты ротора (допустимые уровни напряжений 
в упорном диске) обеспечивает восприятие осевого усилия всего лишь в 250 кгс. 
Повысить несущую способность осевого АМП возможно за счет добавления до-
полнительных рядов обмоток, но это не всегда возможно обеспечить.

Следует искать решение в иной плоскости, не за счет увеличения несущей 
способности осевых АМП, а за счет снижения суммарных осевых нагрузок на 
них от роторов. Например, создание активных систем регулирования давлений 
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в  разгрузочных полостях двигателя для получения приемлемых сил на осевых 
АМП на всех режимах работы. То есть требуется постановка управляемых кла-
панов и дополнительных коммуникаций. Регулирование возможно за счет сбро-
са воздуха из разгрузочной полости КНД, наддува полости перед ротором КВД, 
регулирование давлений среды в междисковой полости и за ТНД. На таком дви-
гателе теперь не требуется система наддува опор, предназначенная для исключе-
ния выбросов масла. Однако АМП необходимо продувать воздухом для снятия 
тепла с них, а в области турбины обеспечить защиту от проникновения газа. Все 
это дополнительно усложняет и утяжеляет двигатель.

В рамках данной работы был проведен предварительный весовой анализ 
двигателя АЛ-55И традиционной схемы и с  применением АМП. Результаты 
приведены в таблицах 1 и 2.

Таблица 1
Масса опор и всех элементов маслосистемы двигателя АЛ-55И

Наименование элемента  Масса, кг

Привод агрегатов (КДА+м/б+м/а+ТТМ+рессора+ЦПА) 40,17
Коммуникации масляной системы 11,56
Корпуса подшипников и элементы маслосистемы в опорах 3,65
Подшипники в 4 опорах 4,5
Заправка масла в маслобаке 4,4
Все элементы маслосистемы (для всех 4 опор) 64,19

Следует добавить массы приводного насоса-регулятора, генератора нужд 
самолета и др. 

Таблица 2
Масса элементов двигателя с АМП

Наименование элемента  Масса, кг

Радиальный АМП (4 шт.) уменьшен в 1,4 раза 7 × 4
Осевой АМП (2 шт.) уменьшен в 1,4 раза 12 × 2
Масса блока питания 2,1
Масса блока управления (2 шт.) 4,5 × 2
Соединительные жгуты 1,0
Все элементы АМП (для всех 4 опор) 64,1

Следует добавить массы стартер-генератора, генератора нужд объекта, уста-
новленного на каскаде ротора низкого давления, топливные электронасосы и др.

Соисполнителем работ ООО «Эрга» рассмотрены и  намечены основные 
технические решения, реализация которых позволит уменьшить массу и габари-
ты активных магнитных подшипников. Перечень некоторых возможных техни-
ческих решений по снижению массы представлен в таблице 3.
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Таблица 3
Перечень технических решений, направленных на снижение массы и габаритов АМП

№ Направление Достигаемые цели Ограничения

1.
Увеличение магнитной 
индукции в воздушном 
зазоре

Снижение линейных 
размеров ротора и массы 
магнитопроводов АМП

Свойства существующих 
электротехнических 
сталей

2.
Увеличение допустимой 
плотности тока в обмот-
ках АМП

Снижение линейных 
размеров ротора и массы 
обмоток АМП

Условия охлаждения 
обмоток

3. Уменьшение воздушных 
зазоров

Снижение линейных 
размеров ротора и массы 
обмоток АМП

Технологии изготовле-
ния и сборки.
Чувствительность САУ 
к изменению параметров 
объекта управления

4.
Оптимизация параме-
тров САУ в различных 
динамических режимах

Снижение линейных 
размеров ротора, массы 
магнитопроводов и об-
моток АМП. 
Снижение потребляемой 
мощности, размеров 
и веса блока управления

Чувствительность САУ 
к изменению параметров 
объекта управления.
Обеспечение требуемого 
запаса устойчивости при 
имеющихся внешних 
возмущениях

5.
Использование постоян-
ных магнитов (комбини-
рованные АМП)

Снижение линейных 
размеров ротора, массы 
магнитопроводов и об-
моток АМП. 
Снижение потребляемой 
мощности, размеров 
и веса блока управления

Отсутствие должного 
практического опыта, 
необходимость прове-
дения дополнительных 
НИОКР

6.

Функциональное совме-
щение узлов датчиков 
положения и силовых 
магнитов

Снижение линейных 
размеров ротора и общей 
массы АМП

Отсутствие должного 
практического опыта, 
необходимость прове-
дения дополнительных 
НИОКР

7.

Функциональное совме-
щение магнитопроводов 
АМП и электрической 
машины

Снижение линейных 
размеров ротора и общей 
массы системы

Отсутствие должного 
практического опыта, 
необходимость прове-
дения дополнительных 
НИОКР

Все вышеперечисленное показывает высокую актуальность и  практиче-
скую ценность применения АМП во вращающихся машинах. Вместе с  тем на 
пути широкого освоения АМП имеется ряд объективных трудностей. При про-
ектировании вращающихся систем на АМП в каждом случае в зависимости от их 
конфигурации, размеров, частоты вращения ротора и других параметров требу-
ется выбор конструкции и расчета самого АМП, а также проектирование систе-
мы управления (САУ).
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Заключительная часть

Работа показала возможность создания магнитных подшипников авиа-
ционного применения и  систем управления ими; возможность проведения на 
следующем этапе испытаний радиального АМП с имитатором ротора двигателя 
АЛ-55И (по массе и габаритам) на стенде ОАО «НПО “Сатурн”».

ПАО «НПО “Сатурн”» проработало возможность постановки радиального 
АМП в авиационный двигатель АЛ-55И. 

Для реализации АМП в главной трансмиссии изд. 55И необходимо умень-
шение габаритов АМП, разработанного ООО «Эрга», в 1,4 раза при сохранении 
несущей способности. Кроме того, необходимо решить вопрос о повышении не-
сущей способности осевых АМП. 
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РАСЧЕТ ДОЛГОВЕЧНОСТИ ПОДШИПНИКОВ КАЧЕНИЯ  
С НОВЫМИ МАТЕРИАЛАМИ

При внедрении новых подшипниковых материалов необходима корректировка 
отраслевой методики расчета подшипников качения авиационных двигателей. В ста-
тье рассмотрены особенности методики и рекомендации по ее модернизации.

Вводная часть

В подшипниковых опорах авиационных двигателей наибольшее распро-
странение получили подшипники качения, характеризующиеся большей до-
пустимой удельной нагрузкой по сравнению с  другими типами подшипников 
(скольжения, магнитными). Высокую удельную нагрузку подшипники качения 
достигают при использовании деталей, изготовленных из материалов, обеспечи-
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вающих твердость рабочих поверхностей более 60 HRC. Для дальнейшего повы-
шения удельной нагрузки на подшипниковые узлы создаются новые материалы 
за рубежом и в РФ. После появления экспериментальных образцов керамиче-
ских тел качения, колец из аналогов сталей ЭИ347-Ш и М50 Nil, изготавливае-
мых в РФ, дальнейшее внедрение новых отечественных подшипниковых мате-
риалов сталкивается с проблемами, сопровождающими сертификацию материа
лов и соответствующего расчетного обоснования применения в подшипниках.

Далее рассмотрим проблему расчетного обоснования применения в авиа-
ционном двигателе подшипников качения с новыми материалами и возможные 
пути ее решения.

Основная часть

При обосновании работоспособности разработчики авиационных двигате-
лей (см. [1]) должны предоставлять расчет подшипников качения в соответствии 
с методикой [2]. В методике указано, что она не распространяется на новые кон-
струкции и специальные типы подшипников, например на имеющие стальные 
кольца и керамические тела качения. По сравнению с предыдущей версией [3] 
по материалам 1960–1980-х годов внесены дополнительные поправки, учитыва-
ющие гидродинамические процессы в зоне контакта тел качения и по допусти-
мому углу перекоса колец при кратковременных эволюциях летательного аппа-
рата. В методике [2] указано, что при удовлетворительных результатах ресурс-
ных стендовых испытаний подшипников в соответствии с [4] и положительным 
заключением АО ВНИПП или подшипниковых заводов по техническому со-
стоянию подшипников, прошедших указанные испытания, ресурс может быть 
установлен выше расчетной долговечности. Кроме [4] можно воспользоваться 
другими источниками, например для газотурбинных двигателей вертолетов во-
енного назначения — [5] (в методике [2] не указано).

До выполнения расчетного обоснования долговечности подшипников 
необходимо убедиться в том, что соблюдаются требования по постановке под-
шипников в соответствии с [6], перекосам колец — [7] и нормальным услови-
ям смазывания рабочих поверхностей подшипника (например, если вязкость 
смазки при рабочих температурах для шарикоподшипников меньше 13  мм2/с 
или 20  мм2/с для роликоподшипников, величина базового расчетного ресурса 
уменьшается (см. [6]).

В соответствии с  методикой [2] предлагается выполнять расчет долго-
вечности подшипников по [4] или при высоком скоростном параметре 
DN ≥ 2·106 мм·об/мин (D — диаметр окружности, проходящей через центры тел 
качения, частота вращения).

Методика использует модель усталостного отказа материала колец. Но при 
расчете по [4] используется база циклов 106 с заранее известной базовой динами-
ческой грузоподъемностью для конкретной конструкции подшипника (должна 
быть указана в каталоге). А при расчете по контактным напряжениям (по тео-
рии Герца без поправки на изменения напряжений в зоне контакта со смазкой 
между телами качения и  кольцами) используются допускаемые напряжения 
смятия при базе циклов 107. В обоих расчетах используются данные для сталей 
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ШХ15  и  ЭИ347-Ш, определенные для подшипников с  регламентированными 
соотношениями внутренней геометрии колец. Получаемая расчётная долговеч-
ность с надежностью 0,9 может быть скорректирована уточняющим коэффици-
ентом до надежности 0,99.

Расчет по контактным напряжения более распространен, так как в авиаци-
онных газотурбинных двигателях частоты вращения подшипников, как прави-
ло, превышают скоростной параметр DN ≥ 2·106 мм·об/мин и подшипники для 
роторов, как правило, разрабатываются вновь, следовательно, могут не иметь 
базовой динамической грузоподъемности.

Очевидной проблемой при внедрении новых подшипниковых материалов 
с  точки зрения обоснования расчетной долговечности подшипников является 
отсутствие экспериментальных данных по работе с  этими материалами. При 
использовании материалов с  прочностными характеристиками, отличными от 
ранее применявшихся, допустимые контактные напряжения тоже должны из-
мениться, тем более что предыдущая редакция методики [2] менялась тоже при 
появлении новых данных.

Другими недостатками методики [2] являются расчётная надежность не 
более 0,99 при гораздо большей надежности авиационных газотурбинных дви-
гателей, требуемой по техническому заданию, маленькая верифицированная 
база циклов по сравнению с необходимым ресурсом и отсутствие расчета дру-
гих факторов, влияющих на работоспособность подшипников. Например, при 
обосновании долговечности ведущие зарубежные подшипниковые компании 
FAG и SKF используют расчетный анализ условий смазывания, касания «треть
ей точки», проскальзывания тел качения, прочностной анализ сепараторов. До-
пустимые напряжения смятия имеют меньшую величину, чем в  методике [2], 
но база циклов соответствует ресурсам авиационных газотурбинных двигателей. 
Взаимосвязь между допустимыми напряжениями в  зонах контакта, расчетной 
долговечностью, определимой разными методами, и надежностями схематично 
отражена на рисунке 1.

Рис. 1. Взаимосвязь между допустимыми напряжениями,  
расчетной долговечностью и надежностью
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Для внедрения новых отечественных подшипниковых материалов необ-
ходимо провести испытания подшипников по определению допустимых кон-
тактных напряжений. При формировании требований к  испытаниям следует 
учесть, что по модели усталостного отказа материал разрушается быстрее от рас-
тягивающих напряжений, чем от сжимающих. Для традиционных материалов 
«допустимые напряжения смятия» тоже изменятся, так как при использовании 
новых материалов (керамики) изменятся соотношения внутренней геометрии 
подшипников и, следовательно, распределения напряжений в  зонах контак-
та (рис. 2), так как результаты испытаний корректны только для подшипников 
с определёнными сочетаниями материалов и внутренней геометрии.

Первые внедрения подшипников с  новыми материалами целесообраз-
но проводить в авиационных двигателях с коротким ресурсом, так как соглас-
но поправке в методике [2] при недостаточном расчетном обосновании (в на-
шем случае — вообще отсутствии расчетной долговечности) ресурс может быть 
установлен по удовлетворительным результатам ресурсных испытаний. При 
дальнейшем внедрении подшипников с новыми материалами в газотурбинные 
двигатели возможно назначение допустимых контактных напряжений для базы 
циклов, соответствующих условиям применения подшипников.

Рис. 2. Распределение напряжений в зонах контакта

Заключительная часть

Для внедрения новых подшипниковых материалов необходима модерни-
зация отраслевой методики расчета подшипников качения авиационных двига-
телей. При модернизации методики следует расширить область ее применения 
по надежности и долговечности для корректного применения при обосновании 
работоспособности подшипников авиационных двигателей.
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ЧИСЛЕННАЯ ОЦЕНКА ИНТЕНСИВНОСТИ ВОЗБУЖДЕНИЯ  
КОЛЕБАНИЙ ЛОПАТОК ГАЗОТУРБИННОГО ДВИГАТЕЛЯ  
НА РЕЗОНАНСНЫХ РЕЖИМАХ

Представлено численное решение задачи об оценке интенсивности возбуж-
дения колебаний лопаток компрессора газотурбинного двигателя на резонансных 
режимах. Метод базируется на гармоническом анализе, используется информация 
о распределении комплексных амплитуд колебаний давления на поверхности лопат-
ки и перемещений по собственным формам колебаний.

Аэродинамические расчеты проведены в  нестационарной трехмерной поста-
новке в программном комплексе ANSYS CFX с использованием TBR-модели (Tran-
sient Blade Row), позволяющей моделировать статор-ротор взаимодействие без не-
обходимости использования постановки 360°. Модальный анализ проведен в ANSYS 
Mechanical с учетом связанности колеблющихся лопаток и диска (наличия узловых 
диаметров).

1. Введение

В настоящее время в практике российского авиадвигателестроения поло-
жение резонансных режимов колебаний лопаток рабочих колёс определяется на 



139

основе анализа диаграммы Кэмпбелла [1], но данный подход не позволяет оце-
нить опасность найденных точек потенциальных резонансов. Для решения дан-
ной задачи и получения динамических напряжений в последнее время стало по-
пулярным использование сопряженного аэромеханического расчета. Однако он 
очень ресурсоемок и избыточен — процесс развития вынужденных колебаний, 
как правило, не имеет значения для оценки прочности; интерес представляют 
конечные, установившиеся амплитуды колебаний и соответствующие динами-
ческие напряжения. Кроме того, сопряженный аэромеханический расчет для 
случая колебаний с фазовым сдвигом (наличием узловых диаметров) возможно 
провести только в постановке 360°, что является непрактичным с точки зрения 
требуемых вычислительных ресурсов.

Обзор упрощенных методов расчета вынужденных колебаний можно найти 
в [2, 3].

В настоящей работе используется численная методика на основе редуциро-
ванной модели колебаний, аналогичные подходы использованы в работах [4–6].

2. Объект исследования

В качестве объекта исследований выступает ступень осевого компрессора 
высокого давления (КВД) гражданского турбореактивного двигателя, аэродина-
мическая модель которой представлена на рис. 1. Рабочее колесо ступени имеет 
21 лопатку и конструктивно выполнено в виде моноколеса.

Рис. 1. Расчетная аэродинамическая модель ступени КВД

В ходе проведения испытаний КВД с рабочих лопаток снимались показа-
ния с трех тензодатчиков, расположенных на поверхности лопатки. На рисун-
ке 2 квадратами обозначены экспериментально определенные режимы с повы-
шенным уровнем вибронапряжений, окружностями выделены 2 зоны, выбран-
ные для анализа и идентификации модели.

Выбранные режимы отвечают вынужденным колебаниям рабочего колеса 
по номеру гармоники, равному удвоенному числу стоек вышерасположенного 
промежуточного корпуса (12 = 2×6), а также по номеру гармоники, равному чис-
лу стоек входного направляющего аппарата (42).
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3. Методика оценки интенсивности колебаний

Методика базируется на гармоническом анализе, позволяющем оценивать 
отклик упругой системы на внешние периодические воздействия. Линейные 
уравнения движения твердого тела при разложении перемещений в сумму дви-
жений по собственным формам колебаний имеют вид [7]

 	 2( ) 2 ( ) ( ) ( ),i i i i i i iq t q t q t f t+ ε ω +ω =  	 (1)

 	 ( ) { } { ( )},T
i if t U F t= 	 (2)

где qi —модальный коэффициент (множитель перед перемещением по собствен-
ной форме i), ωi  — собственная частота колебаний по форме i, εi(ωi)  — коэф-
фициент демпфирования, fi  — модальная сила по форме i. То есть уравнения 
динамики распадаются на Nn (по числу узлов) независимых обыкновенных 
дифференциальных уравнений второго порядка относительно модальных коэф-
фициентов qi.
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Так как интерес представляет не процесс установления колебаний, а только 
конечный результат в виде установившейся амплитуды колебаний лопатки, пря-
мое решение уравнений (3) является нецелесообразным.

Стационарный (установившийся) отклик qim механической системы на гар-
моническую нагрузку c амплитудой Fm и частотой Ω в соответствии с (1) опреде-
ляется соотношением

 	 ( )2 2 2 ,i i i im imi q fω −Ω + ε ω Ω = 	 (3)

 	 { } { }.T
im i mf U F= 	 (4)

Из анализа формул (3), (4)  следует, что установившаяся амплитуда коле-
баний определяется близостью одной из  собственных частот с  частотой воз-
буждающей силы, близостью распределений по поверхности лопатки амлитуд 
и  фаз колебаний давления и  перемещений по собственной форме, коэффи-
циентом демпфирования εi. Единственным ограничением максимальной ам-
плитуды колебаний является значение коэффициента демпфирования εi (если 
εi = 0 и Ω = ωi, амплитуда равна бесконечности).

В силу сложности определения точного значения коэффициента демп-
фирования εi и его сильного влияния на амплитуду колебаний представляется 
актуальным разработка упрощенной методики оценки опасности резонансных 
режимов без непосредственного определения уровня вибронапряжений.

В качестве анализируемой величины можно рассматривать значение ампли-
туды модальной силы (4), но для того, чтобы можно было сравнивать результаты 
с разных режимов и между разными формами колебаний, лучше использовать 
безразмерную, более универсальную величину. В настоящей работе предложено 
использовать следующую меру связанности колебаний давления и перемещений 
по некоторой собственной форме колебаний i:

 	
{ } { }

{ } { }[0;2 ]

cos( )
max

T
i m U F

i T
i m

U F
UFC

U F∆∈ π

 ϕ −ϕ − ∆
 =
  

,	 (5)

где { }iU  — вектор амплитуд перемещений по собственной форме колебаний i, 

{ }mF  — вектор амплитуд пульсаций давления, { }Uϕ  — вектор фаз колебаний 

по собственной форме, { }Fϕ  — вектор фаз колебаний давления, Δ — сдвиг по 
фазе между колебаниями давления и перемещениями по собственной форме.

Данная величина является безразмерной, лежащей в диапазоне от нуля до 
единицы, её значение можно трактовать как долю работы, пошедшей на увели-
чение амплитуды колебаний, от максимального значения работы, которую мог-
ли бы совершить силы давления за один период колебаний, если бы они были 
полностью синфазны перемещениям лопатки.

Предлагается следующая схема проведения анализа (рис. 3).
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Рис. 3. Схема проведения анализа

1.	 Рабочий диапазон частот вращения ротора разбивается на несколько участ-
ков, приблизительно по 5–10%.

2.	 В рамках каждого участка картина течения в межлопаточных каналах счи-
тается неизменной, используются одинаковые амплитудно-частотные ха-
рактеристики по давлению на лопатке, собственные формы и частоты ко-
лебаний.

3.	 На каждом участке определяются точки возможного резонанса и проводит-
ся анализ величин (5).

4. Определение аэродинамических нагрузок

Аэродинамические расчеты выполнены в программном комплексе ANSYS 
CFX 14.5, реализующем неявную схему расчета по методу контрольных объемов. 
Поток воздуха моделируется как течение вязкого сжимаемого газа, используется 
κ‑ε модель турбулентности.

Аэродинамическая модель для проведения стационарного расчета приве-
дена на рис. 1. Различие по частоте вращения ротора между двумя выбранными 
режимами составляет порядка 1.6% (рис. 4), можно считать, что они имеют одну 
и ту же картину течения в межлопаточных каналах КВД. Это предположение по-
зволяет провести аэродинамический расчет только для одного режима.

На входе в  ступень заданы полные давление и  температура, соответству-
ющие рассматриваемому режиму, поверхности лопаток считаются гладкими, 
адиабатичными и  непроницаемыми. На поверхностях, ограничивающих рас-
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четную область в  окружном направлении, используются условия вращатель-
ной периодичности. Давление на выходе из ступени подобрано таким образом, 
чтобы значения интегральных параметров ступени (массового расхода воздуха, 
степени повышения полного давления) соответствовали расчету в составе всего 
компрессора.

Рис. 4. Аэродинамическая модель для проведения  
нестационарных расчетов

Для проведения нестационарных расчетов использована модель, изобра-
женная на рисунке  4. Число межлопаточных каналов ВНА в  модели выбрано 
равным семи, для того чтобы угловая периодичность ВНА совпала с периодич-
ностью промежуточного корпуса. Между промежуточным корпусом и ВНА ис-
пользуется интерфейс «Frozen Rotor», передающий след от стоек промежуточно-
го корпуса ниже по течению.

Между РК и ВНА используется интерфейс типа «Time Transformation», реа-
лизующий передачу возмущений при статор-ротор взаимодействии без искаже-
ний (без учета потерь в результате сеточной дискретизации). Интерфейс «Time 
Transformation» входит в  группу TBR-методов (Transient Blade Row), реализо-
ванных в ANSYS CFX. Он основан на виртуальном изменении шага по времени 
в роторном регионе таким образом, чтобы время прохождения ротором одного 
сектора периодичности по разные стороны интерфейса стало одинаковым. Чис-
ло межлопаточных каналов РК увеличено до трех, чтобы его период был макси-
мально близким к периоду ВНА (получено отношение периодов 6:7), что явля-
ется одним из требований при применении интерфейса «Time Transformation». 

Между РК и  НА использован интерфейс типа «Stage» с  осреднением па-
раметров потока в окружном направлении, так как моделирование взаимодей-
ствия РК и НА не входит в задачи данного исследования.

Шаг по времени выбран из условия прохождения ротором не более одной 
ячейки на границе статор-ротор за одну итерацию. Нестационарный аэродина-
мический расчет проведен до установления периодического решения. Сходи-
мость к периодическому решению контролируется путем анализа давления в че-
тырех точках вблизи рабочей лопатки, использована следующая невязка:
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m m m tp p n N−δ = − ≥
	

(6)

где ( )n
mp  — давление в контрольной точке m на n-й итерации, Nt — количество 

итераций на один временной период (время прохождения ротором сектора пе-
риодичности статора). График изменения данных величин приведен на рисун-
ке 5. Также в точках мониторинга анализируются значения коэффициентов ряда 
Фурье пульсаций давления.

Рис. 5. График изменения невязки (6)

В результате были получены распределения гармонических составляющих 
пульсаций давления на поверхности лопатки вплоть до 7-го номера гармоники. 
Мгновенное распределение пульсаций давления приведено на рисунке 6.

5. Механическая модель, статический и модальный анализы

Механические расчеты выполнены в  пакете ANSYS Mechanical 14.5. Ло-
патка смоделирована как изотропное упругое тело, статический расчет проведен 
с  учетом «больших деформаций». В  конечно-элементной модели лопатки ис-
пользуются 8-узловые элементы типа Solid185 (рис. 7).

В механической модели применены следующие граничные условия и  на-
грузки: закрепление по фланцу (в  окружном и  осевом направлениях); силы 
давления со стороны воздушного потока на поверхности лопатки; условия ци-
клической симметрии на поверхностях, ограничивающей модель в  окружном 
направлении; силы инерции от вращения колеса с угловой скоростью ω; темпе-
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ратура во всех узлах равна средней температуре воздуха по лопатке, полученной 
в стационарном аэродинамическом расчете.

Рис. 6. Мгновенное распределение пульсаций давления

При проведении модального анализа учтена циклическая периодичность 
объекта, обусловливающая существование в колесе вращающейся волны упру-
гих деформаций, в рамках которой все лопатки колеблются по гармоническому 
закону с постоянной разницей фаз [8]:

 	 2 ,ND
N

∆ϕ = π 	 (7)

где N  — число лопаток в  венце; ND  — количество узловых диаметров, реали-
зующееся при колебаниях диска с лопатками; ND = 0,1,2,…,N/2 — при четном 
N, ND = 0,1,2,…,(N -1)/2 — при нечетном N. При этом форма и частота для всех 
лопаток одинаковы.

Согласно теории, изложенной в [9], отклик на возбуждающую гармонику 
с номером k должен происходить по собственной форме с числом узловых диа-
метров ND в соответствии с диаграммой на рисунке 8 и следующей формулой:

Рис. 7. Механическая модель
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Точки возможного резонанса определены с  использованием формулы (8) 
в диапазоне ±8% от базовой частоты. Результаты приведены на рисунке 9, рас-
четное положение точек возможного резонанса №1 (12-я гармоника) и №2 (42-я 
гармоника) соответствует эксперименту.

Рис. 8. Диаграмма соответствия

6. Оценка интенсивности колебаний

Согласно формуле (8) резонанс по гармонике k = 12 (удвоенное число стоек 
пром. корпуса) должен происходить по ND = 9, k = 42 (число стоек ВНА) — по 
ND = 0. Проведены два варианта расчета величин (5): с интегрированием по од-
ной лопатке и с интегрированием по всем лопаткам в колесе (с учетом фазового 
сдвига перемещений и давлений). Согласно результатам, приведенным на ри-
сунке 10, значения коэффициентов связанности UFC (5) могут быть вычислены 
с использованием только одной лопатки, но с числом узловых диаметров (для 
перемещений по собственной форме), соответствующих формуле (8).

Диаграмма Кэмпбелла с нанесением значений коэффициента связанности 
UFC приведена на рисунке 11. Анализ результатов расчета коэффициентов свя-
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занности не позволил выявить точки возможного резонанса, отвечающие экс-
перименту (точки 1, 2 на фоне остальных точек). Если при расчете коэффици-
ента связанности (5) учесть разницу в уровне пульсаций давления по различным 
гармоникам:

 	
{ } { }

{ } { }[0;2 ]

cos( )
' max ,

T
i m U F

i T
i

U F
UFC

U S∆∈ π

 ϕ −ϕ − ∆
 =
  

	 (9)

где {S} — вектор значений площадей элементов, приведенных к узлам, то удается 
выделить точки возможного резонанса (рис. 12), совпадающие с экспериментом 
(точки 1 и 2), но с одной лишней (точка 3 в эксперименте не наблюдалась). Со-

Рис. 9. Точки возможного резонанса

Рис. 10. Результаты расчета коэффициента связанности UFC
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гласно проведенному анализу отсутствующая в эксперименте точка 3 на рисун-
ке 12 могла появиться из-за погрешности в определении частоты соответствую-
щей собственной формы.

Рис. 11. Результаты расчета величин (5)

Рис. 12. Результаты расчета величин (9)
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7. Заключение

Разработана предварительная методология расчетной оценки интенсивно-
сти возбуждения резонансных колебаний лопаток возможного резонанса, полу-
чаемых на основе анализа диаграммы Кэмпбелла. Методика в целом позволяет 
выделить точки резонанса с высоким уровнем вибронапряжений среди прочих 
точек возможного резонанса.

TBR-модели, реализованные в ANSYS CFX, позволяют корректно смоде-
лировать ротор-статор взаимодействие только на границе двух соседних венцов. 
Если необходимо учесть следы от двух и более вышестоящих венцов, единствен-
ным выходом может служить моделирование в постановке 360°.

Перспективным направлением развития в  области получения нестацио-
нарных нагрузок на лопатки видится применение гармонических методов расче-
та газовой динамики, что также должно привести к снижению временных затрат 
на проведение подобных расчетов.
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ПРОЕКТИРОВАНИЕ И ОПТИМИЗАЦИЯ ДЕТАЛЕЙ  
ДЛЯ АДДИТИВНОГО ПРОИЗВОДСТВА

Аддитивное производство  — это процесс изготовления 3Dобъекта путем по-
следовательного добавления материала. Одной из интенсивно развивающихся тех-
нологий аддитивного производства является селективное лазерное плавление метал-
лических порошковых материалов. В данной технологии в местах, соответствующих 
текущему сечению исходной 3Dмодели, лазер сплавляет частицы металлического 
порошка между собой и с предыдущим слоем, формируя готовое изделие. Аддитив-
ные технологии позволяют изготавливать изделия сверхсложной геометрии. Исходя 
из  концепции аддитивных технологий  — послойного синтеза изделий  — возника-
ет необходимость применения новых подходов к  проектированию деталей. Одним 
из  эффективных инструментов при проектировании в  данном случае является то-
пологическая оптимизация, с  помощью которой возможно создавать легковесные 
изделия с сохранением требуемых прочностных характеристик. В данной работе на 
примере консольной опоры подшипника (кронштейна) была проведена топологиче-
ская оптимизация. Приведены результаты расчетов напряженно-деформированно-
го состояния исходной и конечной конструкций, позволившие оценить возможное 
снижение массы изделия и  количество расходуемого материала при изготовлении 
аддитивными технологиями.

Ключевые слова: аддитивное производство, топологическая оптимизация, био-
нический дизайн, прочность, легковесные изделия, консольная опора, напряженно-
деформированное состояние, конечно-элементное моделирование.

Введение

Аддитивное производство это процесс производства деталей, при котором 
эти детали получаются путем добавления материала слой за слоем. Данная тех-
нология позволяет получать готовые изделия с очень сложной геометрией, ко-
торую трудно или невозможно изготовитьтрадиционными методами [1]. Одной 
из интенсивно развивающейся технологией аддитивного производства является 
селективное лазерное плавление металлических порошковых материалов. Се-
лективное лазерное плавление характеризуется определенными особенностями, 
как например:

•• время изготовления деталей. Время изготовления во многом зависит от гео-
метрических размеров производимого продукта, особенно от высоты изде-
лия при «выращивании»;

•• исходный материал  — металлический порошок, обладающий определен-
ными свойствами, достаточно дорогой, при увеличении объема конечного 
продукта его себестоимость также будет увеличиваться.
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С учетом этих и  других особенностей возникает необходимость проекти-
рования деталейс минимальным объемом без ущерба для прочностных харак-
теристик изделия. Одним из эффективных инструментов при проектировании 
в данном случае является топологическая оптимизация, благодаря которой воз-
можно снижение объема исходной 3D модели детали. Топологическая оптими-
зация (ТО) представляет собой метод структурной оптимизации, который рас-
считывает оптимальное распределение материала в рамках исходного объема 3D 
модели для конкретной задачи [2]. При этом итоговая 3D модель приобретает 
так называемый «бионический дизайн». Конечнаягеометрия 3D модели каждый 
раз будет различна в зависимости от заданных расчетных параметров.

В рамках данной работы проведена топологическая оптимизация консоль-
ной опоры подшипника (кронштейна) при трех расчетных вариантах нагрузки.

Исходные данные и условия проектирования

Исходная 3D модель консольной опоры подшипника (кронштейн) пред-
ставлена на рис. 1.

Рис. 1. Исходная 3D модель и фронтальный вид

Методология проектирования и  оптимизации кронштейна с  учетом его 
изготовления с применением аддитивных технологий, разработанная в рамках 
данной работы, представлена на рис. 2.

Рассматриваемый кронштейн крепиться к  горизонтальной поверхности 
при помощи четырёх винтовых соединений, диаметры крепежных отверстий — 
5  мм. На конце консоли  — встроенный подшипник. В  рамках данной работы 
принимаем, что кронштейн крепится к  жесткой горизонтальной поверхности 
посредствам четырёх несжимаемых винтов. В  качестве исходных данных для 
оптимизации и расчета использовались три варианта прикладываемой к крон-
штейну нагрузки, учитывающих разные направление вектора нагружения (та-
блица 1 и рис. 3 соответственно).

В качестве материала изготовления детали была выбранамартенситная не-
ржавеющая сталь. Механические характеристики материала, используемые при 
топологической оптимизации и анализа конструкции приведены в таблица 2.
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Рис. 2. Методология проектирования кронштейна

Таблица 1
Расчетные варианты нагрузок

№ Расчетный вариант нагрузки FX, Н FY, Н FZ, Н Рисунок

1 Горизонтальный 0 5,56 0 3, а
2 Под углом 45º к горизонту 0 5,898 –5,898 3, б
3 Вертикальный 0 0 –11,12 3, в

а) 5,56Н		  б) 8,34Н		  в) 11,12Н
Рис. 3. Направление вектора приложенных нагрузок: а) горизонтальный, б) под углом 45° 

к горизонту, в) вертикальный
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Таблица 2
Механические характеристики материала

Механические характеристики Значение

Модуль Юнга (E) 200 ГПа
Коэффициент Пуассона (ν) 0,27
Предел текучести (σТ) 1000 МПа
Плотность (ρ) 7833 кг/м3

Результаты проектирования и оптимизации

Основная цель данной работы заключается 
в  оценке возможного уменьшения веса детали 
и соответственно снижения объема использован-
ного материала при ее изготовлении с примене-
нием аддитивных технологий. На первоначаль-
ном этапе необходимо было провести обратное 
моделирование, а  именно увеличить объем 3D 
модели с сохранением основной геометрии дета-
ли. Расчетная 3D модель после обратного моде-
лирования представлена на рис. 4.

Топологическая оптимизация — это многоитерационный процесс, в ходе 
которого, в соответствии с расчетными вариантами, переменные рассчитывают-
ся до тех пор, пока результаты расчета не достигнут поставленных граничных ус-
ловий. Граничными условиями могут быть как процентное уменьшение объема 
от расчетного, так и значение допускаемых напряжений, определенные пользо-
вателем на базе данных условий работы конструкции. По завершению процесса 
оптимизации результатом является набор различныхвариантов решений, кото-
рые необходимо проанализировать и подобрать наиболее подходящий, исходя 
из тех или иных условий. На рис.5 представлено несколько вариантов геометрии 
конструкциикронштейна после проведенной топологической оптимизации.

Проанализировав полученные результаты, мы выбрали один из вариантов 
распределения материала внутри расчетного объема 3D модели. Как видно на 
рис. 6, а качество компьютерной 3Dмодели очень грубое,получение качествен-
ной компьютерной модели требует перепроектирования изделия с  учетом по-
лученных данных распределения материала в  процессе топологической опти-
мизации. На рис. 6, б представлена перепроектированная конечная 3D модель 
с учетом данных, полученных в процессе ТО.

Для верификацииработоспособности конечной 3Dмодели детали крон-
штейн в работе было проведен расчет напряженно-деформированного состоя
ния для всех трех расчетных случаев, указанных в  таблице  1. Расчеты прово-
дились методом конечных элементов. Для проведения расчетов, так же как для 
проведения топологической оптимизации, были заданы граничные условия 
и расчетные варианты нагрузок, а также параметры для разбиения на конечно-
элементную сетку. На рис. 7–9 представлены результаты расчёта напряжённо-
деформированного состояния трёх расчётных вариантов нагрузок.

Рис. 4. Расчетная 3D модель



154

Рис. 5. Варианты распределения материала после ТО

	      
		          а) 			   б) 

Рис. 6. Выбранный вариант топологической оптимизации и конечная 3D модель

Сравнивая полученные результаты расчетов исходной и конечной 3D мо-
делей кронштейна, выполненных методом конечных элементов, можно сделать 
следующее заключение.

1.	 Сравнение объёмно-весовых характеристик 3D моделей:
•• расчетный вес 3D модели кронштейна после топологической оптимиза-

ции уменьшился на 82,6% по отношению к расчетному весу 3D модели 
исходного кронштейна: 868,38 г — вес исходной модели, 151,09 г — вес 
топологически-оптимизированной модели;
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Рис. 7. Напряженно-деформированное состояние для расчетного варианта № 1  
(см. таблицу 1) исходной 3D модели (слева) и конечной 3D модели (справа)

Рис. 8. Напряженно-деформированное состояние для расчетного варианта № 2  
(см. таблицу 1) исходной 3D модели (слева) и конечной 3D модели (справа)

Рис. 9. Напряженно-деформированное состояние для расчетного варианта № 3  
(см. таблицу 1) исходной 3D модели (слева) и конечной 3D модели (справа)
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•• расчетный вес конечной 3D модели кронштейна уменьшился на 79,5% 
по отношению к  расчетному весу 3D модели исходного кронштейна: 
868,38 г — вес исходной модели, 178,01 г — вес модели после топологи-
ческой оптимизации и перепроектирования; 

•• расчетный объем конечной после топологической оптимизации и пере-
проектирования 3D модели кронштейна составил 22,725 см3, объем ис-
ходной модели — 110,861 см3. Это означает, что объем конечной 3D мо-
дели кронштейна составил 20,5% от объема исходной модели.

2.	 Сравнение прочностных характеристик 3D моделей:
•• расчет напряженно-деформированного состояния при нагружении дета-

ли согласно условиям № 1 таблицы 1: возникающие в материале напря-
жения увеличились на 54,79%;

•• расчет напряженно-деформированного состояния при нагружении дета-
ли согласно условиям № 2 таблицы 1: возникающие в материале напря-
жения увеличились на 76,33%;

•• расчет напряженно-деформированного состояния при нагружении дета-
ли согласно условиям №3 таблицы 1: возникающие в материале напря-
жения увеличились на 59,24%.

Увеличение возникающих в  материале напряжений является незна-
чительным, поскольку в  количественном выражении составляет менее 1% 
(σ  =  6,1819  МПа) от предела текучести используемого при расчете материала 
(σТ = 1000 МПа). Таким образом, существует возможность дальнейшей оптими-
зации геометрии детали с целью еще большего снижения веса и объема, а также 
применения менее прочного, но более легкого материала. Также одним из эф-
фективных приемов снижения веса для подобных малонагруженных деталей мо-
жет являться использование при проектировании ячеистых структур.

Заключение

В рамках данной работы представлена методика проведения проектирова-
ния и оптимизации деталей для последующего изготовления аддитивными тех-
нологиями. Методика включает в себя несколько этапов: обратное моделирова-
ние, топологическая оптимизация, перепроектирование детали и верификация 
перепроектированной детали. 

На примере детали консольной опоры подшипника (кронштейна) проведе-
но проектирование и оптимизация согласно предложенной методике. 

В ходе проведенной работы было достигнуто снижение веса конструкции 
на 79,5% (с 868,38 г до 178,01 г), уменьшение общего объема детали с 110,861 см3  

до 22,725 см3.
Проведенная верификация напряженно-деформированного состояния оп-

тимизированной перепроектированной модели показала, что существует воз-
можность дальнейшей оптимизации геометрии детали с  целью еще большего 
снижения веса и объема, а также применения менее прочного, но более легкого 
материала.
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Следующим этапом проектирования и оптимизации деталей для аддитив-
ного производства будет создание ячеистых структур. Ячеистые структуры по-
зволяют максимально облегчать конструкции (уменьшать объем в  том числе) 
при сохранении прочностных характеристик деталей.
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СИСТЕМЫ АВТОМАТИЧЕСКОГО УПРАВЛЕНИЯ 
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ОЦЕНКА ЭФФЕКТИВНОСТИ МЕТОДА ВЗАИМНОГО 
КОНТРОЛЯ ДВУХКАНАЛЬНЫХ ДАТЧИКОВ ДЛЯ БАРК-42

В статье проводится оценка эффективности нового метода взаимного контроля, 
позволяющего в реальном масштабе времени выявлять отказ одного из двух каналов 
датчиков входной информации, используемых в блоке автоматического регулирова-
ния и контроля (БАРК-42) для управления силовой установкой самолета МиГ-29К/
КУБ. Для каждого из  двухканальных датчиков БАРК-42  определены настроечные 
коэффициенты, используемые при работе предложенного метода контроля. Дана 
сравнительная оценка эффективности реализованного в БАРК-42 и предложенного 
метода контроля двухканальных датчиков. Эффективность предложенного метода 
контроля для различных двухканальных датчиков проиллюстрирована на файлах 
с полетной информацией.

Ключевые слова: метод, взаимный контроль каналов, двухканальные датчики, 
критерий, оценка эффективности методов контроля.

Актуальность темы обусловлена жесткими требованиями по достоверности 
информации, поступающей от датчиков и используемой БАРК-42 для управле-
ния силовой установкой самолета МиГ-29К/КУБ. Вместе с тем опыт эксплуа-
тации БАРК-42 показал, что в ходе полетов нередко имеют место случаи отказа 
одного или даже двух каналов датчиков входной информации.

Проблема заключается в  отсутствии в  настоящее время в  составе БАРК-
42 достаточно эффективных аппаратных и программных методов контроля двух-
канальных датчиков входной информации.

Так, анализ файлов с полетной информацией самолетов МиГ-29К/КУБ по-
казал, что отказы одного из  каналов двухканальных датчиков БАРК-42  имели 
место более чем в  100  полетах. При этом существующими средствами БАРК-
42 часть этих отказов либо совсем не выявлялась, либо диагностировалась с за-
держкой до одного часа с момента возникновения отказов. В то же время задерж-
ка в диагностировании отказов приводит к использованию БАРК-42 при управ-
лении силовой установкой недостоверной входной информации, возникнове-
нию высокочастотных колебательных процессов и, как следствие, к неустойчи-
вой работе отдельных подсистем: управления топливом, соплом, направляющих 
аппаратов вентилятора, воздухозаборником и других.

В статье проведена оценка эффективности применения нового метода вза-
имного контроля для двухканальных датчиков входной информации БАРК-42: 
частоты вращения ротора вентилятора Nв (ДЧВ-2500А), частоты вращения ро-
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тора компрессора Nк (ДЧВ-2500А), давления воздуха на входе в двигатель Рвх 
(ZAB 349), температуры газа за турбиной вентилятора Т4  (Т-99), положения 
створок критического сечения сопла Arc (ДБСКТ-250-1Ш), обратной связи 
клина воздухозаборника αДОС (ДБСКТ-650-1Ш). Рассмотрена также возмож-
ность использования нового метода для контроля параметров, поступающих 
в БАРК-42 по двум каналам системы воздушных сигналов (СВС): высота абсо-
лютная (Набс), температура воздуха на входе в двигатель (Твх), число Маха (М), 
приборная скорость (Vпр), давление статическое (Рст).

В настоящее время для контроля двухканальных датчиков в БАРК-42 ис-
пользуются методы аппаратного (контроль Nк, Nв на неработающем двигателе, 
контроль единичных импульсов электрического сигнала с датчика Nв), гради-
ентно-допускового и функционального контроля (для взаимного контроля зна-
чений Nк и Nв). Все они ориентированы на независимую диагностику каждого 
из двух каналов датчиков. Исключение составляет датчик давления воздуха Рвх, 
для которого в БАРК-42 реализован специальный метод взаимного контроля по 
значениям первого и второго канала датчика. Параметры системы СВС поступа-
ют в БАРК-42 со своими признаками достоверности и дополнительно контроли-
руются только по допуску.

Методы аппаратного и  функционального контроля имеют ограниченную 
область применения, а  эффективность градиентно-допускового метода (кон-
троль по нахождению в области допустимых значений и максимальной скорости 
изменения параметра) существенно зависит от характера «поведения» неисправ-
ного канала. Так, анализ файлов полетов самолетов МиГ-29К/КУБ показал, что 
при частых и резких (больше максимально-допустимых значений) колебаниях 
значений канала датчика его отказ средствами БАРК-42 диагностируется доста-
точно быстро. При небольших по длительности отказах (≤ 5–7  с) или относи-
тельно «плавном» поведении неисправного канала отказы могут вообще не диа-
гностироваться или диагностируются с большой временной задержкой, причем 
ее длительность заранее неизвестна и зависит от характера поведения неисправ-
ного канала датчика.

Новый метод взаимного контроля основан на взаимном учете значений 
первого и  второго канала датчика входной информации и  должен «работать» 
после реализованных в  БАРК-42  методов контроля [1]. Сущность предлагае-
мого метода основана на выявлении момента отказа одного из каналов датчика 
и определении в течение заданного времени tзад неисправного канала. Момент 
возникновения отказа диагностируется при рассогласовании между значениями 
каналов датчика (Z1, Z2) больше максимально допустимого:

 	 |Z1 – Z2 | > εmax. 	 (1)
После выявления момента отказа неисправным считается канал, значения 

которого в течение заданного времени tзад меняются чаще, т. е. описываются ме-
нее гладкой функцией. В свою очередь, гладкость функции «поведения» каждо-
го из каналов датчика оценивается с помощью интегрального показателя (Wj), 
включающего ряд частных показателей (критериев), вычисляемых два раза  — 
в момент возникновения отказа (предварительная диагностика) и за весь период 
времени tзад (основная диагностика).
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 	 Wj = K1*V1 + K2*V2 + … + Km*Vm, j = 1,2,	 (2)

где:  Ki (I = 1,2,…,m) — признак выполнения i-го критерия;
Vi (i = 1,2,…,m) — значимость (вес) i-го критерия.

Снятие отказа канала, выявленного на этапах предварительной или основ-
ной диагностики, осуществляется после выполнения в  течении «Nmax» тактов 
подряд условия |Z1 – Z2 | ≤ εmax. После этого оба канала датчика считаются ис-
правными до очередного выполнения условия (1). 

Подробное описание предлагаемого метода взаимного контроля, включая 
формульные зависимости, используемые для вычисления частных показателей 
гладкости функции поведения каналов датчика, приведены в [1]. Там же оцени-
вается эффективность данного метода для диагностики отказов каналов датчика 
частоты вращения ротора вентилятора Nв.

В настоящей статье приведены результаты оценки эффективности предла-
гаемого метода для диагностики отказов других двухканальных датчиков вход-
ной информации БАРК-42.

В таблице 1 приведены условия отказа и настроечные коэффициенты, ис-
пользуемые для контроля рассматриваемых датчиков с помощью предлагаемого 
метода.

Таблица 1
Характеристика метода взаимного контроля для двухканальных датчиков БАРК-42

Датчики
Условия отказа 
канала датчика 

(εmax)

Продолжи-
тельность 

этапа основной 
диагностики, tзад

Максимальный 
градиент / c

Используемые 
показатели 
(критерии)

Nв, % |Nв1–Nв2 | > 0.5
Nк ≥ 50 %

0.2 c
(8 тактов) +60 / –150 Все по [1]

Nк, % |Nк1–Nк2 | > 0.5  0.2 c +40 / –60 Все по [1]

Рвх, кгс/cм2 |Рвх1–Рвх2| > 0.07 0.2 c +1 / -1

Все по [1], 
критерий «до-
минирование 
каналов» не 

используется
Т4, °С |Т41–Т42 | > 25 0.2 c +500 / –500 -“-

Arc, угл. град. |Arc1–Arc2| > 1.5
Nк ≥ 70 % 0.2 c +250 / –150 -“-

αДОС, угл. град. |αДОС1–αДОС2| > 0.5 0.2 c +20 / –20 -“-
Набс, м |Набс1–Набс2| > 50 0.2 c +2800 / –2800 -“-
Твх, °С |Твх1 – Твх2| > 5 0.2 c +100 / –100 -“-
М |М1 – М2| > 0.15 0.2 c +4 / –4 -“-
Vпр, км/ч |Vпр1 –Vпр2| > 80 0.2 c +2800 / –2800 -“-
Рст, кгс/см2 |Рст1 – Рст2| > 0.1 0.2 c +6 / –6 -“-
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Оценка эффективности использования предложенного метода для контро-
ля рассматриваемых двухканальных датчиков проводилась экспериментальным 
путем — с помощью компьютерного моделирования работы метода для файлов 
полетов формата «*.Y3k», содержащих значения полетных параметров с задан-
ной дискретностью (5Гц). Моделирование проводилось с помощью отдельного 
программного модуля в составе специальной программы «Анализатор». С помо-
щью данной программы проводилась также статистическая обработка параме-
тров каждого файла.

Проведенное на файлах полетов моделирование показало, что в отличие от 
существующих методов контроля БАРК-42 предлагаемый метод взаимного кон-
троля позволяет сразу же диагностировать отказ одного из каналов датчика с мо-
мента его возникновения, причем независимо от характера изменения значений 
каналов на этапе основной диагностики [2, 3].

Отдельные примеры работы предлагаемого метода взаимного контроля 
рассматриваемых датчиков для файлов полетов с  возникшими отказами од-
ного из  каналов датчика приведены на рисунках  1–11  (на графиках параметр 
«Итог_ххх» — это исправный канал датчика, используемый для управления си-
ловой установкой самолета).

Рассмотрим подробнее методы контроля датчика Рвх. Как уже отмечалось, 
помимо градиентно-допускового контроля для диагностики отказов датчика Рвх 
в БАРК-42 используется специальный метод взаимного контроля каналов дат-
чика [4].

В данном методе выявление отказа одного из каналов датчика осуществля-
ется по условию

 	 │Рвх1 – Рвх2│ ≤ 0,1 кгс/см2 	 (3)

В случае невыполнения данного условия для определения недостоверного 
канала используется величина

 	 (Рвх) расч = 0.9·(1+0.2·М2)3.5 ·Рст·f(nв пр),	 (4)

1, если nв пр ≤ 40 %;
где f(nв пр) =  		  (5) 

1 – 0.2·(nв пр – 40)/55, если nв пр > 40 %.

где Рст — статическое давление; nв пр — приведенная частота вращения ротора 
вентилятора; М — число Маха.

Исправным считается канал датчика Рвх j, удовлетворяющий условию

 	 │(Рвх)расч-Рвх j│ ≤ 0,25 кгс/см2, j = 1,2. 	 (6)

Если ни один из измерительных каналов не удовлетворяет условию (6), счи-
тать исправным канал Рвх2.

Из описания метода видно, что в качестве критерия для выявления исправ-
ного канала используется близость его значения к некоторой идеальной (расчет-
ной) величине, определяемой с помощью эмпирических формул (4)-(6), вклю-
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чающих параметры Рст, nв пр и число М. Анализ файлов полетов показал, что дан-
ный метод диагностирует неисправный канал датчика с задержкой до 15–90 с с 
момента возникновения его отказа.

В то же время проведенное на тех же файлах моделирование работы предла-
гаемого метода взаимного контроля показало, что он обеспечивает корректную 
диагностику неисправного канала датчика за время, не превышающее tзад (0.2 с).

Примеры работы существующего в БАРК-42 и предлагаемого метода вза-
имного контроля датчика Рвх приведены на рисунках 1–5.

Рис. 1. Полет от 7.06.2011, борт № 671. Отказ Рвх1 (в БАРК-42 отказ «О_Рвх1» 
диагностируется через 62 с после его возникновения)

Выводы:

1.	 Анализ файлов полетов показал, что в отличие от методов, реализованных 
в БАРК-42, предлагаемый метод взаимного контроля позволяет диагности-
ровать отказы одного из каналов рассматриваемых датчика без временной 
задержки, т. е. сразу же в момент их возникновения. При этом метод позво-
ляет диагностировать отказавший канал датчика независимо от характера 
поведения значений каналов после возникновения отказов.

2.	 Предложенный метод взаимного контроля носит универсальный харак-
тер и  может эффективно использоваться для диагностики отказов всех 
двухканальных датчиков БАРК-42, а также параметров системы СВС, по-
ступающих в  блок. Эффективность предложенного метода подтверждена 
проведенным компьютерным моделированием его работы на всех файлах 
полетов (≈ 110), где имели место случаи отказа одного из каналов датчика.
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3.	 Предложенный метод взаимного контроля несложен в реализации, не тре-
бует больших затрат вычислительных ресурсов (памяти, быстродействия) 
БАРК-42  и  может быть успешно включен в  существующую систему кон-
троля БАРК-42.

4.	 В силу универсальности предложенный метод (при задании соответствую-
щих настроечных коэффициентов) может быть применен также для кон-
троля двухканальных датчиков входной информации при управлении дви-
гателями РД-33 (БАРК-88), ТВ7-117В (БАРК-6В), ВК-2500 ПС (БАРК-6В-
7П).
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ИССЛЕДОВАНИЕ ВЛИЯНИЯ ЗАГРЯЗНЕНИЙ ТОПЛИВА 
НА НАДЕЖНОСТЬ ТОПЛИВНЫХ АГРЕГАТОВ СИСТЕМЫ 
АВТОМАТИЧЕСКОГО УПРАВЛЕНИЯ

В статье рассмотрены основные виды загрязнений топлива и их источники, по-
казаны пути попадания частиц загрязнений в топливные системы воздушных судов 
и их двигателей. Предложены конструктивные мероприятия по уменьшению влия-
ния частиц загрязнений на надежность топливных агрегатов.

Опыт эксплуатации авиационных газотурбинных двигателей (ГТД) пока-
зывает, что существенная часть отказов и неисправностей, появившихся в экс-
плуатации, приходится на агрегаты системы регулирования и топливопитания 
(САУ). Нештатная работа агрегатов САУ приводит к  зависанию и  самопроиз-
вольному падению частоты вращения турбокомпрессора (nтк), разнорежимности 
двигателей, а в некоторых случаях и к выключению двигателей. Одной из при-
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чин неисправности агрегатов САУ является наличие в  авиационном топливе, 
применяемом на воздушном судне (ВС), частиц загрязнений.

Известны случаи авиационных происшествий и авиационных инцидентов 
по причине применения на ВС некондиционного топлива. Одним из примеров 
является катастрофа вертолета Ка-32С №RA-31584 произошедшая 26 сентября 
2010 г. в районе горы Фишт, г. Сочи, Краснодарского края. Причиной катастро-
фы вертолета явилось практически одновременное самовыключение двигателей 
в процессе висения на высоте 70 м над поверхностью земли из-за раскрутки обо-
ротов несущего винта выше допустимых значений вследствие нарушения рабо-
тоспособности золотника аварийного отключения синхронизатора мощности 
левого двигателя. Как установила комиссия по расследованию авиационных 
происшествий МАК, нарушение работоспособности золотника аварийного от-
ключения синхронизатора мощности вызвано отсутствием его свободного пере-
мещения во втулке из-за работы на загрязненном топливе [1].

К загрязнениям топлив можно отнести: атмосферную пыль, продукты кор-
розии, нерастворимые продукты смолообразования, колонии бактерий и  про-
дукты их жизнедеятельности, частицы, образовавшиеся при разрушении про-
кладочных материалов, остатки технологической грязи при использовании но-
вых изделий, атмосферную влагу, а также с точки зрения влияния на функцио
нирование САУ растворенные или находящиеся в свободном состоянии воздух 
или воду.

Необходимость обеспечения чистоты топлива связана с  использованием 
большого числа золотниковых и плунжерных пар в САУ авиационных двигате-
лей, зазор в  которых равен 1–25  мкм. Попадая в  зазоры между рабочими по-
верхностями прецизионных пар, твердые частицы могут вызвать увеличение сил 
трения, задиры и заклинивание трущихся пар [2]. На рисунке 1 приведены три 
соотношения зазора между золотником и втулкой (Sотв) и диаметром частицы за-
грязнения (dзагр):

а) îòâ çàãðS d>  — зазор больше размера частицы загрязнения;

б) îòâ çàãðS d=  — зазор и размер частицы загрязнения равны;

в) îòâ çàãðS d<  — зазор меньше размера частицы загрязнения.

Рис. 1. Частицы загрязнений в прецизионных парах:
1 — золотник, 2 — втулка, 3 — частица загрязнения
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Достаточно большое количество работ содержат довольно противоречивые 
сведения о связи размера частиц загрязнения с величиной зазора и износом тру-
щихся пар. В одних литературных источниках указывают, что если частицы сво-
бодно проходят через зазор, то они не вызывают повреждений и износа; в других 
утверждается о безвредности твердых частиц менее 1,0 мкм; некоторые исследо-
ватели считают, что даже частицы в доли микрона вызывают износ и способны 
привести к выходу из строя изделий при возникновении неблагоприятных усло-
вий работы (экстремальных нагрузок, температур, скоростей и т. п.) [2].

Наличие в топливе частиц загрязнений небольшого размера, при котором 
выполняется условие îòâ çàãðS d> , приводит к повреждению поверхностей пре-
цизионной пары и, как следствие, к параметрическим отказам топливных агре-
гатов, в то время как наличие частиц загрязнений большого размера, при кото-
ром выполняется условие îòâ çàãðS d=  и  îòâ çàãðS d< , приводит к  заклиниванию 
золотников и функциональным отказам. Для предотвращения функциональных 
отказов на двигателях применяются топливные фильтры. К примеру, номиналь-
ная тонкость фильтрации фильтров 8Д2.966.236, применяемых в  системе низ-
кого давления двигателей ТВ3-117, составляет 16 мкм, а абсолютная — 25 мкм. 
Частицы меньшего диаметра проходят через фильтроэлемент и попадают в топ
ливную автоматику двигателя.

Существуют следующие пути попадания частиц загрязнений в топливную 
систему ВС и его двигателей (рис. 2):

1)	 через систему централизованной заправки топливом ВС, вместе с  за-
правляемым топливом;

2)	 через систему наддува и  дренажа топливных баков, вместе с  воздухом 
или азотом;

3)	 генерация загрязнений внутри топливной системы, вследствие коррозии 
топливной аппаратуры, износа прецизионных пар, размножения бакте-
рий и др.

Рис. 2. Пути попадания посторонних частиц в топливную систему ВС

Кроме того, частицы загрязнений могут попасть в топливную систему из-за 
нарушения правил ремонта (технологическая стружка и пыль, некачественная 
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промывка внутренних полостей агрегатов, неустановленные вовремя заглушки 
и др.) и при консервации топливной системы некондиционным маслом при вы-
полнении работ по хранению. Данные пути попадания частиц загрязнений свя-
заны с нарушениями технологии ремонта и консервации и в настоящей работе 
не рассматриваются.

Попадание частиц загрязнений через систему централизованной заправ-
ки топливом (1-й путь) по сравнению с другими путями опаснее, так как в то-
пливную систему заправляются десятки тонн авиатоплива и возможно внесение 
в топливную систему большого количества загрязнений. После заправки ВС ави-
ационное топливо в небольшом количестве сливается с топливных баков и про-
веряется визуальным осмотром на отсутствие механических примесей и  воды. 
Согласно ГОСТ 10227-2013, в реактивном топливе для двигателей механические 
примеси и вода должны отсутствовать, однако, как показывает опыт эксплуата-
ции, на фильтрах топливной системы двигателя при осмотрах все равно обнару-
живаются частицы загрязнений.

Частицы небольшого размера (1–16  мкм), по-
павшие в  топливную систему ВС, могут прилипать 
друг к другу (коагуляция), образуя частицы большего 
диаметра (рис. 3), увеличивая вероятность возникно-
вения неисправностей и  отказов топливных агрега-
тов.

Одним из  способов обеспечения высокой на-
дежности топливных агрегатов авиационных двига-
телей может служить перспективная наземная систе-
ма электростатической очистки топлива. В  настоя-
щее время для очистки авиационного топлива перед 
заправкой ВС применяются пористые фильтры, ко-
торым присущи следующие недостатки (по сравне-

нию с перспективной системой электроочистки): низкий коэффициент отсева, 
особенно по мелким фракциям частиц загрязнений, большое гидравлическое 
сопротивление, малая грязеемкость и др. [4]. Одним из преимуществ электро-
очистителя является способность извлекать из потока топлива частицы загряз-
нений размером менее 5 мкм. Принцип работы электроочистителя показан на 
рисунке 4.

Рис. 4. Принцип работы электроочистителя:
1, 2 — электроды, 3 — положительно заряженная частица загрязнения

Рис. 3. Коагуляция частиц 
загрязнений:

1 — золотник, 2 — втулка, 
3 — частица загрязнения
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К электродам 1 и 2 подводится высокое напряжение, между которыми воз-
никает неоднородное электростатическое поле. Частица загрязнения, попадая 
в электростатическое поле, под действием электрических сил начинает переме-
щаться в сторону противоположно заряженного электрода и в случае покрытия 
последнего слоем изоляции удерживается на нем.

Аналогичный по принципу работы электростатический очиститель воздуха 
при размещении в системе наддува и дренажа вместо 16 мкм фильтра способен 
эффективно очищать воздух, предназначенный для наддува топливных баков 
ВС. В  настоящее время существуют различные конструкции перспективных 
электростатических очистителей, но в данной статье они не рассматриваются.

Несмотря на то что ответственность за качество топлива, заправляемого 
в  топливную систему ВС, лежит на эксплуатирующей организации и  службе 
ГСМ, разработчики двигателей и  топливных агрегатов могут минимизировать 
влияние частиц загрязнений на работоспособность агрегатов еще на стадии про-
ектирования.

Выход на экспортный рынок авиационной техники производства АО «Кли-
мов» выявил снижение ресурса агрегатов и двигателя в целом из-за использова-
ния топлива качеством ниже, чем отечественные РТ и ТС-1. В первую очередь 
это касается двигателей ТВ3-117, которые широко распространены как в граж-
данской авиации, так и в военной. Конструктивным мероприятием по умень-
шению влияния частиц загрязнений на топливные агрегаты и увеличению ре-
сурса является модернизация агрегатов НР-3, которые применяются в топлив-
ной системе двигателей ТВ3-117 и ВК-2500, путем замены плунжерных насосов 
высокого давления на шестеренчатые насосы. Примером для необходимости 
данного мероприятия могут быть трудности, которые возникли с  агрегатом 
НР‑2000, имеющим плунжерный насос, который устанавливался на двигатель 
ТВ3-117ВМА-СБМ1. Этот двигатель входит в силовую установку регионального 
самолёта Ан-140. При эксплуатации в Иране на местных топливах Jet А-1 двига-
телей ТВ3-117ВМА-СБМ1 частыми стали отказы из-за заклинивания плунжеров 
вследствие коррозии, которая возникала по причине длительной стоянки из-за 
насыщения топлива водой из воздуха. Ресурс насосов-регуляторов снизили до 
несколько сотен часов. Проблема для данного двигателя была решена модерни-
зацией насоса-регулятора установкой шестеренного насоса.

На двигателях разработки АО «Климов» традиционно в топливной автома-
тике использовались насосы высокого давления плунжерного типа разработки 
АО «ОДК-СТАР» (г. Пермь) и ОАО «НПП «Темп» им. Ф. Короткова» (г. Мос
ква): НР-40, НР-3, НР-59, НР-65. В насосах-регуляторах некоторых других раз-
работчиков изначально использовались шестеренчатые насосы, например в НР-
31 двигателя АЛ-31Ф. 

Шестеренчатые насосы имеют преимущества перед плунжерными насоса-
ми в плане возможности использования менее качественного топлива. Напри-
мер, плунжерные насосы могут использоваться с топливами Jet А-1 и JP-8 толь-
ко со специальными присадками.

В 1990-х годах ОАО «НПП «Темп» им. Ф. Короткова» был разработан насос 
двойной НД-157, совмещающий в  себе насосы низкого и  высокого давления, 
при этом насос высокого давления — шестеренчатый. НД-157 изначально раз-
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рабатывался для двигателей ВК-1500 и ВК-2500, однако он нашел свое примене-
ние только на двигателе ТВ7-117В. 

Для модернизации насосов-регуляторов НР-3  двигателей ТВ3-117  /  ВК-
2500 специалистами ПБ «Автоматика» были разработаны требования к новому 
конструктиву насоса-регулятора с шестеренчатым качающим узлом. Шестерен-
чатый насос был разработан на основе расчетов, выполненных специалистами 
АО «ОДК-СТАР» как единый качающий узел для замены в агрегатах НР-3, а так-
же для НР-2500, применяющегося на опытных двигателях ВК-2500П/ПС-03, 
плунжерного насоса. Шестеренчатый насос по габаритным размерам вписыва-
ется в корпус агрегата НР без кардинальных изменений конструкции, доработки 
коробки приводов двигателя не требуется.

Шестеренчатый насос был испытан на стенде АО «Климов» 26.03.2016 г. на 
агрегате НР-3 ОК № 07702550002 на двигателе ВК-2500 № К7833014295. Агре-
гат НР-3 ОК № 07702550002 в составе двигателя прошел отладку по методикам 
инструкции по регулировке системы управления двигателя ВК-2500, были вы-
полнены проверки величин дренажа из  качающего узла, в  конце испытаний 
проверены фильтры агрегата. Замечаний по результатам проверки не было. Ше-
стеренчатый насос обеспечил нормальную работу двигателя на всех режимах. 
Методика отладки насоса-регулятора с шестеренным насосом ничем не отлича-
ется от соответствующей отладки агрегата НР с плунжерным качающим узлом. 
По ситуации на май 2016 г. агрегат НР-3 ОК № 07702550002 имеет наработку на 
двигателях ВК-2500 более 120 ч. Общий ресурс насоса-регулятора при переходе 
на шестеренчатый насос, а также при других доработках по внутренним узлам 
должен увеличиться с 6000 ч до 18000 ч.

Путем повышения надежности топливных агрегатов также являются кон-
структивные мероприятия, направленные на уменьшение количества золотни-
ковых пар в  агрегатах топливной автоматики. Примером может служить кон-
струкция агрегата НД-157  с  упрощенной резервной (гидромеханической) свя-
зью, если сравнить ее с конструкцией НР-3 или НР-65. Такое упрощение стало 
возможным вследствие развития электронных регуляторов, на которые были 
переложены многие функции при работе на основной системе. Перспективным 
направлением повышения надежности САУ является переход на электропри-
водную систему подачи топлива. Применение регулируемого электрического 
привода топливного насоса позволит отказаться от сложных устройств 
автоматики, содержащих большое количество прецизионных золотниковых 
пар, требовательных к  чистоте рабочей жидкости. Подача потребного расхода 
топлива в любой момент времени обеспечивается изменением частоты вращения 
электродвигателя привода насоса по сигналам САУ. 

Заключение

Обеспечение высокой надежности системы регулирования и  топливо-
питания авиационного ГТД от воздействия загрязнений, поступающих через 
систему централизованной заправки топливом, может быть достигнуто путем 
электростатической доочистки топлива на земле при помощи электроочисти-
теля, а от воздействия загрязнений, поступающих через систему наддува и дре-
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нажа, — при помощи электростатического очистителя воздуха установленного 
на борту ВС. 

К конструктивным мероприятиям по повышению надежности топливных 
агрегатов от воздействия загрязнений, генерируемых в самой топливной системе 
ВС и  его двигателей (коррозия, износ и  др.), можно отнести применение ше-
стеренных насосов вместо плунжерных в топливной системе высокого давления 
авиационного ГТД, а также общее упрощение конструкции агрегатов топливной 
автоматики вследствие уменьшения количества гидромеханических узлов. Пер-
спективное направление в развитии САУ — «электрификация», т. е. частичная 
замена гидравлических, топливных и пневматических систем электрическими, 
в целях уменьшения количества золотников в системах регулирования и топли-
вопитания двигателей, что также способствует увеличению надежности топлив-
ных агрегатов и их ресурса.
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ДОВОДКА АГРЕГАТА НР-2500

В статье рассматривается процесс доводки конструкции агрегата НР-2500  по 
ходу сертификационных испытаний двигателя ВК-2500ПС-03, а также ГСИ двига-
теля ВК-2500П.

1. Доработка агрегата НР-2500

Агрегат НР-2500  входит в  состав системы автоматического управления 
двигателя ВК-2500ПС-03  гражданского назначения и  двигателя ВК-2500П 
военного назначения. Насос-регулятор НР-2500  — единый по конструкции 
для данных типов двигателей; разница по мощности достигается настрой-
ками САУ. В  настоящее время проходит процесс сертификации двигателя 
ВК‑2500ПС-03  и  ГСИ двигателя ВК-2500П. В  процессе испытаний двигате-
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лей ВК-2500ПС-03, которые проходили на ЛИК АО «МВЗ им. М. Л. Миля» на 
вертолетах Ми‑171 № 14987 (летающая лаборатория) в период с февраля по де-
кабрь 2014 г. и Ми-171А2 № ОП-1 в период с марта 2014 по июль 2015 г., а так-
же двигателей ВК-2500П-01, проходивших испытания на вертолете Ми-28Н 
№ 35104 с сентября по декабрь 2014 г., было выявлено следующее замечание: за-
брос частоты вращения НВ до величины nнв ≈ 103% при имитации отказа БАРК 
[1]. Временной мерой явилась замена дроссельного пакета в агрегате НР-2500, 
в результате чего удалось снизить настройку его максимального расхода на ре-
зервной системе, что снизило заброс величины nнв. При сохранении мощности 
на чрезвычайном режиме при отказе БАРК расход топлива снижается при дан-
ной доработке на 30% вместо изначального снижения на 13%. Однако для окон-
чательного решения проблемы было принято решение кардинально доработать 
агрегат НР-2500.

Специалистами ПБ «Автоматика» АО «Климов» были разработаны новые 
требования к агрегату НР-2500 (конструктивное лицо второе — кл. 2) с разде-
ленными гидромеханическим (г/м) регулятором  nтк и  исполнительным меха-
низмом ИМ-21АФ, управляющим расходом топлива на основной системе (ОС) 
по командам от БАРК. Ранее на всех агрегатах типа НР-3  топливные полости 
г/м регулятора турбокомпрессора (ТК) и ИМ-21АФ были соединены и регуля-
торы работали одновременно. В новом конструктиве агрегата при работе на ОС 
вновь введенный золотник селектора, управляемый электромагнитным клапа-
ном ИМ-Gт, отсекает полость г/м регулятора nтк от управления основной дози-
рующей иглой и подключает «электронный» регулятор ИМ-21АФ (рис. 1). При 
отказе БАРК снимается электропитание с электромагнитного клапана ИМ-Gт 
и селектор Gт отсекает полость слива ИМ-21АФ и подключает г/м регулятор ТК. 

Рис. 1. Принцип регулирования НР-2500 кл. 1 и НР-2500 кл. 2

Таким образом, при работе на ОС режим ограничен следующими настрой-
ками: а)  «снизу» настройкой минимального расхода; б)  «сверху» настройкой 
автомата приемистости (АП). Вследствие разделения регуляторов настройка ре-
зервной системы может быть выполнена ниже настройки ОС, что было невоз-
можно выполнить в старом конструктиве агрегата. Величина ее должна быть вы-
брана из требований обеспечения нормальной работы несущего винта, а также 
перехода на РС без забросов.
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На АО «Климов» был выполнен расчет мощности на РС в зависимости от 
высоты и температуры воздуха на входе в двигатель для новых настроек резерв-
ной системы агрегата НР-2500 кл. 2. До высоты 2000 м для температур воздуха на 
входе в двигатель до +50°С на РС мощность поддерживается не ниже взлетной, 
на высоте 3000 м — до +30°С, на высотах 5000 м и 6000 м мощность на РС ниже 
взлётной. Результаты расчетов переданы на АО «МВЗ им. М. Л. Миля» для дора-
ботки характеристики рычагов ШАГ-ГАЗ системы управления вертолетом.

При реализации САУ с разделенными регуляторами система лишилась су-
ществующего в настоящее время дефекта агрегатов типа НР-3 — снижение мак-
симальной мощности на режиме «ЧР» при работе двигателя при высоких тем-
пературах наружного воздуха. Проблема возникает из-за совместного влияния 
максимальных настроек регуляторов ТК и АП (упора ОМР) агрегата НР, в ре-
зультате чего при пересечении программ ограничений [1] в районе tвх = 30°С рас-
ход двигателя снижается ниже потребного. Данный дефект в НР-2500 кл. 2 оста-
ется только для работы на резервной системе.

Другим мероприятием, введенным в НР-2500 кл. 2, явилось при работе на 
ОС двухканальное управление направляющими аппаратами компрессора (НАК) 
по программе αнак = f (nтк пр) с помощью преобразователя сигналов ПС7-5 по ко-
мандам от БАРК. Г/м регулятор НАК оставлен для работы на резервной систе-
ме, оба регулятора разделены между собой золотником селектора, управляемого 
электромагнитным клапаном ИМ-НАК. Для управления НАК в ОС для обрат-
ной связи установлен датчик положения НАК. Данные мероприятия также во
шли во второе конструктивное лицо.

Электронное управление НАК от БАРК выполнено для трех целей: 1) по-
вышение качества регулирования НАК; 2) реализация функции ППЗ с релей-
ным управлением НАК; 3) реализация функции повышения запасов ГДУ.

Внедрение всережимного электронного управления НАК с резервным ка-
налом управления повышает точность управления при работе на основной си-
стеме, так как г/м регулятор НАК агрегата НР имеет допустимый гистерезис 
между прямым и обратным ходом до 2°, а точность его поддержания ±1°. Кроме 
того, в работе на ОС устраняются ошибки настройки г/м регулятора НАК при 
стендовых испытаниях, так как управление и настройки регуляторов независи-
мы друг от друга.

В систему диагностики введен контроль текущего положения НАК по дат-
чику и сравнение показаний с программным значением — как при работе в ОС, 
так и при управлении от г/м регулятора НАК. При отклонении αнак от заданного 
значения при работе на ОС происходит снятие электропитания с  электромаг-
нитного клапана селектора и переход на г/м регулятор НАК агрегата НР. Алго-
ритм вычисления отклонения величины αнак двухуровневый — для стационарно-
го режима и для приемистости. При отклонениях показаний αнак при работе на 
г/м регуляторе НАК БАРК формирует сигнал неисправности.

Стендовые испытания в  2012  г. двигателей ВК-2500П с  агрегатом НР-
2500  кл.  1  без электронного управления НАК показали, что система противо-
помпажной защиты (ППЗ) неработоспособна, так как при проверках срабаты-
вания ППЗ имелись случаи зависания на режиме ниже малого газа без последу-
ющего восстановления режима работы. Было принято решение дополнительно 
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к открытию КПВ и кратковременному прекращению подачи топлива электри-
ческим стоп-краном ввести в алгоритм ППЗ релейное прикрытие в момент пом-
пажа по команде от БАРК направляющих аппаратов компрессора на величину 
5°. Функция повышения запасов ГДУ реализуется путем релейного открытия 
НАК при применении бортового оружия (для военной модификации вертолета).

Следующим мероприятием, вводимым в  агрегате НР-2500  третьего кон-
структивного лица, должно стать внедрение шестеренчатого качающего узла 
вместо плунжерного насоса. По агрегатам НР-3 имеются случаи заклинивания 
плунжеров при работе на иностранных марках топлив в связи с тем, что плун-
жерный качающий узел особо чувствителен к смазывающим качествам топлива, 
а также к коррозии из-за наличия в топливе воды.

Шестеренчатый насос был разработан на основе расчетов, выполненных 
специалистами АО «ОДК-СТАР», как единый качающий узел для замены в агре-
гатах НР-2500 и НР-3 плунжерного насоса. Шестеренчатый насос по габарит-
ным размерам вписывается в корпус агрегата НР без кардинальных изменений 
конструкции, доработки коробки приводов двигателя не требуется. В  целом 
агрегат НР-2500 кл. 3 по габаритам, методике отладки и прочим характеристи-
кам полностью идентичен предыдущему конструктивному лицу. Общий ресурс 
насоса-регулятора при переходе на шестеренчатый насос должен увеличиться 
с 6000 ч до 18000 ч.

2. Результаты испытаний 

Испытания по переходу на резервную систему при отказе БАРК показали 
правильность мероприятия по разделению регуляторов для устранения забросов 
nнв. На стенде на двигателе ВК-2500ПС-03  были выполнены имитации отказа 
БАРК на статических режимах, на приемистостях и сбросах, а также имитации 
кратковременного отключения электропитания БАРК на запусках. Замечаний 
нет.

Однако управление исполнительным механизмом ИМ-21АФ с  помощью 
БАРК независимо от г/м регулятора ТК выявило ряд проблем: 

1.	 Появились колебания параметров двигателя на стационарных и пере-
менных режимах работы. Оказалось, что зависимости слива топлива от управ-
ляющего воздействия на ИМ-21АФ при работе совместно с г/м регулятором ТК 
и при раздельной работе существенно различаются. В связи с этим для устойчи-
вой работы двигателя для всех контуров управления были подобраны новые ко-
эффициенты. Окончательная проверка программ управления будет произведена 
в составе вертолета.

2.	 В ходе испытаний было выявлено, что характеристика ИМ-21АФ явля-
ется нелинейной. При выполнении «проливки», т. е. при дискретном управле-
нии ИМ-21АФ, расход топлива менялся нелинейно и в достаточно узком линей-
ном диапазоне по скважности ~15–20) %. Кроме того, при испытании партии 
агрегатов было выявлено, что у каждого агрегата данная характеристика, укла-
дываясь в диапазон 15–20 %, может иметь сдвиг (см. рис. 2), что влечет за собой 
необходимость иметь индивидуальные настроечные коэффициенты для каждо-
го агрегата.
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Рис. 2. Графики результатов проливки ИМ-21АФ при разных настройках НР-2500 кл.2 
№ 181 082 50 104 ОП

Данная проблема была решена согласованием с  разработчиками агрегата 
НР-2500 кл.2 характеристик ИМ-21АФ, которые можно изменять регулировоч-
ными элементами.

3.	 Также было выявлено, что наличие аварийных проливок внутри агре-
гата, предназначенных для предотвращения «залипания» золотников при их 
полном закрытии, существенно влияет на расход топлива. При различных на-
стройках гидроавтоматики, а именно, настройках автомата приемистости, поло-
жения рычага управления двигателем αруд, максимального расхода топлива, г/м 
регулятора ТК, проливка меняется.

Проверка была выполнена следующим образом: фиксировалось изменение 
частоты вращения ротора ТК на I и II крейсерских режимах при изменении по-
ложения РУД от αруд = 0° до αруд = 120° при постоянной величине скважности, 
соответствующей величине  nтк  на основных эксплуатационных режимах. На-
пример, для агрегата  НР-2500  кл.2  №  18108250104  ОП проверка выполнялась 
со следующими настройками: а) nтк мах = 106,5 %, Nе (ОМР) = 2100 л. с., жиклером 
«П» диаметром 1,8  мм; б)  nтк мах = 106,5  %,  Nе  (ОМР)  =  2100  л. с., жиклером «П» 
диаметром 1,95 мм; в) nтк мах = 101,5 %, Nе (ОМР) = 2100 л. с., жиклером «П» диа-
метром 1,95 мм; г) nтк мах = 101,5 %, Nе (ОМР) = 2400 л. с., жиклером «П» диаметром 
1,95 мм (см. рис. 3). 

Наибольшее изменение величины  nтк  происходили при наибольшей на-
стройке на «технологической» площадке nтк мах =  106,5  %  – Δnтк = (1,0–2,7)  %. 
При настройке регулятора на величину nтк мах  =  101,5  % утечки существенно 
меньше — Δnтк = (0,3–1,5) %. Такая ситуация объясняется большими избытками 
при более высокой настройки nтк мах. Для устранений данного дефекта с разработ-
чиком агрегата были согласованы величины приемлемых отклонений ΔGт, при 
которых контура управления работают удовлетворительно.

4.	 В ходе стендовых испытаний в составе двигателя было выявлено, что 
при подаче команды ИМ-21АФ на полный слив топлива режим двигателя опре-
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деляется не настройкой клапана минимального давления КМД агрегата НР, 
а  проходным сечением сливной магистрали ИМ-21АФ и  настройкой самого 
исполнительного механизма. Данное обстоятельство было учтено при отладке 
агрегата.

Дополнительной особенностью агрегатов НР-2500  кл.2  стало то, что вре-
мя приемистости в  РС стало существенно меньше, что связано, с  тем, что 
в НР-2500 кл.1 скорость изменения расхода регулировалась жиклером АП и г/м 
регулятором ТК, а в  НР-2500  кл.2  только АП. На всех проверенных агрегатах 
НР-2500 кл. 2 время приемистости было ниже нормы на 2–3 сек, что привело 
к  необходимости штатно установленный на заводе-изготовителе жиклер «П» 
диаметром 1,9 мм заменять на 2,0 мм.

В ходе стендовых испытаний также была проверена работа электронного 
регулятора НАК. Управление на стационарных режимах и приемистостях по за-
кону αнак = f (nтк пр) стабильное, гистерезис прямого и обратного ходов отсутству-
ет, что удовлетворяет предъявленным требованиям. Появились возможности 
производить перекладку НАК при выполнении «ложного» запуска с контролем 
положения упоров НАК без применения ручной перекладки, а также контроля 
положения НАК от датчика. Ранее на двигателях ВК-2500 контроль положения 
НАК при проверки характеристики НАК приходилось выполнять по показанию 
лимба с помощью переносного видеооборудования, которое не всегда имеется 
на авиабазах.

В ходе испытаний проверен алгоритм формирования сигнала отказа управ-
ления по отклонению фактического значения αнак от заданного значения путем 
изменения на малом газу с помощью КПА величины αнак. Замечаний нет.

Рис. 3. Изменение nтк при изменении положения РУД II крейсерского режима
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Проверка алгоритма срабатывания ППЗ проводилась подачей с помощью 
КПА в БАРК сигнала «Контроль ППЗ». Проверка алгоритма срабатывания ППЗ 
проводилась на малом газу — 2 раза, на II крейсерском — 2 раза, I крейсерском — 
2 раза, номинальном — 2 раза, взлетном — 2 раза (см. рис. 4). Время восстанов-
ления режима составляло (2–4) сек, падение частоты вращения nтк составляло 
(5–8) % в зависимости от режима. В качестве эксперимента в ходе штатной про-
верки системы ППЗ было увеличено время срабатывания электрического стоп-
крана с 0,3 сек до 0,5 сек и 0,7 сек. Случаев останова двигателя или зависания 
режима не было. Функция повышения запасов ГДУ также была проверена без 
замечаний.

К маю 2016 г. сдано несколько двигателей с агрегатами НР-2500 кл. 2. На 
предприятии-разработчике АО «ОДК-СТАР» завершены автономные испыта-
ния агрегата НР-2500 кл. 2 на начальный ресурс 150 часов для обеспечения нача-
ла летных испытаний (для агрегатов НР-2500 кл. 1 ресурс продлен до 500 часов).

Шестеренчатый насос был испытан на стенде АО «Климов» 26.03.2016 г. на 
агрегате НР-3 ОК № 07702550002 на двигателе ВК-2500 № К7833014295. Агре-
гат НР-3 ОК № 07702550002 в составе двигателя прошел отладку по методикам 
инструкции по регулировки системы управления двигателя ВК-2500, были вы-
полнены проверки величин дренажа из  качающего узла, в  конце испытаний 
проверены фильтры агрегата. Замечаний нет. Шестеренчатый насос обеспечил 
нормальную работу двигателя на всех режимах. Методика отладки насоса-регу-
лятора с шестеренным насосом ничем не отличается от соответствующей отлад-
ки агрегата НР с плунжерным качающим узлом. 

Агрегат НР-2500 кл. 3 с шестерёнчатым насосом в настоящее время прохо-
дит автономные испытания на стенде «ОДК-СТАР».

3. Выводы

Доработка агрегата НР-2500 позволила устранить следующие дефекты:
—— недопустимые забросы параметров двигателя при переходе на РС;
—— некорректную работу системы ППЗ. 
Применение электронного управления НАК, кроме того, позволило повы-

сить качество управления НАК, повысить надежность системы и облегчить экс-
плуатацию.

Реализованные мероприятия в НР-2500 кл.2 будут окончательно проверены 
в ходе летных испытаний вертолетов Ми-171А2 и вертолетов Ми-28НМ. Допол-
нительно специалистами АО «ОДК-СТАР» прорабатывается вариант по замене 
исполнительного механизма ИМ-21АФ из-за сложности его отладки при сдаче 
насоса-регулятора, на исполнительный механизм другого типа.

ЛИТЕРАТУРА
1.	 Кузнецов А. А. Создание и доводка САУ двигателя ВК-2500П (ПС). СПб., АО «Кли-

мов», 2014.
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АЛГОРИТМ КОРРЕКЦИИ НЕЛИНЕЙНОСТИ ТИПА ЗОНЫ 
НЕЧУВСТВИТЕЛЬНОСТИ В КОНТУРЕ УПРАВЛЕНИЯ 
РАСХОДОМ ТОПЛИВА ГТД

Статья посвящена разработке алгоритма управления расходом топлива газо-
турбинного двигателя, использующего методы аналитического конструирования 
агрегированных регуляторов. Такой регулятор обладает рядом преимуществ по срав-
нению со штатным ПИД-регулятором: гарантирует асимптотическую устойчивость 
в целом замкнутой системы управления расходом топлива; обеспечивает требуемую 
точность и качество управления расходом топлива; способен поддерживать устойчи-
вость и требуемое качество переходных процессов при различных режимных работы 
системы, несмотря на неполноту информации об объекте управления. Результаты 
компьютерного моделирования показали, что на установившихся режимах точность 
синергетического регулятора в  1,5–2  раза выше, чем у  штатного ПИД-регулятора, 
а величина перерегулирования в 1,5–2 раза меньше.

Ключевые слова: расход топлива, асимптотический синергетический регулятор, 
ПИД-регулятор, агрегирования переменная, фазовое пространство, фазовые коор-
динаты.

Введение

Газотурбинные двигатели (ГТД) представляют собой сложные комплекс-
ные технические устройства и отличаются многообразием протекающих в них 
физических процессов, характеризующихся многомерностью, нелинейностью, 
нестационарностью рабочих процессов, а также существенным влиянием режи-
мов работы и внешних условий на их характеристики. Кроме того, за последнее 
время к авиационному двигателю предъявляются всё более жёсткие требования 
по надёжности, безопасности, экономичности и другим параметрам. Обеспечить 
эти требования можно не только средствами конструктивных решений, но и мо-
дернизацией системы автоматического управления (САУ) авиадвигателя.

Как показали исследования, проведённые А. А. Колесниковым и  соавто-
рами [1–3], решить проблемы управления сложных нелинейных многосвязных 
динамических объектов можно с помощью идей синергетики — интегральной 
науки, изучающей процессы самоорганизации и их коллективного когерентного 
поведения в  нелинейных динамических системах различной природы. Прин-
ципы и методы синергетической теории управления базируются на концепции 
направленной самоорганизации и  динамической декомпозиции многомерных 
динамических систем.

Суть синергетической концепции управления заключается в  формирова-
нии в фазовом пространстве синтезируемых систем целевых аттракторов1, на ко-

1 Аттрактор — такое подмножество фазового пространства динамической системы, 
все траектории из некоторой окрестности которого стремятся к нему при стремлении вре-
мени к бесконечности [1].
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торые неизбежно попадают все траектории движения замкнутой системы «объ-
ект—регулятор». Синергетический подход позволяет разработать новые методы 
целевого воздействия на процессы самоорганизации в нелинейных динамиче-
ских системах. Такой подход позволяет построить универсальные законы про-
тивоаварийного и энергосберегающего управления газотурбинными силовыми 
установками, используя наиболее полные знания об объекте.

Постановка задачи синтеза синергетического регулятора

Согласно синергетическому подходу, изложенному в  [2], в  фазовом про-
странстве формируются подмножества — аттракторы. Законы управления син-
тезируются таким образом, чтобы все траектории динамической системы стя-
гивались к  аттракторам. Такое стягивание обеспечивается соответствующими 
законами управления.

Процедура синергетического синтеза сводится к следующим операциям:
•• на основании требований к системе (или желаний проектировщика) выра-

батывается совокупность критериев управления;
•• выбранные критерии преобразуются в  систему инвариантов, входящих 

в структуру формируемого аттрактора;
•• осуществляется синтез (поиск) законов управления, обеспечивающих вы-

полнение заданных инвариантов.
При аналитическом синтезе законов управления задаётся функционал ка-

чества. Однако при решении многих задач (особенно прикладных) минимиза-
ция заданного критерия качества отодвигается на второй план, а предпочтение 
отдаётся поиску законов управления, обеспечивающих заданный характер про-
текания переходных процессов. При таком подходе интегральный функционал 
играет роль вспомогательного средства, позволяющего выбрать желаемую экс-
тремаль и формализовать процедуру синтеза оптимальных регуляторов.

Пусть объект управления описывается уравнением вида

 	 ( , ) ( ) ( )x f x t t U t
•
= + ϕ ,	 (1)

где f(x,t)  — вектор-функция, непрерывно дифференцируемая по всем коорди-
натам.

Для объектов типа (1) А. А. Колесниковым [2] предлагается строить крите-
рий качества на основе обобщённого интегрального функционала

	
0

( , )J F dt
∞ •

= Ψ Ψ∫ 	 (2)

путём выбора соответствующей функции Ψ(x).
В общем случае Ψ(x) может представлять собой некоторую совокупность 

нелинейных функций, зависимых от координат состояния и, возможно, управ-
ления.

Выбор вида Ψ(x) фактически предопределяет требования к динамическим 
и установившимся режимам синтезируемой системы. Заметим, что в математике 
многообразие — многомерное обобщение линий и поверхностей без особых то-
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чек. Здесь используется термин «притягивающее многообразие». Многообразие 
Ψ(x) = 0  можно интерпретировать как целевое множество (программа движе-
ния), на котором синтезируемое оптимальное управление U(x) минимизирует 
функционал (2).

Поиск управления, обеспечивающего минимум функционалу (2) с ограни-
чениями вида (1), является классической вариационной задачей и может быть 
сведён к решению уравнения Эйлера — Лагранжа [4].

Поскольку подынтегральная функция явно не зависит от времени t, то 

уравнение Эйлера—Лагранжа имеет 0
F d F

dt •
∂ ∂

− =
∂Ψ ∂Ψ

 первый интеграл, который 
запишется в виде
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То есть 
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•
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 есть функция Ляпунова для системы (1). 

При этом асимптотическая устойчивость (1) («стягивание» траекторий к точке 
Ψ = 0), по Ляпунову, гарантируется при выполнении условия С ≤ 0.

При выборе желаемого «притягивающего многообразия» (программного 
движения) можно потребовать, чтобы при движении вдоль него к началу коор-
динат фазового пространства 0 1[ ,..., ] 0nx x x= =  минимизировался обобщённый 
интегральный функционал типа (2):

	 2 2 2 2

0 0

( , ) ( )J F dt m C dt
∞ ∞ ••

= Ψ Ψ = Ψ + Ψ∫ ∫ ,	 (4)

где 1 2( , ,..., )nx x xΨ   — непрерывная и  дифференцируемая по своим аргументам 
функция фазовых координат, m и C — положительные коэффициенты.

Можно показать, что минимум функционала (4) достигается на подсемей-
стве устойчивых относительно Ψ = 0 экстремалей, которые определяются урав-
нением

 	
.

0T
•
Ψ+ Ψ = ,	 (5)

где C
T

m
= .

Синтез скалярного асимптотического (синергетического) регулятора

Пусть возмущенное движение нелинейного объекта управления (ОУ) опи-
сывается уравнениями

	

_________

1 1 1

1

( , , ), 1, 1

( , , ) ,

n

n n n

x f x x i n

x f x x bU

•

•


= = −


 = +





	 (6)

где 
__
( )if x  — непрерывные дифференцируемые по своим аргументам функции, 

удовлетворяющие условию fi(0,..,0) = 0; (1, )i n=  — координаты состояния объ-
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екта управления; U(t) — управляющее воздействие; b — постоянный коэффици-
ент.

Обозначим 
__

1, , T
nx x x=    . Требуется определить в  классе кусочно-

непрерывных функций закон управления с обратными связями:

	
__

1( ) ( , , )nU x U x x=  ,	 (7) 

который обеспечивает асимптотически устойчивое движение вектора 
__
x  вдоль 

программной траектории к началу координат фазового пространства. При этом 
на траекториях движения должен минимизироваться обобщённый интеграль-
ный функционал (4).

Для решения задачи определим полную производную [5]:

	 1

1

( , , )n
n

i
ii

x xd x
dt x

• •

=

∂ΨΨ
Ψ = =

∂∑  .	 (8)

Подставим в  (8) вместо ix
•

 правые части дифференциального уравнения 
объекта управления (6). Тогда получим

	
__

1
( )

n

i
i ni

d
f x bU

dt x x

•

=

Ψ ∂Ψ ∂Ψ
Ψ = = +

∂ ∂∑ .	 (9)

Функционал (4) с учётом (9) примет вид

	
2

__
2 2 2

10

( )
n

i
i ni

J m c f x bU dt
x x

∞

=

  ∂Ψ ∂Ψ = Ψ + +  ∂ ∂  
∑∫ .	 (10)

Подставляя выражение (9) для 
•
Ψ в уравнение (5), получим

	
__ __

__ __

1

( ) ( )( ) ( ) 0
n

i
i ni

x xT f x T bU x
x x=

∂Ψ ∂Ψ
+ + Ψ =

∂ ∂∑ .	 (11)

Уравнение (11) позволяет найти закон управления U. 

Применение скалярного асимптотического регулятора для управления 
агрегатом дозирования расхода топлива

Система управления расходом топлива газотурбинного двигателя включает 
в себя электронный регулятор и гидромеханический агрегат дозировки топлива 
(АДТ). Задачей электронного регулятора является формирование управляюще-
го тока по величине требуемого расхода топлива, а  задачей АДТ  — выработка 
фактического расхода топлива по сигналу управления. Одним из ранее исполь-
зовавшихся и  отработанных способов управлением расхода топлива является 
ПИД-регулятор. ПИД-регулятор обеспечивает статическую точность переход-
ных процессов, но создаёт сложности с запасом устойчивости системы. Кроме 
того, для устранения статической ошибки может требоваться длительное время 
переходного процесса.
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В связи с  этим в  качестве альтернативного метода управления рассмо-
трим синергетический асимптотический регулятор расходом топлива. Для это-
го вычислим переходную функцию АДТ, т. е. реакцию объекта управления при 
скачкообразном изменении входного сигнала. Затем аппроксимируем переход-
ную функцию дифференциальным уравнением 1-го порядка вида

	
___ ___

0 0( ) ( )y a x y b x U
•
= + ,	 (12)

где 
___

0( ) 0a x ≠  и 
___

0( ) 0b x U ≠  — коэффициенты, зависящие от фазовых координат 
исходной системы (6). Степень приближения определим исходя из требований 
к качеству переходного процесса.

Переходная характеристика АДТ, полученная как реакция объекта управ-
ления на скачкообразное изменение входного сигнала (управляющего тока), 
представлена на рисунке 1.

Рис. 1. Переходная характеристика АДТ

Характеристику GТ = f(t) можно аппроксимировать переходной функцией 
системы первого порядка вида (12), которое представляет собой звено с посто-
янной времени, изменяющейся в зависимости от величины требуемого расхода 
топлива:

 	 Py ay bI
•
= + ,	 (13)

где y — фактический расход топлива.
Найдём управление, обеспечивающее устойчивое движение фазовой коор-

динаты y к точке y0. Для этого зададим агрегированную переменную Ψ, опреде-
лив её следующим образом:

 	 Ψ = (y – y0).	 (14)
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Тогда уравнение (5) будет иметь вид

	 ( )
___ ___

0 0 0
1

( ) ( ) 0a x y b x U y y
T

+ + − = ,	 (15)

откуда найдём закон управления U:

	
( )

___

0 0___

0 ___

0

1 ( )
( )

( )

y y a x y
T

U x
b x

 
− − 

 = .	 (16)

Из выражения (16), учитывая уравнения (5) и (14), получим закон управле-
ния расходом топлива, который будет иметь вид

	 [ ]
0[ ] [ ]ya g k a K y k

T TU k
b

 − + + ∆  
= ,	 (17)

где y0 = f(GT) — величина настройки регулятора по величине требуемого расхода 
топлива; GT — требуемый расход топлива; Δy[k] = y[k] — y[k-1] — приращение 
фактической величины расхода топлива; g[k] = λ(GТ) y[k] — коррекция управля-
ющего сигнала по величине выходного сигнала регулятора; a, b, T, K — коэффи-
циенты аппроксимации (настроечные коэффициенты регулятора).

Коэффициенты аппроксимации и параметры функции f = λ(GТ) подобраны 
экспериментальным путём в процессе моделирования. Их численные значения 
приведены в таблицах 1 и 2 соответственно.

Таблица 1
Коэффициенты аппроксимации

a 2
b 12
T 0.03
K 40

Таблица 2
Интерполяционная таблица функции f = λ(GТ)

GТ, кг/ч 65 70 80 100 115 125 130 140
λ 1.0095 1.0063 0.99975 0.9981 0.9939 0.9983 0.9953 0.9953

Продолжение табл. 2

GТ, кг/ч 150 200 250 300 350 400 450 470 500

λ 0.9959 0.9938 0.9942 0.9962 0.99595 0.9969 0.99595 0.99661 0.99615
Продолжение табл. 2

GТ, кг/ч 600 650 700 750 770 800 850 900
λ 0.9979 0.9986 0.99887 0.998996 0.99876 0.99928 0.99947 0.99945
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Исполнительный механизм АДТ может содержать зону нечувствительно-
сти. Наличие зоны нечувствительности обусловлено наличием люфта в  элек-
трогидравлическом усилителе, который преобразует управляющий сигнал от 
электронного регулятора в перемещение дозирующего крана. Согласно инфор-
мации, полученной от разработчика АДТ, зона нечувствительности составляет 
примерно ±2 мА и может изменяться в процессе эксплуатации устройства в сто-
рону увеличения (рис. 2).

Рис. 2. Нелинейность типа зона нечувствительности  
по току управления агрегата дозировки топлива

Наличие зоны нечувствительности может привести к возникновению ста-
тической ошибки по расходу топлива и неустойчивой работе регулятора расхо-
да топлива. В  связи с  этим проведём модификацию асимптотического закона 
управления расходом топлива (17), учитывающую наличие зоны нечувствитель-
ности в АДТ. 

Математическое описание зоны нечувствительности имеет вид

	
ïðè

ïðè

ïðè

, ,
, ,

0, ,

P P

U P P

P

I z I z
I I z I z

I z

 − >
= + <
 ≤

	 (18)

где IP — ток управления, поступающий от электронного регулятора, IU — ток по-
сле прохождения нелинейности.

С учётом выражения (18) уравнение (13) будет иметь вид

	 ( )U Py ay bI I
•
= + ,	 (19)

Таким образом, чтобы скомпенсировать влияние нелинейного элемента, на 
его вход следует подать сигнал IP вида
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где коэффициент 0

0

I z
k

I
−

= .

Выражение (20) представляет собой конформное отображение области зна-
чений тока управления на себя (в данном случае преобразование подобия).

Учёт зоны нечувствительности упрощает задачу настройки электронного 
регулятора расхода топлива, так как в этом случае не требуется вводить коррек-
цию коэффициента по обратной связи (т. е. можно использовать единичную об-
ратную связь).

Результаты сравнения переходных процессов по расходу топлива при рабо-
те асимптотического и штатного ПИД-регулятора приведены на рисунке 3. Рас-
чёты выполнены для условий Н = 0 км, V = 0 км/час, ТН = 288.15°С. На рисунке 4 
представлена величина относительной ошибки регулирования расхода топлива, 
полученная при сравнении штатного и синергетического асимптотического ре-
гулятора, рассчитанная по формуле

	 Ò
Ò

Ò ÒÐÅÁ_
1 100%.

G
G

G
 

δ = − 
 

	 (21)

 

Рис. 3. Переходные характеристики по величине расхода топлива, полученные при работе 
асимптотического и штатного ПИД-регулятора

Из приведённых рисунков следует, что синергетический асимптотический 
регулятор обладает большей устойчивостью и обеспечивает более высокое каче-
ство переходных процессов (меньшую величину перерегулирования), чем штат-
ный ПИД-регулятор.

На установившихся режимах точность синергетического регулятора в 1.5–
2 раза выше, чем у штатного регулятора, величина перерегулирования примерно 
в 1.5–2 раза меньше, чем у штатного регулятора.
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Рис. 4. Относительной ошибки регулирования расхода топлива при работе 
асимптотического и штатного ПИД-регулятора

Заключение

В изложенном материале представлена практическая методика синтеза си-
нергетических скалярных законов управления в нелинейной постановке.

На основе методов, разработанных А. А. Колесниковым, синтезирован 
асимптотический регулятор агрегата дозировки топлива газотурбинного двига-
теля. Регулятор обладает следующими свойствами:

•• гарантирует асимптотическую устойчивость в  целом замкнутой системы 
управления расходом топлива;

•• обеспечивает требуемую точность регулирования;
•• обеспечивает требуемое качество управления расходом топлива;
•• обладает свойством робастности, т. е. регулятор способен поддерживать 

устойчивость и требуемое качество переходных процессов при различных 
режимах работы системы, несмотря на неполноту информации об объекте 
управления.
Достоинством асимптотического регулятора является возможность осу-

ществлять его параметрическую адаптацию к  параметрам объекта управления 
в реальном времени.

Результаты компьютерного моделирования показали эффективность при-
менения асимптотического регулятора расхода топлива. Из  результатов моде-
лирования видно, что регулятор обеспечивает асимптотическую устойчивость 
замкнутой системы и  более высокое качество регулирования, чем штатный 
ПИД-регулятор.

ЛИТЕРАТУРА
1.	 Современная прикладная теория управления. Новый класс регуляторов технических 

систем: в 3 ч. / под ред. А. А. Колесникова. Таганрог: Изд-во ТРТУ, 2000. Ч. 3.
2.	 Колесников А. А. Синергетические методы управления сложными системами 

/ А. А. Колесников, Г. Е. Веселов и др.; под общ. ред. А. А. Колесникова. М.: КомКни-
га, 2006.



192

3.	 Колесников А. А. Синергетическая теория управления. Таганрог: ТРТУ; М.: Энерго
атомиздат, 1994. 344 с.

4.	 Брайсон А. Прикладная теория оптимального управления /  А. Брайсон, Хо Ю-Ши. 
М.: Мир, 1972.

5.	 Арнольд В. И. Обыкновенные дифференциальные уравнения. М.: Наука, 1984.

УДК 62-503.51
В. С. Блохин, А. Д. Пушкарев, Е. В. Чичерова
АО «Климов», Санкт-Петербург 
proffgrand@mail.ru

АЛГОРИТМ СИНХРОФАЗИРОВАНИЯ 
МНОГОДВИГАТЕЛЬНОГО ТУРБОВИНТОВОГО САМОЛЁТА

В настоящей статье предлагается алгоритм управления синфазным вращени-
ем лопастей воздушных винтов силовой установки двухмоторного турбовинтового 
самолёта Ил-112.Синфазное вращение лопастей воздушных винтов является одним 
из  эффективных средств уменьшения шума и  вибраций, исходящих от воздушных 
винтов многомоторного самолета. Экспериментально установлено, что синфазное 
вращение воздушных винтов позволяет снизить максимальный уровень акустиче-
ского шума самолёта более чем в 2–3 раза. Представленный алгоритм обеспечивает 
синфазное вращение лопастей винтов за счёт изменения задания для регуляторов 
частоты вращения воздушных винтов. Это воздействие осуществляется в  пределах 
требований по точности поддержания частоты вращения и, таким образом, практи-
чески не влияет на качество переходных процессов контура регулирования частоты 
вращения воздушного винта.

Ключевые слова: синхрофазирование, фаза синхронизации, регулятор синфаз-
ного вращения, воздушный винт.

Введение

Рассматривается двухдвигательная силовая установка турбовинтового са-
молёта. Вал силовой турбины (СТ) каждого двигателя через редуктор связан 
со «своим» воздушным винтом (ВВ). Величина тяги и  мощности развиваемой 
каждой силовой установкой определяются углом установки лопасти воздушного 
винта, частотой вращения винта и параметрами атмосферы, в которой проис-
ходит движение.

Винт имеет шесть лопастей. Частота вращения винта измеряется с помо-
щью индукционного датчика частоты вращения, установленного на валу. В со-
став датчика входит шестерня с количеством зубьев, соответствующих количе-
ству лопастей ВВ. В рассматриваемом случае — шесть зубьев. При прохождении 
каждого зуба рядом с индуктором в обмотке последнего возникает импульс тока, 
поступающего в систему измерения. 

Разность фаз вращения лопастей воздушного винта левой и правой силовой 
установки (в дальнейшем — фаза синхронизации (ФС)) пропорциональна вре-
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менному промежутку Δt между двумя соседними импульсами, приходящими от 
датчиков частоты вращения валов ВВ левой и правой силовых установок. При 
равенстве частот вращения обоих валов фаза синхронизации находится из вы-
ражения

 	 .tϕ = ω∆ 	 (1)

Здесь ω — частота вращения вала винта, рад/сек.
В штатной системе управление воздушным винтом осуществляется с помо-

щью электронного регулятора. Основная задача регулятора заключается в обес
печении поддержания заданного значения частоты вращения воздушного винта 
на полётных режимах в соответствии с программой регулирования nВВ =  f(〈РУД) 
путём воздействия на угол установки лопастей винта. Помимо этого, электрон-
ный регулятор должен обеспечивать синфазное вращение лопастей винтов на 
крейсерском режиме. Это означает равенство частот вращения воздушных вин-
тов обеих силовых установок и обеспечение условия, при котором фаза синхро-
низации будет меньше либо равна заданному значению:

	 0.ϕ ≤ ϕ 	 (2)

Перейдём к синтезу алгоритма синфазным вращением лопастей воздушных 
винтов. В качестве примера рассмотрим синтез синергетического регулятора.

Синтез синергетического регулятора синфазным вращением лопастей 
воздушных винтов

Синхронизированного вращения лопастей винтов можно добиться путём 
воздействия на настройку регулятора частоты вращения воздушного винта ка-
кой-либо выбранной силовой установки (например, левой), при этом другая 
(правая) будет являться «эталоном» частоты вращения. Такая схема управления 
является асимметричной. Расчёт фазы ведётся относительно выбранной за эта-
лон силовой установки, а началом отсчёта времени Δt служит момент появления 
очередного импульса от шестерни датчика частоты вращения воздушного винта 
эталонной силовой установки.

На рисунке 1  представлена упрощенная структура системы управления 
двухдвигательной силовой установки с модулем синхрофазирования.

Для синтеза алгоритма синхрофазирования используем метод аналитиче-
ского конструирования агрегированных регуляторов (АКАР), изложенный в [1–
3]. Обозначим Δ ω = ωЛ – ωП, причём ωЛ > 0 и ωп > 0. Будем предполагать, что 
в  процессе синхрофазирования частота вращения вала воздушного винта эта-
лонной силовой установки имеет постоянное значение, т. е. ωП = const. В этом 
случае

	
1

( )Ë Ï Ë
Ë

d
P

dt J

• •
∆ω = ω −ω = ω = ∆

ω
.	 (3)
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Рис. 1. Система управления силовой установкой с асимметричной схемой 
синхрофазирования:

РУД — рычаг управления двигателем; ω0 — уставка (требуемое значение частоты 
вращения СТ), поступающая от РУД; ωл — частота вращения вала воздушного винта 

левой силовой установки; ωп — частота вращения вала воздушного винта правой силовой 
установки; φ — фаза синхронизации.

Тогда фаза синхрофазирования находится из уравнения

	 ( ) ( )t t
•
ϕ = ∆ω ,	 (4)

откуда
	 0

0

( ) ( ) .
t

t t dtϕ = ϕ + ∆ω∫ 	 (5)

Здесь φ0 — начальное значение фазы синхронизации в момент включения режи-
ма синхрофазирования; J  — суммарный момент инерции вращающихся масс; 
P = РТ – РВ — разность мощностей на валу силовой турбины и валу воздушного 
винта.

Для объекта управления (3) найдём закон управления мощностью силовой 
турбины, обеспечивающий асимптотическое движение фазы синхронизации 
к заданной точке (конечному значению фазовой координаты) φ0.

Введём агрегированную переменную Ψ, определив её следующим образом:

	 0
1 2( ) ,r r

•
Ψ = ϕ − ϕ + ϕ 	 (6)

где r1, r2 > 0 (вещественные коэффициенты).
Потребуем, чтобы агрегированная переменная Ψ являлась решением диф-

ференциального уравнения

	 0,T
•
ψ+ ψ = 	 (7)

где T > 0 (вещественная постоянная, определяющая скорость переходного про-
цесса).

С учётом (4)  и  (5) запишем функциональное уравнение (6) в  следующем 
виде:
	 ( )02

1 1 2
1

( ) 0.
ë

r
r P r r

J T
∆ω + ∆ + ϕ − ϕ + ∆ω =

ω
	 (8)
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Из выражения (8) находим ΔP:

	 ( )01
1 2

2 2

1 ( ) .ë
r

P J r r
r r T

 ∆ω
∆ = − ω − ϕ − ϕ + ∆ω  

	 (9)

Закон изменения разности мощностей (9) левой силовой установки обеспе-
чивает асимптотическое движение ФС в заданную точку φ0.

Теперь рассмотрим алгоритм управления частотой вращения вала воздуш-
ного винта. Вращение вала ВВ описывается уравнением вида (3).

Предположим, что управление частотой вращения вала ВВ обеспечивается 
с помощью синергетического регулятора, который строится для агрегированной 
переменной 0( )ë ëψ = ω −ω , и эволюционного уравнения

	 0,Ë ËËT
•
ψ + ψ = 	 (11)

где TЛ — вещественное число и TЛ > 0.
Тогда, подставляя (10) в (11), получим

	 ( )01
0,ë ë

ë ë

P
J T
∆

+ ω −ω =
ω

	 (12)

откуда

	 .ëë
ë

PT
J
∆

∆ω = −
ω

	 (13)

Здесь 0( )Ë Ë Ë∆ω = ω −ω   — дополнительное воздействие на настройку ре-
гулятора частоты вращения вала воздушного винта, обеспечивающее требуемое 
изменение мощности ΔP левой силовой установки.

Как следует из рисунка 1, в асимметричной схеме воздействие на угол уста-
новки лопасти винта происходит как в сторону его увеличения, так и в сторону 
его уменьшения. В последнем случае, т. е. в процессе разгрузки винта, это может 
привести к  забросу частоты вращения винта, что является недостатком такой 
структуры.

Ниже рассмотрим симметричную схему управления синхрофазированием, 
которая не имеет указанного недостатка.

Реализация алгоритма синхрофазирования с учётом ограничений  
по измеряемым параметрам

Аппроксимируем зависимость фазы синхронизации от изменения уставки 
регулятора частоты вращения вала воздушного винта динамической системой 
второго порядка. Управление фазой синхронизации будет осуществляться путём 
изменения настройки регулятора частоты вращения СТ ведомого двигателя на 
величину ΔωЛ.

Чтобы избежать больших перерегулирований частоты вращения воздуш-
ного винта при синхрофазировании, изменение настройки регулятора частоты 
вращения СТ на величину ΔωЛ должно быть достаточно малым. В  настоящей 
работе эта величина принята равной 0.2%. Далее предлагается модифицировать 
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асимметричную структуру системы управления силовой установки с  модулем 
синхрофазирования, изображенную на рисунке 1, с возможностью симметрич-
ного воздействия на обе силовые установки.

Сущность такой модификации заключается в том, чтобы воздействовать на 
угол установки лопасти только в сторону увеличения шага винта относительно 
текущего положения, установленного регулятором частоты вращения. То есть 
предлагается осуществить воздействие на программу частоты вращения винта 
с большей фазой. Такую схему синхрофазирования будем называть симметрич-
ной (рис. 2).

Рис. 2. Система управления силовой установкой с симметричной схемой 
синхрофазирования

Расчёты показали, что изменение фазы синхронизации в зависимости от 
Δωл достаточно точно аппроксимируется решением дифференциального урав-
нения второго порядка

	 ,Ëa b c k
•• •
ϕ+ ϕ+ ϕ = ∆ω 	 (14)

где a, b, c, k — вещественные коэффициенты, в общем случае слабо зависящие от 
режима движения самолёта и внешних условий [4]. С учётом свойств робастно-
сти синергетического регулятора можно считать их постоянными, что подтверж-
дается результатами моделирования, приведёнными на рисунке 3.

Используем метод АКАР [1–3] для нахождения управляющего воздействия 
ΔωЛ, обеспечивающего асимптотическое движение ФС к  началу координат 
и выполнению условия (2).

Для этих целей используем агрегированную переменную (6) и  функцио-
нальное уравнение (7).

Опуская промежуточные выкладки, получим закон управления синфазным 
вращением лопастей воздушного винта:

	 0
0 1 2 ,Ë d g g g

• 
∆ω = ϕ + ϕ + ϕ  

	 (15)
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Рис. 3. Аппроксимация передаточной функции от частоты к фазе 
динамической системы второго порядка

где 
2

a
d

kr
= , 1

0
r

g
T

= , 2 1
1

r c r
g

a T
= + , 2 2

2 1
r r b

g r
T a

= + − .

Замечание: для выполнения условия (2) в выражении (15) φ0 следует поло-
жить равным 0.

Ниже, в таблице 1, приведены параметры аппроксимирующего уравнения 
и значения коэффициентов регулятора синфазного вращения воздушных вин-
тов, полученные для дискретной реализации алгоритма синхрофазирования 
с частотой квантования 40 Гц.

Таблица 1
Параметры регулятора синфазного вращения воздушных винтов

Обозначение параметра Численное значение параметра

a 0.3
b 0.4
c 1.1
r1 1
r2 1
T 3.5

Значения из таблицы 1 получены с помощью компьютерного моделирова-
ния.
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Замечание: параметры модели и  коэффициенты регулятора синфазного 
вращения воздушных винтов, приведённые в таблице 1, получены для дискрет-
ной реализации алгоритма синхрофазирования с частотой квантования 40 Гц.

Для корректности дискретной реализации алгоритма, работающего c часто-
той 40 Гц, рекомендуется заменить параметр 

•
ϕ  на первую обратную разность 

с коэффициентом 40:

	 ( )40 [ ] [ 1] ,k k
•
ϕ ≅ ϕ − ϕ − 	 (16)

Таким образом, закон управления синфазным вращением лопастей воз-
душного винта будет иметь вид

	 ( )( )0
0 1 240 [ ] [ 1] .Ë d g g g k k∆ω = ϕ + ϕ + ϕ − ϕ − 	 (17)

На рисунке 4 приведена структурная схема модуля управления синфазным 
вращением лопастей воздушного винта.

Рис. 4. Структура модуля управления синфазным вращением лопастей воздушного винта

Из рисунка 4 видно, что схема управления синфазным вращением лопастей 
ВВ включает собственно регулятор синфазного вращения, работающего соглас-
но закону (17), и ограничитель с границей V, зависящей от текущего значения 
фазы синхронизации. С помощью математического моделирования установле-
но, что значения границы V лежат в диапазоне

	

0

0 0

0

0.05%, 2

( ) 0.1%, 2 5 .

0.2%, 5

V

 ϕ <
ϕ = ≤ ϕ ≤
 ϕ >

	 (18)

Введение ограничителя в регулятор синфазного вращения позволяет прак-
тически полностью исключить его вмешательство в работу штатных регуляторов 
двигателя, тем самым обеспечив безопасный режим работы движения при под-
держании заданного значения фазы синхронизации.

На рисунке 5  приведены переходные процессы, полученные с  помощью 
модели двухдвигательной силовой установки, при включении режима синхро-
фазирования по асимметричной схеме.



199

Рис. 5. Синхрофазирование вращения лопастей винтов левого и правого двигателей 
самолёта Ил-112 по асимметричной схеме

Заключение

В изложенном материале представлена практическая методика синтеза 
синергетических скалярных законов управления в нелинейной постановке. На 
основе представленных методов А. А. Колесникова построен синергетический 
автоматический регулятор управления синфазным вращением лопастей воз-
душного винта для двухдвигательной силовой установки турбовинтового само-
лёта Ил-112. Регулятор гарантирует асимптотическую устойчивость в целом зам-
кнутой системы управления «двигатель—винт», что следует из его построения, 
а также требуемую точность поддержания и качество переходных процессов.

Несомненным достоинством регулятора является его аналитическая фор-
ма, что позволяет в реальном времени осуществлять его параметрическую адап-
тацию к текущим параметрам объекта управления. Результаты компьютерного 
моделирования показали эффективность построенного регулятора и его робаст-
ность.
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Разработанный алгоритма может быть использован для синхрофазирова-
ния многодвигательных силовых установок.
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ПРОРАБОТКА ПРИМЕНЕНИЯ ВОЛОКОННО-ОПТИЧЕСКИХ 
ТЕХНОЛОГИЙ ДЛЯ СИСТЕМ УПРАВЛЕНИЯ И КОНТРОЛЯ 
ДВИГАТЕЛЕЙ СЕМЕЙСТВА РД-33

В настоящей статье представлена проработка возможностей использования во-
локонно-оптических технологий применительно к системе автоматического регули-
рования и контроля двигателя ТРДД семейства РД-33.

Приведен сравнительный анализ имеющихся к  настоящему времени и  пер-
спективных возможных конструктивных решений в САУ и К двигателей РД-33 по 
сравнению с традиционными методами получения информации по параметрам дви-
гателя.

Предложены перспективные решения для применения в САУ и К вновь раз-
рабатываемых двигателях ТРДД семейства РД-33.

Введение

В настоящее время основным путем развития и  реализации систем авто-
матического управления и контроля авиационных двигателей является архитек-
тура с полной ответственностью (FADEC) для управления авиационным двига-
телем. При этом одной из  основных проблем реализации FADEC является её 
обеспечение датчиками информации о параметрах двигателя. Работа агрегатов 
и датчиков на двигателе связана с жесткими условиями эксплуатации и массо
габаритными ограничениями. В связи с этим во всем мире проводятся исследо-
вания по оптимизации получения информации о параметрах двигателя.
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В САУ и  К современных двигателей применяются самые разнообразные 
датчики: частоты вращения, давления, температуры, вибрации, перемещения, 
углов поворота, датчики пламени, тензометры и пр.

К числу основных существенных недостатков применяемых в  настоящее 
время на авиадвигателях различных типов датчиков относятся:

—— требование наличия электропитания и линий электрической связи;
—— применение трубок подвода измеряемой среды для датчиков давлений 
и температур;

—— наличие температурной погрешности;
—— ограничения по температуре окружающей среды в месте размещения дат-
чика;

—— существенный вес и габариты;
—— восприимчивость к электромагнитному излучению и радиации.
Одним из перспективных направлений в приборостроении на настоящий 

момент является волоконно-оптические измерительные системы (ВОИС), они 
прошло стадию исследований в 1980-е гг., стадию разработок в 1990-е гг. и в на-
стоящее время находят широчайшее промышленное применение. ВОИС вклю-
чает в себя волоконно-оптические датчики, оптоволоконные линии связи, ис-
точники излучения и оптоэлектронные преобразователи.

Оптическое волокно используется для оценки явлений внешней среды дву-
мя различными способами: волокно с  применением внешних чувствительных 
элементов, волокно само выступает в  роли чувствительного элемента. Схемы 
применения этих способов приведены на рисунке 1.

Рис. 1. а) ВОД с внешним чувствительным элементом; б) ВОД в котором чувствительный 
элемент — волокно

Описание принципов построения ВОД указаны в специальной литературе 
и в предмет настоящей статьи не входят. В настоящее время разработано боль-
шое количество различных типов соединителей для волоконно-оптических ли-
ний связи для различных условий эксплуатации. Один из видов соединителей 
приведен на рисунке  2, характеристики соединителя позволяют подключать 
одновременно до 12 волокон.



202

Рис. 2. Малоразмерный соединитель на 12 волокон: 
1 — многожильный оптический кабель; 2 — хвостовик; 3 — арматура;  

4 — наконечник; 5 — направляющие штыри (два); 6 — защитная насадка

Источниками излучения для ВОИС могут служить: светоизлучающие дио
ды, лазерные диоды, сверхизлучающие диоды, волоконно-оптические лазеры 
и усилители. Их применение обусловливается назначением измерительной ап-
паратуры.

Для преобразования оптического сигнала используются оптоэлектронные 
преобразователи (трансиверы). Одним из преимуществ ВОИС является возмож-
ность применения многодатчиковых систем (для обработки регистрируемых 
сигналов используются многоканальные регистраторы), включаемых в  состав 
трансивера. На риунке 3 приведен внешний вид многоканального регистратора 
модели Ф-1771 «Regigraf» производства ОАО Приборостроительный завод «Ви-
братор».

Общие достоинства современных волоконно-оптических датчиков (ВОД) 
и ВОИС в целом заключаются в следующем:

—— стабильность измерений, отсутствие гистерезиса;
—— возможность самокалибровки;
—— температурная самокомпенсация;
—— повышенный срок службы — не менее 25 лет;
—— малые габариты и  вес как датчиков, так и  волоконно-оптических линий 
связи (снижение массы кабелей ≈ в 9 раз в сравнении с медными кабелями);

—— высокая механическая прочность волоконно-оптических жил;
—— малые оптические потери, позволяющие передавать сигнал без затухания 
на сотни метров;

—— эластичность и гибкость формы кабеля;
—— высокая взрывопожаробезопасность;



203

Рис. 3. Многоканальный регистратор

—— отсутствие влияния электромагнитной индукции и радиации на передава-
емую информацию;

—— высокая коррозионная стойкость;
—— многопараметрическая чувствительность (один датчик на несколько пара-
метров);

—— высокое быстродействие (низкая инерционность);
—— распределенное измерение (система датчиков в одно протяженном волок-
не);

—— малые габариты и  вес ВОД позволяют размещать их внутри конструкции 
двигателя, при необходимости многократно дублируя необходимые замеры 
без существенных изменений в конструкции двигателя. Многократное ре-
зервирование позволяет сохранить надежность и достоверность информа-
ции даже в случае выхода из строя нескольких датчиков.
Необходимо отметить, что ВОИС обладают многопараметрической чув-

ствительностью, т. е. от одного датчика можно получить различную информа-
цию: давление и температуру, вибрацию и температуру и т. д.

Недостатком ВОИС при применении в  системах управления и  контроля 
авиационных двигателей является отсутствие разработки вторичной аппарату-
ры ВОИС для установки на бортовые системы. Однако такие разработки осу-
ществимы на базе уже разработанных решений для промышленности. Допол-
нительно следует отметить, что даже в  случае роста массы вторичной аппара-
туры интегрально прогнозируется снижение веса системы управления в целом, 
что достигается благодаря значительному снижению величины массы датчиков 
и коммутационной аппаратуры.
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Применение датчиков давления

В настоящее время разработаны различные типа датчиков давления на ос-
нове волоконно-оптических технологий. Для примера достигнутого уровня тех-
нологий приведен датчик давления, разработанный компанией «Интел-систе-
мы» на базе интерферометра Фабри—Перо.

Датчик такого типа представляет собой чувствительный элемент  — резо-
натор Фабри—Перо и  оптоволоконную линию связи с  электронным блоком. 
Внешний вид приведен на рисунке  4  а, б. Материал резонатора  — кварцевое 
стекло, работоспособность датчиков сохраняется до температур + 1050°С. 

              
		       а)			   б)

Рис. 4. а) внешний вид ВОДД на базе ВИФП; б) сенсор давления в монтажном корпусе

Технические характеристики ВОДД: 
—— погрешности измерения в зависимости от модификации ВОДД имеют ве-
личины: 0,1; 0,25; 0,5; 1,0; 1,5 % от ВПИ;

—— разрешающая способность ВОДД составляет 0,01 % от ВПИ;
—— габаритные размеры ВОДД ø 3×12; ø 12,5×50; ø 20×60;
—— присоединительные размеры ВОДД М2,4×1; М12×1,5; М20×1,5;
—— диаметр оптического кабеля 1,0; 3,0 мм;
—— длина оптического кабеля от ВОДД до ОЭТ не более 3000 м;
—— диапазон измерения давления от 0 до 610 кг/см2;
—— масса ВОДД, не более 0,025 кг;
—— температурный диапазон окружающей среды от –55 до +140°С. 
В настоящее время на двигателях семейства РД-33  и  РД-93  применяются 

датчики давления ДАТ. Датчики предназначены для дистанционного измерения 
давлений жидкостей и газов с выдачей электрического сигнала в систему управ-
ления и контроля двигателя. 

На двигателях РД-33МК в  настоящее время применяются датчики РА-
ПРИЗ, в ближней перспективе — применение датчиков ДАД со сниженной мас-
сой и повышенной надежностью. Характеристики датчиков сведены в таблицу 1.
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Таблица 1
Характеристики датчиков давления

Наименование 
датчика

Диапазон 
измерения, кг/

см2

Погрешность 
измерения от 

ВПИ, %

Температурный диапазон 
окружающей среды

Масса 
датчика не 
более, кг

ДАД от 0 до 2–100 ±1 % –55°С до + 140°С 0,13
ДАТ от 0 до 1–400 ±0,5 % –60°С до + 220°С 0,215
РАПРИЗ от 0 до 1,6–250 ±0,5 % –60°С до + 100°С 0,15

Применение датчика позволит снизить массогабаритные показатели, повы-
сить надежность и расширить рабочий диапазон измерения параметров, а также 
температурный диапазон окружающей среды в месте размещения датчика. Мон-
тажный корпус разрабатывается под конкретное место измерения и размещения 
на авиационном двигателе.

Применение датчиков температуры

Широкие перспективы имеет применение ВОД в системах измерения ра-
бочих температур газов и жидкостей (ВОДТ). В зависимости от диапазонов из-
меряемых температур применяется два основных метода измерения: контакт-
ные (термометрия) и бесконтактные (пирометрия или термометрия излучения). 
Существующие ВОДТ различаются по принципу работы: на основе дифракци-
онных решетках Брэгга, на основе волоконного интерферометра Фабри—Перо 
(ВИФП).

В качестве примера приведен ВОДТ, разработанный на базе ВИФП. Рабо-
чий диапазон измерения температур от –250 до +1050°С, с погрешностью изме-
рения 0,1% от ВПИ. Чувствительный элемент размером ø 0,125 мм может быть 
встроен в существующие конструкции без существенных затруднений, внешний 
вид датчика приведен на рисунке 5 а), б). Чувствительный элемент на базе квар-
цевого стекла устойчив к агрессивным средам.

		        а)			   б)
Рис. 5. а) внешний вид ВОДТ на базе ВИФП; б) сенсор температуры в монтажном 

корпусе
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Для ВОДТ на базе интерферометра Фабри—Перо приведена зависимость 
выходного сигнала в низкодобротном ВИФП (рис. 6), точность измерения тем-
ператур в диапазоне от 20 до 1200°С не хуже 0,5°С.

Рис. 6. Зависимость выходного сигнала от величин измеряемой температуры

Для высокодобротных ВОДТ (коэффициент отражения торцов > 30%) 
обеспечивается точность измерения температур не хуже 0,0001°С. 

К настоящему времени максимальная температура, измеряемая с  приме-
нением ВОД, анонсирована компанией Accufiber Inc. Датчики для измерения 
температуры газов в проточной части реактивных двигателей обеспечивают ра-
ботоспособность вплоть до температур 1900°С. Схема такого датчика приведена 
на рисунке 7.

Рис. 7. Схема датчика компании Accufiber на основе сапфирового черного тела 
и оптический анализатор

В датчике компании Accufiber применяется бесконтактный метод измере-
ния температуры, основанный на спектральном анализе излучения абсолютно 
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черного тела, спектр излучения абсолютно черного тела определяется только его 
собственной температурой.

В связи с тем что передача данных, полученных методом измерения интен-
сивности излучения, включает в себя разной длины волны, существует возмож-
ность коррекции случайных изменений интенсивности, вызванных внешними 
посторонними воздействиями. Такая коррекция может осуществляться в элек-
тронном блоке при помощи логометрической обработки сигнала.

В настоящее время на двигателях семейства РД-33  для измерения темпе-
ратуры газа в  проточной части используются термопары Т-99. Основным не-
достатком термопар является большая величина инерционности измерения 
температуры, наряду с этим присутствует ограничение по уровню измеряемой 
температуры. Диапазон измеряемых температур от 0 до 900°С, рабочий диапазон 
от 300 до 700°С, масса термопары, не более 0,17 кг.

Перспектива применения ВОДТ на двигателях семейства РД-33 предусма-
тривает возможность замены существующего хромель-алюмелевого чувстви-
тельного элемента термопары Т-99  на волоконный датчик температуры. Это 
позволит получать актуальную информацию о температуре заторможенного по-
тока газа с  малой инерционностью. Применение индивидуального измерения 
температуры газа каждым ВОДТ позволяет в процессе работы двигателя полу-
чать и  контролировать температурное поле двигателя, а  также в  дальнейшем 
диагностировать работу форсунок основной камеры сгорания в части изменения 
расходных характеристик. 

Для измерения температуры топлива и масла на двигателях РД-33 применя-
ется датчик П-77, температурный диапазон от –70 до +300°С. Масса датчика не 
более 0,15 кг. Постоянная времени — не более 5 с. 

Применение датчика температуры на основе ВОИС позволит снизить мас-
согабаритные показатели и повысить надежность и расширить рабочий диапа-
зон измерения параметров, а также температурный диапазон окружающей среды 
в месте размещения датчика. Монтажный корпус должен разрабатываться под 
конкретное место измерения и  размещения на авиационном двигателе. При-
менение ВОД позволяет монтировать датчики температуры непосредственно 
в необходимые точки замера. Это позволяет исключить наличие трубопроводов 
для подвода рабочего тела к датчику, что является преимуществом в сравнении 
с применяемым в настоящий момент размещением датчиков на корпусе двига-
теля. Дополнительно это приведет к улучшению эксплуатационных характери-
стик двигателя ввиду упрощения обвязки двигателя.

Применение датчиков вибраций

На основе внешнего интерферометра Фабри—Перо создан высокотемпе-
ратурный измеритель виброускорения — волоконно-оптический акселерометр 
(ВОА), который работает при температурах до 850°С. ВОА содержит алюминие-
вую инерциальную массу, помещенную в качестве отражателя луча над оптиче-
ским волокном. Смещение инерциальной массы измеряется волоконно-оптиче-
ской считывающей системой с точностью ±0,2 нм.
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Конструкция ВОА является компактной: толщина около 1 мм, длина около 
2  мм. Динамический диапазон и  частоты работы ВОА могут подбираться при 
изготовлении в широком диапазоне для разных специальных задач. На рисун-
ке 8 а), б) приведен внешний вид ВОА. 

 
			   а)		      б)

Рис. 8. а — сенсор вибрации на основе ВОИФП в корпусе с гибким бронированным 
волоконным шнуром; б — сенсор виброакустический в корпусе

Диапазон измерения ускорения ВОА до 200g, частотный диапазон от 0,5 до 
10000 Гц, погрешность измерения не превышает 5%. За счет бронирования во-
локонного шнура обеспечивается надежная защита чувствительного элемента от 
внешних механических повреждений. Температурный диапазон чувствительно-
го элемента от –60 до +1050°С. Осевая чувствительность 10 мВ/(м/с2). Попереч-
ная чувствительность — ≤ 3%. Габаритные размеры сенсора — ø22×29 мм.

В настоящее время на семействе двигателей РД-33 виброскорость корпуса 
двигателя определяется датчиком МВ-27-1. Пределы работы датчика в частот-
ном диапазоне составляют от 20 до 500 Гц, по амплитуде скорости вибрации — от 
5 мм/с до 100 мм/с, по амплитуде вибрационной перегрузки — от 0,12 g до 12,7 g. 
Отклонение чувствительности по оси чувствительности — не более ±10%. Боко-
вая чувствительность — не более 15% от оси чувствительности. Датчик сохраняет 
работоспособность после воздействия кратковременных линейных нагрузок до 
10g в любом направлении. Датчик сохраняет работоспособность после цикличе-
ского изменения температуры от –60 до +200°С. При температуре +200°С дат-
чик способен работать длительно, при этом величина чувствительности — ±20%. 
Масса датчика — не более 0,35 кг.

Малогабаритность и миниатюризация датчика на основе ВОИС позволяет 
встраивать группы датчиков в конструкцию различных узлов двигателя. Напри-
мер, размещать датчики непосредственно на внешней обойме подшипника дви-
гателя и коробок приводов двигательных и самолетных агрегатов для объектив-
ного контроля их работы. 
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Применение датчиков частоты вращения

Волоконно-оптические датчики также способны обеспечить измерение 
частоты вращения роторов двигателей. В  настоящее время существует гамма 
различных измерителей угловых скоростей 
для различных областей промышленности. 
Применительно к  авиационным двигателям 
можно предложить способ измерения частоты 
вращения, обеспечивающий работу в условиях 
загрязнений и агрессивных сред. Схема датчи-
ка приведена на рисунке 9.

Принцип работы такого датчика состоит 
в измерении количества излучения, попадаю-
щего в выходные волокна. При изменении рас-
стоянии отражающего элемента 3 свет из вы-
ходящих оптических волокон образует массив 
пятен, диаметр которых пропорционально за-
висит от числовой апертуры волокна. Системы 
с подобным принципом измерения реализова-
ны в  датчиках компании Optical Technologies 
Inc. в  США и  успешно используются для из-
мерений давлений в ВМС США. 

В настоящее время на семействе двига-
телей РД-33  для определения величин частот вращения роторов применяется 
датчик частоты вращения ДЧВ-2500. Датчик сохраняет работоспособность при 
температуре окружающей среды от –60  до +220°С. Масса датчика  — не более 
0,08 кг. Амплитуда выходных импульсов датчика — не менее 0,18 В при частоте 
следования импульсов 250 Гц и не менее 1,0 при частоте импульсов 2500 Гц.

Габаритные показатели ВОД позволяют встраивать датчики частоты вра-
щения в существующие посадочные места без изменения конструкции. В связи 
с отсутствием разъемов в ВОД повышается надежность узла, связанная с исклю-
чением влияния вибраций, повышенных температур на места разъемов. Бла-
годаря миниатюризации и  массовым показателем ВОД возможно обеспечить 
многократное резервирование замера частоты вращения путем увеличения ко-
личества волоконных жил.

Применение датчиков положения

Для определения положения ВНА перспективным является измерение ли-
нейного положения штока гидроцилиндров, рабочий ход составляет 25 мм. Ком-
панией «Восход» в настоящее время разработан широкий ассортимент электри-
ческих датчиков линейного перемещения. Масса составляет не более 0,2 кг. Тем-
пературный диапазон окружающей среды в эксплуатации — от –60 до +215°С. 

В настоящее время на семействе двигателей РД-33 определяется положение 
створок критического сечения сопла, град. угл., используется для этого датчик 
ДС-11Г. Датчик преобразует угловые перемещения компонентов в  электриче-

Рис. 9. Схема ВОД частоты 
вращения

1 — корпус, 2 — оптическое 
волокно, 3 — магнитная ползушка 

с зеркалом, 4 — магнитный зуб, 
5 — ротор двигателя
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ские сигналы, погрешность датчика не превышает ±36’, условия эксплуатации 
датчика: температура окружающей среды от –60 до +220°С, вибрационные на-
грузки с ускорением до 10 g в диапазоне частот 5–300 Гц, до 36 g в диапазоне 
частот до 5000 Гц, линейные перегрузки с ускорением до 10 g, ударные нагрузки 
до 12 g. Масса датчика не превышает 0,3 кг.

Для определения положения и смещения используется методы измерений, 
основанные на интенсивности. Линейные оптические преобразователи сме-
щения были разработаны для аэрокосмический приложений, схема устройства 
приведена на рисунке 10.

Рис. 10. Схема ВОД положения

Датчик представляет собой два неподвижных массива волокон и перемеща-
ющуюся кодирующую пластинку, например шкалу кода Грея. Перемещение ко-
дирующей пластинки позволяет изменять излучение уникальным образом; сле-
довательно, величину перемещения или угла поворота кодирующей пластинки 
можно определить, измеряя выходную интенсивность сигнала.

Таким образом, ВОД положения может использоваться для определения 
положения НА вентилятора, положения створок критического сечения сопла, 
положения РУД. 

Проработка применения ВОИС на двигателе РД-33МК

Датчик частоты вращения
Применительно к двигателю РД-33МК на место используемого датчика ча-

стоты вращения ДЧВ-2500 предлагается установить ВОД частоты вращения. По-
садочное место для нового датчика унифицировано с существующей конструк-
цией узла. Схема установки ВОД приведена на рисунке 11.
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Рис. 11. Схема установки ВОД частоты вращения:
1 — оптический кабель, 2 — подводящие и принимающие волокна, 3 — магнитная 

ползушка с зеркалом, 4 — магнитный зуб, 5 — монтажный корпус датчика

Датчик положения

Примером размещения ВОД положения на двигателе РД-33МК может 
служить замер положения направляющих аппаратов вентилятора, для чего про-
изводится замер линейного положения штока гидроцилиндров направляющих 
аппаратов вентилятора (рис. 12). 

Рис. 12. ВОД линейного положения на гидроцилиндре НА вентилятора:
1 — шток гидроцилиндров, 2 — гидроцилиндр, 3 — волоконно-оптический датчик 

положения
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Датчики вибрации корпуса подшипника

За счет миниатюризации ВОД, а также с учетом 
поддержания работоспособности в  агрессивных сре-
дах появляется возможность измерения вибрации 
корпуса подшипника непосредственно, что дает ак-
туальную информацию о состоянии двигателя. Схема 
размещения датчика на рисунке 13.

Датчик температуры масла откачки 
Одним из  главнейших параметров, опреде-

ляющих состояние двигателя, является температура 
масла, откачиваемого из маслополости подшипников 
опор. С  учетом габаритных размеров ВОД появляет-
ся возможность измерять температуру масла откачки 
из  каждой опоры. В  свою очередь, это дает инфор-
мацию для локализации места возможного дефекта 
и предотвращения серьезных повреждений всего дви-
гателя. На рисунке  14  приведена схема размещения 

ВОДТ для измерения температуры масла откачки из каждой опоры двигателя.

Рис. 14. Схема расположения ВОДТ измерения температуры масла откачки

Датчик температуры газа

Перспективным применением ВОДТ является измерение температуры газа 
в проточной части авиационных двигателей. В качестве примера приведено раз-
мещение ВОД в корпусе термопары Т-99, применяемой на двигателе РД-33МК 
(рис. 15). 

Рис. 15. ВОД для измерения температуры газа в корпусе термопары Т-99:
1 — камера торможения, 2 — чувствительный элемент ВОД, 3 — волокно, 4 — корпус

Рис. 13. ВОД 
измеряющий вибрацию 
корпуса подшипника:
1 — подшипник, 2 — 

ВОД вибрации



213

В случае модификации корпуса термопары 
с увеличением количества камер торможения по 
высоте и  миниатюризации волокна существует 
возможность измерения поля температур.

С учетом измеряемого температурного диа
пазона ВОДТ перспективным будет разместить 
датчики между турбинами низкого давления 
(ТНД) и высокого давления (ТВД). Для приме-
ра рассмотрено размещение ВОДТ в  сопловом 
аппарате ТНД. Существует возможность выпол-
нить ряд замеров по высоте соплового аппарата 
(СА) с получением замера поля температур, эта 
информация позволит оценивать работу форсу-
нок камеры сгорания и в перспективе конструк-
тивными мероприятиями или регулированием снизить величину неравномер-
ности поля температур. Схема размещения ВОДТ в корпусе СА ТНД приведена 
на рисунке 16.

По результатам проработки применения ВОИС на двигателе РД-33МК 
показаны преимущества: снижение массы САУ и К двигателя на 30% (с учетом 
роста массы вторичной аппаратуры) с одновременным увеличением количества 
информации о  рабочих параметрах двигателя. Габаритные показатели ВОИС 
позволяют обеспечить многократное резервирование измерения параметров 
двигателя без существенных конструктивных изменений мест размещения дат-
чиков.

Для двигателей семейства РД-33  появляется перспективная возможность 
измерения величин температуры газа и распределения поля температур за тур-
биной высокого давления, температурного состояния подшипника опор двига-
теля, вибрации корпуса подшипников, частот вращения роторов двигателя, по-
ложения направляющих аппаратов вентилятора.

Появляется абсолютная взрывопожароустойчивость системы измерения, 
отсутствие чувствительности к  электромагнитным помехам и  устойчивость 
к  жестким условиям эксплуатации. Основной трудностью в  ходе применения 
ВОИС в бортовых системах САУ и К двигателей на настоящий момент является 
разработка вторичной аппаратуры.

Выводы

1.	 Волоконно-измерительные системы могут быть применены в  системах 
управления и контроля двигателей семейства РД-33.

2.	 Проанализировать возможность и  достоинства применения волоконно-
измерительных технологий на двигателях ТВ3-117 и ТВ7-117.
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Рис. 16. Размещение ВОДТ 
в корпусе СА ТНД:
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2 — волокно, 3 — корпус 

соплового аппарата
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СИСТЕМЫ ГАЗОТУРБИННОГО ДВИГАТЕЛЯ ДЛЯ 
«ЭЛЕКТРИЧЕСКОГО» САМОЛЁТА

Рассмотрены принципы построения систем управления, топливопитания 
и  смазки «электрического» газотурбинного двигателя и  определены требования 
к электрическим устройствам таких систем. Приведены характеристики и результа-
ты исследований разработанных демонстраторов электрических систем.

Использование электрических технологий в различных системах самолётов 
и двигателей рассматривается как одно из наиболее перспективных направле-
ний улучшения их характеристик.

На современных самолётах для работы его различных систем используются 
три источника энергии: гидравлическая, пневматическая и электрическая. На-
личие многочисленных гидравлических и пневматических коммуникаций сни-
жает надёжность систем, увеличивает габариты и массу агрегатов, ограничивает 
функциональные возможности, удорожает обслуживание.

Улучшение этих показателей становится возможным при использовании на 
самолёте одного вида энергии — электрической. Такой подход реализуется в пер-
спективных разработках путём создания «электрического» самолёта и «электри-
ческого» ГТД для него. При этом предъявляются новые требования к построению 
электрической системы самолёта: увеличивается потребление электроэнергии, 
для снижения массы электрических агрегатов и коммуникаций необходимо по-
вышение напряжения бортовой сети до 270–540 В постоянного тока.

Базовым энергетическим узлом «электрического» самолёта является «элек-
трический» газотурбинный двигатель (ЭГТД).

Внедрение «электрических» технологий на авиационных ГТД позволит 
уменьшить массу двигателя и его мидель на 10–20 %, снизить температуру топ
лива перед форсунками, уменьшить затраты на техобслуживание и  улучшить 
экологические характеристики.
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«Электрический» ГТД может быть выполнен без отбора воздуха из компрес-
сора и механической коробки приводов агрегатов двигателя и самолёта: насосов, 
генераторов, приводов постоянных оборотов и др. В его системах используются 
электрические устройства для привода насосов топливной системы и  органов 
механизации газового тракта. Для подвеса роторов двигателя рассматриваются 
два варианта: с обычными подшипниками качения и системой смазки, в кото-
рой применяются электроприводные насосы, и с магнитными подшипниками, 
для которых смазка не нужна. Второй вариант относится к  более отдалённой 
перспективе в связи трудностями получения приемлемой массы магнитных под-
шипников при современных технологиях. На рисунке 1 показаны основные от-
личия современного и полностью «электрического» ГТД. 

Основными источниками энергии на «электрическом» самолете являются 
встроенные в ГТД стартёр-генератор и дополнительный генератор, а в качестве 
силовых исполнительных устройств используются электроприводы.

В ЭГТД применяются системы автоматического управления, топливо-
питания и смазки на базе электроприводов, системы запуска ГТД и генерации 
электроэнергии с помощью стартёра-генератора. Необходимо оптимизировать 
характеристики двигателя при уменьшении отбора воздуха и увеличении отбора 
механической мощности, предусмотреть в конструкции ГТД и его проточной ча-
сти размещение встроенных стартёра-генератора и дополнительного генератора.

Рис. 1. Отличия современного и полностью «электрического» ГТД

Возможность создания ЭГТД во многом зависит от характеристик исполь-
зуемых электрических устройств: электроприводов, генераторов, преобразова-
телей переменного тока в постоянный, аккумуляторов и топливных элементов. 
В таблице 1 приведены современные характеристики этих устройств и перспек-
тивные требования к ним.

Современный ГДТ                                    «Электрический» ГДТ

Коробка приводов Без коробки приводов
Встроенный стартёр-генератор

Силовые приводы на топливе Электрические приводы (ЭП)
Механические подшипники с системой смазки Магнитные подшипники
Отбор воздуха для самолётных систем Без отбора воздуха для ЛА
Привод насосов систем топливопитания и 
смазки от вала ротора высокого давления 
(РВД)

Регулируемый электропривод насосов
Гибкое управление подачей топлива и масла
изменением частоты вращения ЭП

Необходимость разогрева масла для запуска
при низкой температуре

Управление опорожнением масляных
полостей опор
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Таблица 1
Характеристики электрических устройств для систем ГТД

Тип устройства

 Удельная масса устройства, кг/кВт

2016 г.
Современные

технологии

2020–2025 г.
Эволюция
технологий

~ 2030–2040 г.
Криогенное 
охлаждение 

~ 2050 г.
Сверхпро-
водимость

Электроприводы до 
20–50 кВт >300 кВт

0.5–1.0
0.32

0.2
0.15 0.1–0.15 0.04

Генераторы 
до 100–150 кВт 
(n < 10 000 об/мин) 

0.4 0.15–0.3 0.1 0.03

Преобразователи 
AC / DC 0.3 0.15 0.1 0.03

Аккумуляторы 9.0 2.2 1.0–1.3
Топливные элементы 
(на керосине) 4–8 3–4 2–3 1–1.5

Необходимо для реализации
«Электри-
ческого» 

ГТД

Гибридной
СУ

Полностью
«электриче-

ской» СУ

Работы ведущих мировых разработчиков ГТД, а  также выполненные 
в  ЦИАМ исследования показывают, что достигнутый уровень электрических 
технологий позволяет считать концепцию «электрических» газотурбинного дви-
гателя и самолёта осуществимой в ближайшем будущем. Уже реализованы спе-
циальные европейские программы РОА и MOET построения «электрического» 
самолёта, имеется целый ряд специальных государственных и фирменных про-
грамм в США и Европе в обеспечение развития этого направления, разработаны 
«более электрический» самолёт Boeing  787  и  истребитель F-35, элементы элек-
трификации имеются и на самолёте Airbus 380 и др.

Наиболее приемлемыми для систем «электрического» ГТД являются регу-
лируемые электроприводы и стартёры-генераторы на базе вентильных электро-
двигателей постоянного тока с возбуждением от высокоэнергетических посто-
янных магнитов и микропроцессорных блоков управления с силовыми биполяр-
ными транзисторами. При этом блоки управления должны иметь возможность 
работы в  режиме регулирования частоты вращения ротора электродвигателя 
или в режиме регулирования тока в его силовых обмотках. В последнем случае 
обеспечивается поддержание заданного значения крутящего момента и, следо-
вательно, например, перепада давлений на насосе.

Электроприводные исполнительные механизмы для управления положе-
нием лопаток направляющих аппаратов компрессора могут быть построены на 
основе электромеханизма поступательного движения с  силовым редуктором 
и шарико-винтовой парой.

Использование электропривода в топливной системе позволяет дозировать 
топливо в камеру сгорания без специального дозатора: величина расхода опреде-
ляется частотой вращения насоса. Меняется и система подачи топлива, так как 
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пропадает необходимость в  устройствах перепуска и  дросселирования для со-
гласования расхода топлива на выходе насоса с потребностями двигателя в связи 
с отсутствием жесткой связи между частотой вращения вала двигателя и ротора 
насоса.

Необходимая отказоустойчивость может быть достигнута структурным по-
строением систем, выбором типа агрегатов (насосов) и  их характеристик, вы-
сокой надёжностью электроприводов. Надёжность вентильного электропривода 
с  постоянными магнитами на роторе может быть обеспечена использованием 
многофазного электродвигателя (5–6 фаз) и двухканального блока управления, 
резервированием датчиков положения ротора и алгоритмическими средствами.

Система автоматического управления (САУ) «электрического» ГТД пред-
ставляет собой цифровую электронную САУ типа FADEC, распределённую 
полностью или частично. В ней используются электрические приводы насосов 
в системе топливопитания и для привода органов механизации проточной ча-
сти. Наличие отдельных блоков (систем) управления электроприводами, режим 
работы которых задаётся регулятором двигателя, уже делает систему распреде-
лённой.

При применении электроприводов в  системе смазки двигателя задача 
управления её насосами возлагается на САУ и расширяет её функции.

Схема системы топливопитания с элементами повышенной её надёжности 
отдельно показана на рисунке 2.

Рис. 2. Структурная схема отказоустойчивой системы топливопитания ГТД

При запуске ГТД работает только электропривод ЭП-Н насоса низкого дав-
ления ННД. Топливо подаётся к форсункам двигателя по магистрали запуска, 
обеспечивающей перепуск вокруг насоса высокого давления НВД. При этом об-
ратный клапан ОК1 автоматически открывается, а ОК2 закрывается. После вы-
хода на режим малого газа (МГ) включается электропривод ЭП-НВД, что при-
водит к  открытию обратного клапана ОК2  и  закрытию ОК1. По командам от 
электронного цифрового регулятора двигателя ЭЦР-ГТД работают оба насоса, 
обеспечивая требуемый расход топлива на всех режимах работы двигателя. Ава-
рийный слив топлива осуществляется насосом ННД. 
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При нормальной работе системы подачи топлива регулятор двигателя ЭЦР-
ГТД определяет необходимый для двигателя расход топлива, по величине ко-
торого формируется сигнал о необходимой частоте вращения насоса высокого 
давления НВД. Этот сигнал (уставка) поступает в электропривод ЭП-В насоса 
НВД, и  он обеспечивает требуемый расход топлива. Одновременно ЭЦР-ГТД 
формирует сигнал о требуемой величине тока в обмотках электропривода ЭП-Н 
насоса низкого давления ННД для реализации давления, достаточного для нор-
мальной работы НВД без кавитации.

При отказе насоса высокого давления регулятор ЭЦР-ГТД формирует сиг-
нал на отключение электропривода ЭП-В и перевод электропривода ЭП-Н на-
соса низкого давления в режим поддержания частоты его вращения, необходи-
мой для подачи в камеру сгорания требуемого расхода топлива.

При отказе насоса низкого давления подачу топлива обеспечивает насос 
высокого давления. Для исключения кавитации НВД регулятор ЭЦР-ГТД пере-
водит НВД на пониженный режим работы двигателя, позволяющий продолжить 
полёт и выполнить посадку самолёта.

В двухступенчатой отказоустойчивой системе топливопитания (рис. 2) воз-
можно снижение на 25–30 % перепада давлений на шестерённом насосе (ШН) 
высокого давления на режимах с максимальным расходом топлива, что приведёт 
к повышению ресурса насоса. Это обеспечивается перераспределением реали-
зуемых перепадов давления между насосами высокого и низкого давления пу-
тём изменения заданной величины давления перед насосом высокого давления 
и раскруткой насоса низкого давления до максимальной частоты вращения.

В состав агрегатов электроприводных систем смазки, по сравнению с тра-
диционными маслосистемами, добавляются электродвигатели и блоки управле-
ния ими. При этом целесообразно иметь автономный электропривод нагнета-
ющего насоса, электроприводы для откачивающих насосов и суфлёра. Раздель-
ное управление нагнетающим и откачивающими насосами позволяет улучшить 
условия запуска ГТД путём опережающей откачки масла из опор двигателя до 
его запуска и  последующего включения электропривода нагнетающего насо-
са. На рисунке 3 приведена принципиальная схема электроприводной системы 
смазки для ТРДД, содержащая два двухступенчатых шестерённых насоса, один 
из которых откачивает двухфазную смесь из опор вентилятора, КВД и коробки 
приводов, а второй — из опор ТВД и ТНД, нагнетающий насос и центробежный 
суфлёр.

Масло из  маслобака 1  поступает в  нагнетающий насос 2  и  далее по тру-
бопроводу 8  на охлаждение подшипниковых узлов опор 5, 6  и  зубчатых пере-
дач двигателя. Из передних опор 5 (условно «холодная» часть) масловоздушная 
смесь откачивается насосами 3  с  электроприводом 12, а из  задних 6  (условно 
«горячая» часть)  — насосами 4  с  электроприводом 13. Двухступенчатые отка-
чивающие насосы выполнены с  двукратным превышением по подаче относи-
тельно подачи чистого масла в места откачки. Из откачивающих насосов двух-
фазная смесь по трубопроводу 9  поступает в  маслобак 1. Внутренние полости 
опор и маслобака суфлируются центробежным суфлером 7 с электроприводом 
14. Как и в традиционных системах смазки, электроприводная система содержит 
воздушно-масляный и топливомасляный теплообменники, защитные фильтры, 
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перепускной и предохранительный клапана, магнитные сигнализаторы стружки 
и другие устройства.

Управление работой электроприводов системы смазки осуществляет циф-
ровой электронный блок управления 10 (БУСС). Требуемая подача масла и от-
качка насосов обеспечивается изменением частоты вращения электроприво-
дов по величине уставки, формируемой в  виде задаваемой частоты вращения 
в БУСС. Значения уставки поступает в блок управления соответствующего элек-
тропривода, алгоритмы работы которого обеспечивают своими внутренними об-
ратными связями требуемую частоту вращения электродвигателя (насоса).

Величина требуемой частоты вращения нагнетающего насоса, а  следова-
тельно, и подачи масла формируется в зависимости от температуры масла (для 
обеспечения холодного запуска двигателя) и  режима работы двигателя, в  том 
числе его авторотации. Частота вращения откачивающих насосов может быть 
функцией частоты вращения нагнетающего насоса для обеспечения превыше-
ния их производительности над необходимой величиной подачи масла в соот-
ветствующие полости.

Регулирование давления за нагнетающим насосом осуществляет электрон-
ный регулятор давления в БУСС. 

Отказоустойчивость электроприводной системы смазки при отказах в элек-
троприводах может быть достигнута путём структурного построения гидравли-
ческой части системы, в которой, по сравнению с традиционными системами, 
добавляются органы управления в  виде отсечных и  трёхпроходных клапанов, 
позволяющих осуществить реконфигурацию схемы подключения нагнетающего 
и откачивающего насосов при отказе их электропривода для выполнения функ-
ции отказавшего привода.

Рис. 3. Структурная схема электроприводной системы смазки ТРДД

    Суфлёр                                             Нагнетание                                  Откачка
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По техническим заданиям ЦИАМ совместно с агрегатными ОКБ разработа-
ны и испытаны демонстраторы систем ЭГТД: система автоматического управле-
ния с  электроприводными исполнительными органами, электроприводной на-
сос мощностью 25кВт, стартёр-генератор постоянного тока, активный и пассив-
ный радиальные магнитные подшипники, электроприводная система смазки [1].

Электроприводной насос с  регулируемым вентильным электроприво-
дом мощностью 25  кВт разработан для привода шестерённого насоса высоко-
го давления с расходом топлива до 5000 кг/ч при давлении на выходе из насоса 
до 90  бар и  частоте вращения, изменяющейся в  диапазоне 400–12000  об/мин. 
Электропривод насоса имеет удельную массу около 0.5 кг/кВт, которая получена 
в результате использования разработанной в ЦИАМ методики проектирования 
с учётом полётного цикла двигателя, возможности форсирования электропри-
вода по току, охлаждения топливом статора и ротора электродвигателя, а также 
силовых ключей блока управления. Насос разработан в ОАО «ОМКБ» (г. Омск), 
а электропривод — в ОАО «Электропривод» (г. Киров). На рисунке 4, А приве-
дена фотография электроприводного насоса, установленного на испытательном 
стенде ЦИАМ. 

Стартёр-генератор (СТГ) постоянного тока с выходным напряжением 270 В 
с переменной частотой вращения (рис. 4, Б) разработан в ОАО «АКБ «Якорь». 
Он предназначен для отработки технологий запуска на двигателе-демонстрато-
ре АИ-25ТЛ, установленном на стенде У-7М ЦИАМ. Электромашинный агре-
гат СТГ выполнен на базе вентильного двигателя с постоянными магнитами на 
роторе, статический преобразователь использует широтно-импульсный способ 
регулирования тока, максимальный крутящий момент на запуске равен 30 Нм, 
мощность в генераторном режиме —4.5 кВт.

       -  

                    
 
 
 
 
 

                   

 

 

 
 

 
 

Рис. 4. Демонстраторы электрических технологий, разработки ЦИАМ
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Радиальные активный магнитный подшипник (МП) с  электронным бло-
ком управления и пассивный МП (рис. 4, В) разработаны в ООО «ЭРГА» (г. Ка-
луга). Подшипники предназначены для подвеса имитатора ротора ГТД массой 
57 кг с частотой вращения до 25000 об/мин. Масса подшипников равна 12.7 кг 
и 2 кг соответственно, а их несущая способность — 800 и 1000 Н. 

При доступных современных технологиях масса всей системы подвеса ро-
торов высокого и низкого давления на разработанных активных магнитных под-
шипниках превышает примерно в 1.5 раза массу традиционной системы подвеса 
роторов ГТД. Применение перспективных технологий, ожидаемых в период до 
2020 г., должно позволить снизить массу МП до приемлемых величин. К числу 
таких технологий относятся постоянные магниты с высокой коэрцитивной си-
лой, совмещение в конструкции активных и пассивных магнитных подшипни-
ков (гибридные МП), построение системы без датчиков положения ротора.

Разработанная в  ЦИАМ демонстрационная электроприводная система 
смазки (ДЭСС) содержит четыре шестерённых насоса промышленного испол-
нения типа НМШ, каждый из которых приводится во вращение от асинхронно-
го электродвигателя с цифровой системой управления (рис. 4, Г). Нагнетающий 
насос 1 подает масло ко всем опорам двигателя. На выходе откачивающих на-
сосов 3 и 4 масло объединяется в один поток и поступает в коробку приводов 
(КП), из  которой насос 2  подает масло в  приводной центробежный воздухо
отделитель двигателя и далее на охлаждение в топливомасляный теплообменник 
(ТМТ), а  затем в  бак. Изменение частоты вращения всех насосов в  диапазоне 
145–1450 об/мин (частота тока 5–50 Гц) производится с помощью преобразова-
телей частоты (ПЧ) Е2-8300-003Н. Управление частотой вращения насосов мо-
жет производиться вручную с пульта или по цифровым линиям связи от системы 
автоматического управления двигателя.

Испытания ДЭСС на стенде с имитатором масляной полости ГТД показали 
сильное влияние двухфазности рабочей среды на характеристики системы: уве-
личивается потребная мощность откачивающих насосов, имеет место их дина-
мическое запирание.

На рисунке 5 приведена схема демонстрационной САУ (ДСАУ) газотурбин-
ного двигателя, характеристики которой выбраны применительно к двигателю 
АИ-25ТЛ, используемому в качестве двигателя-демонстратора. Для ДСАУ ше-
стеренный насос (ШН) высокого давления разработан в ОАО ОМКБ, электро-
приводы — в ОАО «Электропривод», а электронный цифровой регулятор и его 
программное обеспечение — в ЦИАМ. 

ДСАУ содержит электронный цифровой регулятор с  датчиками частоты 
вращения компрессора и вентилятора (nK, nB), давления воздуха за компрессо-
ром (pK), расхода топлива (GT), температуры газа за турбиной (T*

т), температуры 
(T*

вx) и давления воздуха (Р*
вx) на входе в двигатель, положения РУД (аруд) и по-

ложения НА компрессора (ана). В состав системы входят также блоки управле-
ния исполнительными устройствами: электроприводом шестеренного насоса 
(БУ-ШН) и направляющего аппарата (БУ-НА) компрессора, электромагнитные 
клапаны (ЭМК) для управления клапанами перепуска воздуха (КПВ3 и КПВ5), 
а  также запорный клапан (ЗК) в  трубопроводе подачи топлива к  форсункам. 
ЭМК управляются по сигналам блока дискретных команд (БДК) регулятора. 
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ДСАУ воздействует на расход топлива в  камеру сгорания, положение лопаток 
направляющих аппаратов и клапаны перепуска воздуха из компрессора, а также 
управляет насосами системы смазки. Координацию управления «электрически-
ми» системами двигателя осуществляет электронный цифровой регулятор на 
базе промышленного компьютера.

Разработанная демонстрационная система управления с электроприводны-
ми агрегатами позволила отработать принципы построения электроприводных 
САУ, их алгоритмическое и аппаратурное построение; законы управления элек-
троприводным ШН; помехозащищённое программное обеспечение цифрового 
регулятора для управления и контроля работы двигателя, а также восстановле-
ния информации при отказах датчиков.

Испытания демонстрационной электроприводной САУ показали, что она 
обеспечивает управление двигателем с требуемыми характеристиками на уста-
новившихся и переходных режимах.

Необходимые для разработки систем «электрических» ГТД технологии 
должны обеспечить возможность создания: электроприводов с удельной массой 
<  0.2  –0.5  кг/кВт, высокооборотных электрогенераторов (nэг до 50000  об/мин, 
напряжение постоянного тока 270–540 В, мощность до 300 кВт), высокоинте-
грированной термостойкой элементной базы, в том числе силовой (интенсив-
ность отказов l = 10–8–10–10 1/час, tраб ≥ 125°С), магнитных подшипников, Smart-
датчиков и Smart-исполнительных механизмов для построения распределённых 
интеллектуальных САУ. 

Применение электрических узлов в  ГТД позволит получить ряд преиму-
ществ и  при их локальном использовании в  частично электрифицированном 
двигателе. Это относится к электрическому приводу в топливной системе и си-

*  P*  

 
n=var 

 

 

Рис. 5. Структурная схема ДСАУ
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стеме смазки, приводу органов механизации проточной части двигателя. При 
этом не потребуется увеличение электрической мощности, которой располагает 
самолёт (или оно будет незначительным), но позволит улучшить температурный 
режим топливной системы, уменьшить количество трубопроводов, снизить мас-
су двигателя в целом и др.
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ИДЕНТИФИКАЦИЯ ЭЛЕКТРОЭНЕРГЕТИЧЕСКОЙ 
ГАЗОТУРБИННОЙ УСТАНОВКИ В РЕАЛЬНОМ ВРЕМЕНИ1

В статье приведены результаты исследования метода идентификации электро-
энергетической газотурбинной установки в реальном времени. Экспериментальные 
данные для идентификации получены с  помощью поэлементной модели электро-
энергетической газотурбинной установки в  процессе управления этой установкой. 
Процесс идентификации является устойчивым, по Ляпунову. Представленные ре-
зультаты математического моделирования демонстрируют приемлемую точность по-
лученной в результате идентификации модели газотурбинной установки.

Введение

В настоящее время газотурбинные двигатели достаточно широко приме-
няются в  наземных условиях в  составе газоперекачивающих агрегатов и  элек-
тростанций различной мощности. Одним из  способов повышения качества 
электроэнергии, вырабатываемой газотурбинными электростанциями (ГТЭС), 
является внедрение алгоритмов адаптации. В  работе [1] показаны результа-
ты, подтверждающие эффективность применения беспоискового адаптивного 
управления с эталонной моделью (ЭМ) для электроэнергетической газотурбин-
ной установки (ГТУ). Существенный недостаток этого подхода — это необхо-
димость предварительно исследовать ГТУ для получения статических характе-
ристик. Поскольку статические характеристики могут изменяться с  течением 
времени в ходе эксплуатации ГТУ, применение данного метода в реальных ус-

1 Опубликованные в статье результаты получены в рамках выполнения государствен-
ного задания Минобрнауки РФ № 13.832.2014/K «Разработка методологических основ 
адаптивного управления автономными и неавтономными газотурбинными электростан-
циями мощностью до 25 МВт».
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ловиях серьезно ограничено. Для устранения этого недостатка рассмотрим воз-
можность идентификации ГТУ в реальном времени.

Теоретические основы идентификации объекта управления  
в реальном времени с помощью функции Ляпунова

Беспоисковый алгоритм идентификации с адаптивной моделью (БАИАМ) 
для линейного непрерывного объекта с описанием в пространстве состояний ос-
нован на методе функций Ляпунова. При этом процедура в целом в значитель-
ной мере остается эвристической, так как нахождение функций Ляпунова для 
такого класса систем не имеет общих формальных методов [2].

Наиболее простым является случай линейных объекта и модели. В работе 
[2] метод используется для получения линейной модели линейного объекта. Рас-
смотрим возможность получения линейной модели нелинейного объекта в ре-
альном времени с использованием математического аппарата из [2]. Для этого 
будем считать, что в  каждый момент времени настраиваемая модель является 
линейной моделью, соответствующей текущему состоянию нелинейной объек-
та, для этого в начальный момент времени параметры линейной модели должны 
соответствовать нелинейному объекту.

Линейный объект и линейная модель описываются в пространствах состо-
яний [2]:

 	 x = Ax +Bu, 	 (1)

	 x = A x +B u. ì ì ì ì  x = A x +B u. ì ì ì ì
	 (2)

где x  — вектор переменных состояния объекта, Mx   — вектор переменных со-
стояния модели, u — вектор управления, x  — вектор производных переменных 
состояния объекта, Mx   — вектор производных переменных состояния модели.

Соответствующие векторы и матрицы объекта и модели имеют одинаковые 
размерности, и рассматриваются отклонения

	 ∆ − Mx = x x ,    
Μ∆ −A = A A ,    ∆ − MB = B B .  	  (3)

Все векторы x, Mx , u, x , Mx  считаются непосредственно наблюдаемыми 
(измеряемыми).

Вычитая (2) из (1), находим

	 ∆ ∆ ∆ ∆Mx = Ax +A x + Bu. 	 (4)

Матрица MA  соответствует текущей настройке модели и  известна, ∆x  
определяется непосредственно по измеряемым величинам, так же как и  ∆x.  Та-
ким образом, наблюдаемый сигнал невязки можно принять равным

	 ∆ ∆ − ∆ ∆ ∆Mz = x A x = Ax + Bu. 	 (5)

Алгоритм настройки будет иметь следующий вид:

	 ∆ ∆M T M TA = z(K * x) , B = z(D * u) .  	  (6)
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Структурная схема, соответствующая уравнениям (1), (2), (6) и соотноше-
нию ∆ ∆ − ∆Mz = x A x,  приведена на рисунке 1.

Рис. 1. Структурная схема идентификации в реальном времени

Если разработать разностную схему для численного интегрирования (2), 
(6), то реализация данного БАИАМ в программном виде, как легко видеть, тре-
бует вычислительной производительности лишь в  полтора-два раза большей 
той, которая необходима для моделирования идентифицируемого объекта в ре-
альном времени [2]. Однако здесь требуется высокая степень непосредственной 
наблюдаемости объекта (измерение х и измерение или вычисление õ ).

Результаты исследования данного метода для случая, когда и настраивае-
мая модель и нелинейный объект идентификации имеют равный порядок, рас-
смотрены в работе [3].

Практическая реализация метода идентификации объекта управления 
в реальном времени с помощью функции Ляпунова.

Рассмотрим настройку параметров линейной модели по нелинейной мо-
дели ГТУ. Нелинейная модель ГТУ является сложной поэлементной моделью, 
построенной по физическим принципам, и включает в себя нелинейные зави-
симости между внутренними переменными. Нелинейная модель ГТУ выступает 
в качестве объекта, параметры которого неизвестны. Структура линейной моде-
ли ГТУ представлена на рисунке 2.
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Рис. 2. Структура нелинейной модели ГТУ: 1 — TSK ; 2 — 
TKp 1
1

T +
; 3 — EK ; 4 — 

CTp
1

J
.

KTS — коэффициент, отражающий преобразование расхода топлива (кг/час) в обороты 
турбокомпрессора (об/мин); TTK — постоянная времени турбокомпрессора; KE — 

коэффициент, отражающий преобразование частоты вращения турбокомпрессора  
(об/мин) в мощность свободной турбины (кВт); NG — мощность нагрузки (кВт); J СТ — 

суммарный приведенный к валу свободной турбины момент инерции; nСТ — частота 
вращения свободной турбины (об/мин).

Линейная модель включает в себя помимо модели ГТУ регулятор частоты 
вращения свободной турбины и регулятор дозатора топлива.

Передаточная функция регулятора nСТ имеет следующий вид [1]:

	 ÑÒ Ï

p
p

p
( ) i f

i

k k
W k
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+

=
+

,	  (7)

передаточная функция дозатора газа:

	 Ä
Ä

p
p

p

1
( )G

T
W k

+
= .	  (8)

Вектора x и  xМ включают в  себя x1 =  nСТ, x2 =  nTK, x3 — выход интегратора 
регулятора дозатора газа, x4 — выход интегратора регулятора nСТ. 

В начальный момент времени линейная и  нелинейная модели соответ-
ствуют режиму работы ГТУ при номинальной нагрузке 12 МВт, таким образом, 
в  каждый момент времени матрицы линейной модели получают приращение, 
соответствующее с некоторой погрешностью изменениям нелинейного объекта.

Результаты моделирования

В процессе моделирования нагрузка менялась следующим образом: 12000–
10000–7000–12000 кВт. Линейная модель настраивается в реальном времени.

На рисунках 3–6 приведены графики переходных процессов для линейной 
настраиваемой модели и нелинейного объекта управления (ГТУ). Частота вра-
щения турбокомпрессора на основании выше приведенных графиков является 
наиболее сложной для идентификации в темпе процесса.

Заключение

Предложенный метод идентификации в процессе управления демонстри-
рует высокую точность и быстродействие. К недостаткам метода можно отнести 
требовательность к  параметрам: должен быть измерим не только вектор пере-
менных состояния, но и вектор производных переменных состояния. Получен-
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ная таким образом линейная настраиваемая модель может быть использована 
в составе адаптивных регуляторов или для настройки коэффициентов регулято-
ров ГТУ для ГТЭС. 

Рис. 3. Частота вращения свободной турбины: серый — настраиваемая линейная модель, 
чёрный — объект управления

Рис. 4. Частота вращения турбокомпрессора: серый — настраиваемая линейная модель, 
чёрный — объект управления
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Рис. 6. Интегратор регулятора свободной турбины: серый — настраиваемая линейная 
модель, чёрный — объект управления
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РАЗРАБОТКА МАТЕМАТИЧЕСКОЙ МОДЕЛИ 
ГАЗОТУРБИННОЙ ЭЛЕКТРОСТАНЦИИ  
НА ОСНОВЕ ТЕХНОЛОГИИ НЕЙРОННЫХ СЕТЕЙ

В данной статье рассматривается использование технологий нейронных сетей 
в задачах получения математической модели газотурбинной электростанции. Основ-
ным и наиболее весомым преимуществом такого подхода является автоматическое 
построение модели в процессе обучения нейронной сети, что позволяет значительно 
упростить данную процедуру. Несмотря на то что нейронные сети являются в неко-
тором роде универсальным подходом для решения поставленных задач, конкретно 
для каждой задачи необходимо настраивать параметры нейронной сети. В  рассма-
триваемом случае математическая модель предназначена для настройки системы 
управления газотурбинной установкой. Имея модель, мы можем на ее основе про-
вести множество экспериментов, например произвести настройку параметров авто-
матического регулятора, не эксплуатируя реальную систему. В итоге использование 
модели приводит к существенной экономии как материальных, так и временных ре-
сурсов.

Введение

Нейронные сети находят широкое применение во многих задачах, таких 
как распознавание изображений [1], определения эмоциональной реакции че-
ловека [2], они могут использоваться и в задачах идентификации ГТУ [3]. Газо-
турбинная электростанция являются нелинейной системой [4], а как известно 
[5], нейронные сети способны аппроксимировать любой вид нелинейности, что 
является одним из  существенных преимуществ нейронных сетей. На рисун-
ке 1 представлена архитектура модели газотурбинной электростанции.

Опубликованные в  статье результаты получены в  рамках выполнения го-
сударственного задания Минобрнауки РФ № 13.832.2014/K «Разработка мето-
дологических основ адаптивного управления автономными и  неавтономными 
газотурбинными электростанциями мощностью до 25 МВт».
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Рис. 1. Архитектура нейронной сети газотурбинной электростанции
где nTK — скорость вращения турбокомпрессора; nCT — скорость вращения свободной 

турбины; U — напряжение синхронного генератора (СГ); I — ток СГ; NG — мощность СГ; 
GT — расход топлива; UF — напряжение обмотки возбуждения; ZN — статическая нагрузка 

СГ; wa
bc — весовой коэффициент связи (a — индекс таблицы весов, b — номер нейрона 

в слое откуда идет связь, с — номер нейрона в слое куда приходит связь). Необходимо 
добавить, что количество нейронов в обоих скрытых слоях равно 30 (n = m = 30).

Адаптация нейронной сети к задаче получения математической модели 
газотурбинной электростанции

Архитектура нейронной сети (см. рис. 1) была получена в ходе длительного 
итеративного процесса на основе получаемых данных. Главными параметрами, 
которые необходимо было получить, являются:

1)	 Количество скрытых слоев и количество нейронов в скрытых слоях.
Основываясь на том, что однослойный персептрон (1-й скрытый слой) спо-

собен аппроксимировать любой вид нелинейности [5], для нашей сети мы взяли 
2 скрытых слоя (с запасом). Количество нейронов в скрытых слоях устанавлива-
лось больше, чем количество входных нейронов.

2)	 Тип архитектуры нейронной сети
Для решения поставленной задачи были взятые самые простые в реализа-

ции и  самые проверенные временем типы архитектуры. В  итоге используемая 
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нами сеть является полносвязной, а также рекуррентной, так как такой тип дал 
наиболее оптимальные для нас результаты.

3)	 Функция активации
Исходя из  того, что газотурбинная электростанция является нелинейной 

системой [4], в качестве функции активации нам также необходима нелинейная 
функция. Исходя из этого, в качестве функции активации был выбран гипербо-
лический тангенс (рис. 2).
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Рис. 2. Гиперболический тангенс

4)	 Алгоритм обучения
Особенностью нейронных сетей [5] является тот факт, что их не настраи-

вают в привычном для нас понимании слова, а обучают, подавая на вход ней-
ронной сети обучающую выборку. В качестве алгоритма обучения был выбран 
самый простой в реализации и проверенный временем алгоритм обратного рас-
пространения ошибки.

Полученные результаты

Из всех выходных значений, которые мы получаем на основе модели, наи-
более значимыми из них с точки зрения электроэнергетики являются скорость 
вращения свободной турбины и напряжение синхронного генератора (так как 
необходимо поддерживать постоянную частоту и  напряжение электросети). 
Сравнение экспериментальных и модельных данных представлено ниже (рис. 3, 
4). В  таблице  1  приведена мера адекватности модели по критерию Тейла [6]. 
Экспериментальные данные получены при использовании программного ком-
плекса КМЭС [7], разработанного для ОАО «Авиадвигатель» (г.  Пермь), в  со-
став комплекса включены: полноразмерная поэлементная модель ГТУ, а также 
модель СГ и модель электросети на основе уравнений Парка—Горева [8], учиты-
вающие все основные виды нелинейностей с учетом общепринятых допущений. 
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Адекватность этих моделей подтверждена сравнением с данными стендовых ис-
пытаний газотурбинных электростанций.

Рис. 3. Изменение скорости вращения свободной турбины (синяя — экспериментальная, 
красная — модельная; данный рисунок иллюстрирует время, за которое свободная 

турбина устанавливается за время 50 сек. при набросе нагрузки)

Рис. 4. Изменение напряжения СГ (красная — экспериментальная, синяя — модельная; 
данный рисунок иллюстрирует различие моделей за время 10 сек. при набросе нагрузки)
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Таблица 1
Мера адекватности

Переменная Мера адекватности 
модели 

Скорость вращения свободной турбины (50 сек.) 0.00433
Действующее напряжение синхронного генератора (10 сек.) 0.01476

Заключение

Нейронные сети являются мощным и перспективным инструментом в зада-
чах получения математических моделей [9]. Стоит отметить, что для эффектив-
ной работы такой инструмент необходимо настраивать. При этом сама теория 
нейронных сетей постоянно развивается, появляются новые виды архитектур, 
алгоритмов обучения. В свою очередь, сама процедура получения математиче-
ской модели легко автоматизируется, так как человек непосредственно участву-
ет только при получении экспериментальных данных, на которых модель будет 
обучаться, и при непосредственной настройке параметров нейронной сети.
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А. К. Онищенко, Д. М. Забельян, В. А. Кобизский, Д. А. Матвеев
АО «НПЦ газотурбостроения “Салют”», Москва 
bmpd@salut.ru

О ШТАМПУЕМОСТИ ТИТАНОВЫХ СПЛАВОВ

Показано, что до настоящего времени не существует конкретного показате-
ля щтампуемости листовых материалов. На основе анализа процессов листовой 
штамповки и механических свойств металлов и сплавов А. К. Онищенко предложен 
комплексный критерий штампуемости 

0,2

B
hS

σ
= δ

σ
. По данному критерию все про-

мышленные титановые сплавы имеют низкую или пониженную штампуемость, при-
водящую к  трещинообразованию листового материала при холодной штамповке. 
Рекомендуется штамповать эти сплавы с  подогревом или в  изотермических усло-
виях, в том числе в интервале «сверхпластичности» — при температурах 600–900°С, 
но ниже температуры А3.

Под штампуемостью понимается способность листового материала подвер-
гаться формовке и возможность его пластической обработки до требуемой сте-
пени деформации. Она зависит от качества и физического состояния металла. 
Наиболее широкие исследования по методам оценки штампуемости листовых 
материалов и определению её показателей проведены А. Ю. Аверкиевым [1, 2]. 
Однако, несмотря на указанное многообразие, конкретных показателей штам-
пуемости листовых материалов до настоящего времени не существует. И это «за-
трудняет с достаточной достоверностью судить о возможном поведении металла 
во всех формоизменяющих операциях листовой штамповки» [3].

Решая аналогичную проблему но нахождению критерия ковкости Кѱ ме-
таллов и  сплавов, Д. И. Бережковский [4] в  60–70-х годах XX  века предложил 
комплексный критерий ковкости, учитывающий пластичность и сопротивление 
деформации металла при ковке. Этот критерий характеризует способность ме-
талла к деформации без разрушения и определяется зависимостью

Kѱ = 
2

B

%

êãñ/ììσ
,

где  — относительное сужение, %; σВ — предел прочности металла при темпера-
туре испытаний, кгс/мм2.

При Kѱ < 0,1 сталь (сплав) не куётся, при Kѱ = 0,1–3,0 ковкость низкая, при 
Kѱ = 3,1–8,0 ковкость удовлетворительная, при Kѱ = 8,1–20,0 ковкость хорошая, 
при Kѱ = 20,0 и выше ковкость отличная.
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Однако физический смысл указанного критерия % /кгс/мм2  (% /Н/мм2) 
оставался неопределённым.

Определённость в  этот критерий была внесена А. К. Онищенко [5] путём 
замены относительного сужения в % на безразмерную величину ѱотн и предела 
прочности σB в кгс/мм2 на МПа.

Физический смысл уточнённого комплексного критерия ковкости Береж-
ковского — Онищенко 

B

îòí
ÌÏà
1

K =′
σ  

состоит в том, что размерностью МПа–1 он характеризует податливость металла 
при ковке, в отличие от сопротивления деформации σB в МПа.

Процесс листовой штамповки осуществляют на стадии, когда σт ≤ σгл. ˂ σB, 

откуда следует, что чем больше отношение B

T

σ
σ

, тем выше штампуемость ли-

стового материала и  тем больше на этой стадии его относительное удлинение 
0

0

kl l
l
−

δ = . Поэтому выражение для комплексного критерия штампуемости мо-

жет иметь следующий вид [6]:

0,2
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= δ
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,

где δ  — относительное удлинение листового материала 0

0

kl l
l

 −
  

; σB  — предел 

прочности листового материала; σ0,2 — условный предел текучести материала.
В таблице 1 представлены механические свойства и штампуемость листо-

вых материалов (толщиной 1–3 мм), применяемых в авиационной промышлен-
ности (данные ВИАМ [7] и собственные исследования).

Анализ данных таблицы 1 позволяет заключить, что штампуемость листо-
вых материалов при Sh, равном:

0,1–0,3  — низкая (АМг3, 01205, Д16, Д1АМ, Д16М, 11Х11Н2В2МФ, 
Х20Н6МД2Т, Х15Н5МВФБ, МА20, МА12, ВТ 20, ОТ4-1);

0,3–0,5  — пониженная (АМг5М, АМг6М, М40, 10, 20, 1Х13, 40, 12ГС, 
10Г2А, Магний, МА18, ВТ1-1, ОТ4-0);

0,5–1,0  — удовлетворительная (АД1, АМг, Д18, Х21Н28В5М3БАР, 
12Х17Г9АН4, 10Х17Н10ГТЮ, 90Г29Ю9ВБМ, 07Х16Н6, 08пс, 08кп, 09Х15Н8Ю, 
ВТ1-0, БрАЖ9-4, НМЖМц28-2,5-1,5);

1,0–2,0  — хорошая (АД0, АМц, Железо, 08Х18Н10, ХН45МВТЮБР, 
12Х18Н10Т, ХН38ВТ, 12Х18Н9, Титан, Никель, Н1, ХН80КВ, ХН70М, Х78Т, 
МНЦ15-20, БрОФ7-0,2, Л68, БрОФ6,5-0,15, М1, ЛС59-1);

Более 2,0 — высокая (10Х11Н23Т3МР-ВД, Медь, ЛЦ70-1, серебро, золото, 
платина)

При Sh  менее 0,1 материалы в холодную не штампуются (01419, В95, МА15, 
МА1, ВТ 6С, ВТ14, БрКН1-3).

Хорошей и высокой штампуемостью обладают листовые заготовки метал-
лов и сплавов с гранецентрированной кубической решёткой (ГЦК) — серебро, 
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золото, платина, медь, никель, алюминий, аустенитные стали и  никелевые  
сплавы.

Таблица 1
Механические свойства и штампуемость металлов и сплавов

№ Материал
Предел 

прочности,  
σB, МПа

Предел 
текучести, 
σ0.2, МПа

σB /σ0.2

Относит.
удлинение, 

δ

Штампу-
емость, Sh

Алюминий и алюминиевые сплавы
1 АД0 80 40 2,0 0,50 1,00
2 АМц 100  50  2,0 0,50  1,00
3 АД1 80 40 2,0 0,35 0,70
4 АМг 140 50 2,8 0,25 0,70
5 Д18 160 60 2,7 0,25 0,66
6 М40 260 120 2,16 0,16 0,34
7 АМг5М 275 135 2,03 0,15 0,30
8 АМг6М 315 155 2,03 0,15 0,30
9 АМг3  195 100 1,95 0,15 0,29

10 01205 180 100 1,8 0,15 0,27
11 Д16 220 110 2,0 0,12 0,24
12 Д1АМ 225 145 1,55 0,12 0,18
13 Д16М 235 145 1,6 0,10 0,16
14 01419 300 270  1,11 0,08 0,08
15 В95 480 400 1,2 0,07 0,08

Железо и стали
1 Железо 250 125 2,0 0,55 1,10
2 10Х11Н23Т3МР-ВД 560 162 3,5 0,60 2,07
3 08Х18Н10 580 210 2,76 0,60 1,66
4 ХН45МВТЮБР 720 325 2,21 0,74 1,63
5 12Х18Н10Т 660 280 2,35 0,65 1,53
6 ХН38ВТ 700 250 2,8 0,45 1,26
7 12Х18Н9 650 390 1,66 0,69 1,15
8 Х21Н28В5М3БАР 800 400 2,0 0,45 0,90
9 12Х17Г9АН4 700 350 2,0 0,40 0,80

10 10Х17Н10ГТЮ 800 350 2,3 0,30 0,68
11 90Г29Ю9ВБМ 800 500 1,6 0,40 0,64
12 07Х16Н6 1200 400 3,0 0,20 0,60
13 08пс 296 175 1,69 0,35 0,59
14 08кп 300 180 1,7 0,35 0,58
15 09Х15Н8Ю 1150 450 2,55 0,20 0,51
16 10 340 210 1,6 0,30 0,48
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№ Материал
Предел 

прочности,  
σB, МПа

Предел 
текучести, 
σ0.2, МПа

σB /σ0.2

Относит.
удлинение, 

δ

Штампу-
емость, Sh

17 20 420 250 1,7 0,25 0,42
18 1Х13 650 250 2,6 0,15 0,39
19 40 540 280 1,92 0,20 0,38
20 12ГС 460 315 1,46 0,25 0,37
21 10Г2А 421 265 1,58 0,20 0,32
22 11Х11Н2В2МФ 700 500 1,4 0,20 0,28
23 Х20Н6МД2Т 800 450 1,77 0,11 0,20
24 Х15Н5МВФБ 1050 950 1,1 0,12 0,13

Магний и магниевые сплавы
1 Магний 115 26 4,42  0,08 0,35 
2 МА18 170 130 1,30 0,30 0,39
3 МА20 230 160 1,4 0,18 0,25
4  МА12 250 150 1,66 0,10 0,16
5 МА15 260 190 1,4 0,06 0,08
6 МА1 190 110 1,72 0,05 0,08

Титан и титановые сплавы
1 Титан 234 105 2,2 0,55 1,20
2 ВТ1-0 460 317 1,45 0,40 0,58
3 ВТ1-1 600 500 1,20 0,25 0,30
4 ОТ4-0 600 500 1,20 0,25 0,30
5 ОТ4-1 750 600 1,25 0,20 0,25
6 ВТ 20 950 900 1,05 0,14 0,15
7 ВТ 6С 850 800  1,06  0,08  0,08 
8 ВТ 14 900 850 1,05 0,06 0,06

Никель и никелевые сплавы
 1 Никель 400 120 3,33 0,40 1,33
2 ХН80КВ 850 300 2,8 0,65 1,84
 3 Н1 500 120 4,16 0,40 1,66
4 ХН70М 850 350 2,4 0,60 1,45
5 Х78Т 780 275  2,83 0,40 1,13
6 МНЦ15-20 400 160 2,50 0,40 1,00
7 НМЖМц28-2,5-1,5 550 280 1,96 0,40 0,78

Медь и медные сплавы
1 Медь 220 60 3,6 0,60 2,19
2 Л070-1 350  110  3,18  0,70  2,22 
3 БрОФ7-0,2 420  150   2,8  0,65  1,82 
4 Л68 300 100 3,0 0,60 1,80
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№ Материал
Предел 

прочности,  
σB, МПа

Предел 
текучести, 
σ0.2, МПа

σB /σ0.2

Относит.
удлинение, 

δ

Штампу-
емость, Sh

5 БрОФ6,5-0,15 350  150  2,33  0,65  1,51 
6 М1 200 90 2,22 0,60 1,33
7 ЛС59-1 420 150 2,8 0,42 1,18
8 БрАЖ9-4 600 300 2,0 0,25 0,50
9 БрКН1-3 580 520 1,11 0,08 0,09

Благородные металлы
1 Серебро 150 35 4,28 0,65 2,78
2 Золото 120 30 4,0 0,65 2,60
3 Платина 180 30 6,0 0,40 2,40
4 Палладий 188 38 4,94 0,33 1,63

Что касается титана и его сплавов, то только «чистый» и технически «чи-
стый» титан (ВТ1-0) имеют соответственно хорошую Sh  =  1,2  и  удовлетвори-
тельную Sh = 0,58 штампуемость. У сплавов ВТ1-1, ОТ4-0, ОТ4-1 и ВТ20, ши-
роко применяемых при изготовлении деталей ГТД, штампуемость пониженная 
и низкая, а сплавы ВТ6С и ВТ14 в холодную не штампуются.

Из собственных исследований листовых промышленных титановых спла-
вов ВТ1-0, ОТ4-1, ВТ20 толщиной 1–2,5 мм было установлено, что в интервале 
температур 600–900°С эти сплавы обладают эффектом сверхпластичности и от-
носительное удлинение их при этом достигает 300% (табл. 2).

Таблица 2
Механические свойства листового титанового сплава ВТ20 при изотермической 

штамповке

Сплав Вид
полуфабриката 

Температура 
деформации 

Предел прочности,
σВ, МПа 

Относительное 
удлинение, δ,%

ВТ20 лист толщиной 
(в мм)
2,0

20
20

800*

850
850
900
900
950
950 

998
996
204
77
98
54
52
27
31 

14,9
13,6

136,7
179,5
192,8
301,4
310,7
243,0
269,0 

Из таблицы 2 видно, что в соответствии с предложенным критерием штам-
пуемости последний, например, у сплава ВТ20 после нагрева заготовки до 900°С 
(ниже температуры А3 ) и значениях σв = 53МПа, σ0,2 = 44МПа, δ = 3,05 стано-
вится равным Sh = 3,67, при исходном Sh = 0,15. То есть штампуемость сплава 
ВТ20 при таком нагреве повышается более чем в 20 раз, и он из категории низкой 
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переходит в высокую. Подтверждением этого является широкое использование 
изотермической штамповки деталей, в том числе сложной формы, из листовых 
заготовок титановых сплавов на предприятиях авиакосмической отрасли про-
мышленности.

Таким образом, критерий штампуемости Sh позволяет по фактическим дан-
ным механических свойств листового материала при различных температурах 
испытаний установить его способность к формообразованию не только при хо-
лодной штамповке, но и при изотермической штамповке и штамповке с пред-
варительным подогревом заготовки.
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ДЕФОРМИРУЕМОСТЬ ЗАГОТОВОК ИЗ СПЛАВА ЭП741НП

На основе применения метода дробной деформационно-термической обра-
ботки заготовок из  гранульного сплава ЭП741НП сформирована однородная УМЗ 
структура типа микродуплекс, позволяющая применять заготовки для следующих 
операций формообразования, в том числе для изотермической раскатки. Показано, 
что термическая обработка позволяет полностью обеспечить восстановление кра-
тковременных механических свойств гранульного сплава ЭП741НП до уровня, пол
ностью удовлетворяющего требованиям ТУ. Высокие значения пластичности сплава 
ЭП741НП относительно значений по ТУ дают возможность предполагать о потенци-
але сплава на повышение прочностных свойств за счет оптимизации режима терми-
ческой обработки.
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Увеличение удельной тяги газотурбинных двигателей (ГТД) новых поколе-
ний связано с созданием материалов и технологий, существенно повышающих 
температурную работоспособность их деталей и узлов.

Одним из способов повышения ресурса, надежности изделия и повышения 
коэффициента использования гранульных заготовок, в первую очередь дисков 
ГТД, полученных с применением метода горячего изостатического прессования 
(ГИП), является пластическая деформация 20–40%  [1]. Технологии изготов-
ления дисков, применяемые ведущими мировыми производителями авиадви-
гателей, основаны на использовании сверхпластической штамповки, которая 
требует дорогостоящих вакуумно-штамповочных комплексов, включающих 
прессы с  усилием до 20000  тс и  широкую номенклатуру массивных штампов 
из  дефицитных молибденовых сплавов для каждой детали, и  горизонтальных 
прессов с примерно теми же усилиями для подготовки мелкозернистых загото-
вок. К числу таких относится способ изготовления деталей, известный под на-
званием «Gatorizingтм», являющийся торговой маркой фирмы Pratt@Whitney [2]. 
Реализация данного способа в наших условиях весьма проблематична.

Как известно, свободная горячая осадка заготовок из гранульных материа-
лов приводит к интенсивному трещинообразованию [3]. Эффективным решени-
ем проблемы деформируемости отечественных жаропрочных никелевых супер-
сплавов в промышленности является применение технологии металлургии гра-
нул (ГИП) с  последующей дробной деформацией заготовок при оптимальных 
режимах с целью подготовки мелкозернистой структуры в  (квази)изотермиче-
ских условиях и последующей штамповкой и/или раскаткой в изотермических 
условиях для окончательного формообразования.

При таком подходе решения проблемы нет необходимости использовать 
мощные прессы и  дорогостоящее штамповое оборудование из  молибденовых 
сплавов с мощной системой нагрева и устройствами для создания вакуума или 
защитной атмосферы.

Во первых, при подготовке мелкозернистой структуры деформация заго-
товок после ГИП осуществляется в  относительно дешевых штампах из  сплава 
ЖС6У, нагретых до температуры 950–1000ºС с  последующей дробной осадкой 
в квазиизотермических условиях с промежуточными отжигами в двухфазной об-
ласти с постепенным измельчением структуры.

Данный подход удешевляет процесс подготовки структуры и обеспечивает 
снижение напряжений деформации за счет рекристаллизации по мере увели-
чения сечения осаживаемой заготовки, что позволяет применять маломощное 
оборудование. При такой деформации с промежуточными отжигами в заготов-
ках формируется однородная мелкозернистая структура с размером зерна менее 
10 мкм по всему сечению заготовки, которая при дальнейшем формообразовании 
полуфабриката из данной заготовки штамповкой и/или раскаткой позволяет реа-
лизовывать эффект сверхпластичности.

Целью настоящей работы являлся поиск режимов деформации заготовок 
из гранульных материалов обеспечивающих мелкокристаллическую структуру, 
необходимую для последующей изотермической раскатки, и повышение уровня 
механических свойств материала заготовки дисков после соответствующей тер-
мической обработки.
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Исследования были выполнены на заготовках диаметром 90  мм и  высо-
той 60  мм из  гранульного жаропрочного сплава ЭП741НП фракционностью 
50–140 мкм, полученных методом горячего изостатического прессования (ГИП) 
в однофазной области, с последующей деформацией в изотермических (квазии-
зотермических) условиях по различным режимам.

Химический состав исследуемого сплава ЭП741НП полностью соответ-
ствует техническим условиям ГОСТ Р 52802-2007 и приведен в таблице 1.

Таблица 1
Химический состав сплава ЭП741НП, %

Ni C Cr Ti Al Mo Nb Co W Mg B

Основа 0,02–
0,06

8,0–
10,0

1,6–
2,0

4,8–
5,3

3,5–
4,2

2,4–
2,8

15,0–
16,5

5,2–
5,9 0,02 0,015

Si Mn Fe S P Ce Hf Zr

0,5 0,5 0,5 0,009 0,015 0,01 0,1–0,4 0,015

Ранее проведенные исследования показали, что применение предвари-
тельного высокотемпературного гетерогенизационного отжига в  сочетании 
с дробной деформацией с промежуточными отжигами в интервале температур 
1160–1140°C позволяет сформировать в порошковом сплаве ЭП741НП преиму-
щественно мелкозернистую структуру микродуплексного типа. Размер γ-зерен 
в микродуплексе повышается с ростом температуры деформации, а размер γ΄-
фазы  — с  увеличением температуры предварительного гетерогенизационного 
отжига.

Разработанные режимы деформационно-термической обработки порош-
кового сплава ЭП741НП могут быть использованы для устранения дефектов, 
свойственных материалам, приготовленным компактированием гранул, а полу-
ченный мелкозернистый материал может быть дальше использован в технологи-
ческих процессах, основанных на эффекте сверхпластичности.

Испытания на сжатие проводили в соответствии с ГОСТ 25.503-97 на ци-
линдрических образцах. Микроструктура сплава в  исходном состоянии была 
крупнозернистой, образовавшейся в  результате спекания порошка в  процес-
се ГИП, средний размер зерен γ-фазы составлял d = 50±5 мкм. По границам и 
в теле γ-зерен наблюдались выделения γ΄-фазы.

Микроструктура сплава представлена на рисунке 1. В исходном состоянии 
сплав имел крупнозернистую структуру, образовавшуюся в результате спекания 
порошка в процессе ГИП, средний размер зерен γ-фазы составил d = 50±5 мкм. 
По границам и в теле γ-зерен наблюдались выделения γ΄-фазы. Внутризеренная 
γ΄-фаза была распределена равномерно и  была когерентна γ-зернам матрицы, 
о чем свидетельствует полосчатый контраст типа Муара на межфазной границе. 
В зернах присутствуют двойники. В теле зерен равномерно выделилась γ΄-фаза 
преимущественно кубической формы. Наблюдаются также выделения γ΄-фазы 
по границам зерен. Между крупными кубоидными выделениями обнаружены 
мелкие выделения γ΄-фазы.
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Рис. 1. Микроструктура сплава ЭП741НП в исходном состоянии:
а — зерна γ-матрицы; б — крупные внутризеренные выделения γ΄-фазы; в — граница 
между зернами γ-матрицы; г — крупные внутризеренные выделения γ΄-фазы, между 

которыми видны мелкие выделения γ΄-фазы; д — электронограмма с участка б

После первых испытаний на осадку на боковой поверхности образцов на-
блюдалось образование трещин. В связи с этим было решено увеличить темпера-
туру нагрева при ГО до 1175°C, так как укрупнение γ΄-фазы и увеличение рассто-
яния между частицами оказывает положительное влияние на деформируемость. 
Второй режим ГО обозначен как ГО2.

После ГО2 наблюдается наиболее более значительное увеличение λγ’ и раз-
меров частиц γ´-фазы (dγ'). В таблице 2 приведено сравнение параметров микро-
структуры до и после ГО1 и ГО2.
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Таблица 2
Влияние ГО на параметры микроструктуры ЭП741НП

Состояние dγ, мкм dγ’, мкм λγ’, мкм Vоб. круп. γ’, % γ/γ΄ граница

Исх. 50±5 0,4±0,1 0,10 58±3 Когерентная
ГО1 50±5 0,5±0,1 0,25 40±3 Полукогерентная
ГО2 50±5 1,3±0,2 0,8 57±3 Полукогерентная

Перед деформацией заготовки подвергали гетерогенизирующему отжигу 
(ГО) по 2 режимам:

1)	 ГО1 — нагрев со скоростью 10°C/мин до температуры 1100°C, выдержка 
1 час при температуре 1100°C, далее охлаждение со скоростью 25°C/час 
до 850°C. 

2)	 ГО2 — нагрев со скоростью 10°C/мин до температуры 1175°C, выдержка 
1 час при температуре 1175°C, далее охлаждение со скоростью 25°C/час 
до 850°C. 

Влияние ГО на деформируемость показано на рисунке 2. При деформации 
при 1050°C цилиндрических образцов из  сплава ЭП741НП в  исходном состо-
янии происходит локализация деформации под 45° в узкой зоне. По этой зоне 
происходит сдвиг образца, и  при взгляде в  торец видно, что локализация де-
формации приводит к эллипсообразной форме осаженного образца. Трещины 
в этом случае глубокие и проходят почти через весь образец. Для образцов под-
вергнутых перед деформацией ГО эллипсность выражена в  меньшей степени. 
При этом для режима ГО2 наблюдается меньшее трещинообразование, чем при 
режиме ГО1.

    
	 Исх. 60%			   ГО1 70%		  ГО2 65%

Рис. 2. Влияние гетерогенизирующего отжига на трещинообразование при осадке 
образцов ø10×15 сплава ЭП741НП при 1050°C 10–3 с–1

Осадка цилиндрических заготовок диаметром 90 и высотой 60 мм в квзии-
зотермических условиях позволила осуществить деформацию 68% без образова-
ния трещин (рис. 3).

При этом деформирование осуществлялось дробно с промежуточным на-
гревом с  целью выравнивания температуры, так как моделирование процесса 
показало, что повышение температуры в центре заготовки достигает 70°C и это 
приводит к росту зерна. Исследование микроструктуры сплава после проведе-
ния дробной осадки в  квазиизотермических условиях (в  теплоизолирующем 
контейнере) показало, что в результате дробной деформации за 4 перехода при 
температуре 1160–1140°С последеформационными отжигами при температуре 
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деформации в  течение 2–8  ч формируется однородная ультрамелкозернистая 
(УМЗ) структура микродуплексного типа со средним размером новых рекри-
сталлизованных зерен γ-фазы 5–10  мкм и  крупных некогерентных выделений 
γ’-фазы размером ~3-5 мкм. В нерекристаллизованных участках, доля которых 
не превышает 25%, выявляются частицы γ’-фазы размером 0,5–1 мкм, а внутри 
новых рекристаллизованных зерен γ-фазы наблюдается также выделение более 
дисперсной γ’-фазы размером 0,1–0,2 мкм, которая, по-видимому, выделилась 
при охлаждении с температуры обработки (1140°С). При последующем нагреве 
до температуры сверхпластической деформации, например, до 1120±10°С дис-
персная γ’-фаза полностью растворится, что позволит обеспечить достижение 
высоких сверхпластических свойств сплава ЭП741-НП. 

Рис. 4. Микроструктура сплава ЭП741НП после дробной осадки в изотермических 
условиях при различных увеличениях (оптическая микроскопия)

Упрочняющая термообработка позволяет достигать высокий уровень меха-
нических характеристик (табл. 3).

Рис. 3. Осаженная в квазиизотеримических условиях заготовка  
из сплава ЭП741НП с деформацией около 68%
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Таблица 3
Механические свойства сплава ЭП741НП после дробной квазиизотермической осадки 

и упрочняющей термообработки

Состояние d σ0,2 σ в t δ ψ

№ образца мкм МПа МПа °С % %
Состояние 1

50

216 1111 1537 20 17,81 14,94
214 1057 1503 20 24,55 18,88
212 1050 1459 20 28,14 26,65
213 1024 1297 650 25,08 22,39
215 984 1363 650 22,30 19,58

Состояние 2 
(без отжига)

50
255 1080 1537 20 23,07 16,42
253 1018 1524 20 26,61 24,55
252 953 1319 650 25,71 23,42
254 952 1351 650 24,64 21,01
ТУ 1000 1421 20 13 15

Выводы
1.	 Методом дробной деформационно-термической обработки изготовлены 

качественные штамповки из  гранульного сплава ЭП741НП диаметром 
175–182  мм, толщиной 14–20  мм, в  которых сформирована однородная 
УМЗ структура типа микродуплекс.

2.	 Показано, что термическая обработка позволяет полностью обеспечить 
восстановление кратковременных механических свойств гранульного спла-
ва ЭП741НП до уровня, полностью удовлетворяющего требованиям ТУ. 

3.	 Высокие значения пластичности сплава ЭП741НП относительно значений 
по ТУ дают возможность предполагать о потенциале сплава на повышение 
прочностных свойств за счет оптимизации режима термической обработки.

Обозначения
d 	 — размер зерен, мкм,
s0,2	 — напряжение течения, МПА, 
sв	 — предел прочности, МПА, 

t 	 — температура, °С,
δ 	 — относительное удлинение, %, 
ψ 	 — относительное сужение, %
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ДИАГНОСТИКА АВИАЦИОННЫХ ДВИГАТЕЛЕЙ АЛ-31ФП 
В УСЛОВИЯХ СЕРВИСНО-ТЕХНИЧЕСКИХ ЦЕНТРОВ

Рассматривается задача оценки фактического технического состояния авиаци-
онных двигателей АЛ-31ФП в условиях сервисно-технических центров (СТЦ), ко-
торые находятся на значительном удалении от заводов — изготовителей двигателей 
(возможно за пределами РФ). Оценка предусматривает сравнение эксплуатационных 
параметров с их предельно допустимыми значениями. В качестве диагностических 
признаков возможных дефектов используется топология скейлограмм. Для полу-
чения непрерывного замкнутого контура разработана методика «вложенных окон». 
Распознавание объектов на контурных изображениях осуществляется с использова-
нием принципа «накопления гипотез».

Вводная часть. Обеспечение безопасной эксплуатации современных и пер-
спективных газотурбинных двигателей в условиях непрерывного усложнения их 
конструкции, роста тепловых и механических нагрузок с учетом максимального 
использования индивидуальных потенциальных возможностей по ресурсу невоз-
можно без применения стратегии технического обслуживания по фактическому 
состоянию. Реализация этой стратегии предусматривает сравнение параметров, 
характеризующих техническое состояние основных узлов двигателя во время 
эксплуатации, с их предельно допустимыми значениями. Используя результаты 
этого сравнения, можно определить остаточный ресурс двигателя.

СТЦ представляет собой мобильный центр, предназначенный для проведе-
ния срочного ремонта ГТД и обеспечения высокой боеготовности авиационной 
техники. СТЦ находится в  непосредственной близости от места эксплуатации 
авиационной техники (войсковой части), то есть в большинстве случаев на зна-
чительном удалении от заводов — изготовителей двигателей, как на территории 
РФ, так и у иностранных заказчиков. Принимая во внимание сложность кон-
струкции двигателя АЛ-31ФП, а также высокую ответственность перед эксплуа
тантом за качество проведенных работ, все двигатели после замен или восста-
новления модулей в СТЦ необходимо подвергать послеремонтным испытаниям. 
В процессе испытания проверяется качество восстановления и замены модулей 
и  сборки двигателя, а  также приведение (отладка) параметров в  соответствие 



247

с техническими условиями и основными данными двигателя. Испытание про-
водится на самолете (в  эксплуатирующей организации или войсковой части) 
или на «газовочной» площадке в условиях СТЦ. В настоящее время испытания 
отремонтированных двигателей на «газовочной» площадке являются наиболее 
приемлемыми с точки зрения более качественного выявления дефектов и несо-
ответствий параметров. Кроме того, при выявлении несоответствия в условиях 
СТЦ (при проведении испытаний двигателя без его отправки эксплуатанту) есть 
возможность оперативного принятия решения по устранению выявленных не-
соответствий, не подвергая риску испытателей (экипаж самолета).

На самом деле авиационные двигатели эксплуатируются в специфических 
условиях, которые значительно отличаются как от работы на стенде, так и  от 
типовых полетных условий. Специфика этих условий определяется высокой 
скоростью изменения во времени и  пространстве действующих на двигатель 
внешних факторов, которые по-разному влияют на техническое состояние и на 
эксплуатационную надежность узлов, агрегатов и  отдельных деталей двигате-
ля в  зависимости от причин возникновения указанных факторов. Различные 
факторы приводят к  появлению деградационных процессов, которые изменя-
ют техническое состояние авиационного двигателя, что может стать причиной 
частичной или полной потери его работоспособности. Сложность выявления 
подобных процессов заключается в  том, что одновременно протекают разно-
темповые процессы: быстротекущие, протекающие на средней скорости и мед-
леннотекущие. Периодичность быстротекущих процессов измеряется долями 
секунд. Их появление обусловлено сложными физическими взаимодействиями, 
которые возникают между различными механизмами в течение рабочего цикла 
газотурбинного двигателя.

К быстротекущим процессам относится вибрация узлов, вызванная не
уравновешенностью вращающихся масс роторов турбокомпрессоров и  агрега-
тов; вибрация трубопроводов, обусловленная как внешними механическими 
воздействиями, так и  колебаниями из-за параметрических возбуждений; из-
менение сил трения в подшипниках и других подвижных элементах агрегатов, 
например насосов; пульсация давления рабочей жидкости из-за неравномерной 
работы насоса; акустические колебания, вызванные истечением газа через вы-
хлопную систему двигателя. Длительность процессов со средней скоростью про-
текания определяется временем непрерывной работы двигателя и может лежать 
в диапазоне от нескольких минут до нескольких часов. Они приводят к перио-
дическому изменению параметров рабочего процесса в двигателе, которое мо-
жет иметь обратимый и необратимый характер. Так, повторяющиеся от полета 
к полету изменения температуры окружающей среды и рабочей жидкости в си-
стемах двигателя, изменение температуры его рабочих узлов и корпуса, измене-
ние давления воздуха в характерных сечениях являются обратимыми. В качестве 
необратимых процессов можно назвать изменения физических свойств рабочих 
жидкостей и конструкционных материалов, которые ускоряются в условиях по-
вышенной температуры и вибрации. Наконец, медленные процессы протекают 
на протяжении всего периода эксплуатации двигателя. Характерными приме-
рами таких процессов может служить систематический износ всех рабочих эле-
ментов, которые испытывают трение — подшипников, элементов конструкции 
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двигателя, агрегатов, трубопроводов, соединений, а также коррозия металличе-
ских и старение неметаллических изделий. Эти процессы оказывают влияние на 
усталостную прочность материалов, изменение КПД компрессора и  турбины, 
точность работы агрегатов, механизмов и других изделий.

Многообразие и  стохастический характер воздействия эксплуатационных 
факторов на объекты авиационной техники приводят к  тому, что при одной 
и  той же наработке или длительности эксплуатации двигатели имеют различ-
ное фактическое техническое состояние, что, естественно, влияет на уровень 
их надежности. Сложность задачи диагностики фактического технического со-
стояния авиационного двигателя определяется многомодовой динамикой дегра-
дационных процессов, включающих ритмические составляющие с удаленными 
друг от друга частотами и низкочастотный тренд. Для корректной интерпрета-
ции результатов обработки таких нестационарных многокомпонентных про-
цессов в данной работе предлагается методика оценки технического состояния 
авиационного двигателя, основанная на принципе «накопления гипотез» [1] при 
идентификации видов и степени развития дефектов.

Основная часть. В основу предлагаемой методики диагностики авиацион-
ного двигателя положено использование сигналов ( ) ( ), 1,ix t i n=  штатных дат-
чиков в качестве источников информации для вычисления на борту летательно-
го аппарата в реальном масштабе времени диагностических признаков, позволя-
ющих судить о характере дефекта и степени его развития, а также локализовать 
место возникновения дефекта до того, как он начинает приобретать разруши-
тельный характер. Как отмечалось выше, процессы, протекающие в авиацион-
ных двигателях, носят существенно нестационарный характер, в связи с чем для 
предварительной обработки сигналов датчиков необходимо использовать мето-
ды, способные анализировать их как в частотной, так и во временной области. 
К числу таких методов относится вейвлет-преобразование [2].

Результатом вейвлет-преобразования сигналов ( )ix t  являются функции 
двух переменных

 	

1( , ) ( )i i
t b

W b a x t dt
aa

+∞

−∞

− 
= ⋅ψ  ∫ , ( )1,i n= ,	 (1)

где 
t b
a
− ψ  

 — система базисных функций, сконструированных из материнско-

го (исходного) вейвлета ( )tψ  за счет операций сдвига во времени (b) и измене-
ния временного масштаба (a).

В качестве материнского вейвлета используется достаточно обширный 
класс функций, включающий семейство классических вейвлетов Добеши, 
Гаусса, Морлета, Мейера и т. д. Только в пакете Wavelet Toolbox представлено 
полтора десятка материнских вейвлетов с  множеством возможных вариантов. 
Графически вейвлет-преобразование задается в  виде трехмерного объекта или 
двумерной проекции такого объекта, т. е. скейлограммы (рис. 1), которая пред-
ставляет собой область с различными характеристиками яркости отдельных эле-
ментов изображения.
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Главным источником информации для автоматического распознавания де-
фекта является положение, величина и  взаимозависимость яркостей соседних 
областей скейлограммы, соответствующих локальным максимумам вейвлет-
преобразования. На основе этой информации можно сформировать диагности-
ческие признаки для всех наиболее характерных видов дефектов авиационных 
двигателей.

Одним из наиболее перспективных подходов к решению этой достаточно 
сложной задачи является метод выделения резких (скачкообразных) перепадов 
яркости на реальных полутоновых изображениях. Для этого необходимо найти 
границу такого перепада в  выделенной области скейлограммы, в  простейшем 
случае — в виде отрезка прямой линии. Совокупность таких прилегающих друг 
к  другу отрезков позволяет построить контур произвольной криволинейной 
формы, ограничивающий зону скейлограммы с  заданными характеристиками 
яркости изображения. Решение задачи представления контурных границ в виде 
совокупности отдельных отрезков связано с необходимостью выработки прави-
ла, позволяющего объективно оценить принадлежность тех или иных контур-
ных точек к данному отрезку. Дело в том, что яркость отдельных точек в пик-
сельном представлении скейлограммы имеет достаточно случайный характер, 
обусловленный как стохастическими свойствами исходного сигнала, так и по-
грешностями, внесенными различными помехами в  тракте передачи данных, 
и искажениями, связанными с процедурой вейвлет-преобразования. На рисун-
ке 2 представлена характерная картина пиксельного изображения, которое ап-
проксимирует фрагмент скейлограммы в виде круглого окна. Цифрами на этом 
изображении обозначены значения яркости в соответствующей точке.

Рис. 1. Скейлограмма вейвлет-преобразования
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Рис. 2. Фрагмент пиксельного изображения скейлограммы

Рассмотрим фрагмент скейлограммы сигнала ( )ix t  в виде круглого окна, 
которое аппроксимировано множеством Gi клеток, как это показано на рисун-
ке  2. Значение яркости в  пределах каждой клетки i il G∈  принимается посто-
янным и определяется величиной вейвлет-преобразования ( ),

i ii l lW b a  в центре 
этой клетки. Модель ступенчатой границы скачка яркости для такого окна пред-
ставим в виде трехмерной функции, имеющей форму ступеньки (рис. 3). На этом 
рисунке g  — значение меньшей яркости в  рассматриваемой модели, а  g+h  — 
большей яркости. Отображение ступенчатой границы скачка яркости для круг
лого окна на плоскость скейлограммы имеет вид, показанный на рисунке 4.

	              

Рис. 3. Модель ступенчатой границы скачка 
яркости для круглого окна 

Рис. 4. Двумерная модель ступенчатой 
границы скачка яркости для круглого 

окна

Аналитическое описание двумерной модели ступенчатой границы скачка 
яркости для круглого окна имеет вид
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где θi и ρi — полярные координаты точки перепада, ближайшей к центру иссле-
дуемой круговой области.

Критерием оптимальности аппроксимации служит квадрат гильбертова 
расстояния между ( ),iW b a  и  ( ),iV b a . Если обозначить исследуемую круговую 

область следующим образом: ( ){ }2 2 2,i b a b a RΩ = + ≤ , то этот критерий приоб-
ретает вид

 	
( ) ( ) ( ) 2

, , , , , , , , , .
i

i i i i i i i i i i ig h W b a V b a g h dbda
Ω

 ε ρ θ = − ρ θ ∫∫
	

(3)

Важное значение при построении контурных границ в виде совокупности 
отдельных отрезков имеет вопрос сопряжения этих отрезков для получения не-
прерывного замкнутого контура. С этой целью используются самые разнообраз-
ные методы, начиная со стандартных методов сопряжения типовыми кривыми 
линиями — окружностями, параболами и т. д. — и кончая построением отрезков 
с нечеткими, размытыми концами. Основной недостаток всех этих методов за-
ключается в том, что построенные границы не отвечают выбранному критерию 
(3). Чтобы избежать этого недостатка, предлагается метод «вложенных окон». 
Суть этого метода заключается в следующем. Очередное круглое окно размеща-
ется на плоскости скейлограммы таким образом, чтобы отрезки, разделяющие 
зоны с различной яркостью в каждом из двух смежных окон, пересекались, при-
чем точка пересечения ( ) ( )( )0 0,i ib a  должна принадлежать к области, ограниченной 
этими двумя окнами, т. е.

 	
( ) ( )( ) ( ) ( )
0 0 1,i i i i

ê êb a +∈Ω Ω , 	 (4)

как это показано на рисунке 5.

Рис. 5. Сопряжение отрезков по методу «вложенных окон»

Для определения начального положения круглого окна рассмотрим алго-
ритм направленного выхода в  искомую зону скейлограммы, аналогичный ме-
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тоду конфигураций. Введем величину, которая будет характеризовать степень 
близости к зоне с заданной яркостью ( ) ( )( )çàä çàä

i ig h+ : 

 	 ( ) ( ) ( )( ) ( )çàä çàä, ,i i i ib a g h W b a∆ = + − .	 (5)

После построения первого круглого окна необходимо осуществить после-
довательное размещение следующих окружностей с  использованием предло-
женного метода «вложенных окон» (рис. 6).

Рис. 6. Построение последовательности «вложенных окон»

На этом рисунке цифрой 1 обозначена условная граница зон с различной 
яркостью. Первое круглое окно представляет собой окружность с центром в точ-
ке A1. Выбираем точку B1, расположенную в зоне, в которой критерий (5) прини-
мает отрицательные значения Δi(B1) < 0. Построим равносторонний треугольник 
со стороной А1В1 и третьей вершиной C1. Найдем точку C1 как результат пересече-
ния двух прямых, проведенных к стороне А1В1 под равными углами 60°.

Распознавание объектов на контурных изображениях
Оценка фактического технического состояния авиационного двигателя 

предусматривает сопоставление полученных контурных изображений с  неко-
торыми эталонами, которые соответствуют определенным видам и  известной 
степени развития дефектов. Центральным вопросом при решении задачи распо
знавания коллекции цифровых изображений на плоскости является извлечение 
из изображений идентификационных признаков, в качестве которых выступают 
характерные элементы этих изображений, и группировка изображений в соот-
ветствии со значениями признаков (кластеризация). С учетом высокой вычис-
лительной сложности такой процедуры для снижения размерности применяется 
иерархический подход, предусматривающий первичное сопоставление изобра-
жений, исходя из одинакового количества контуров произвольной формы, с по-
следующим целостным сопоставлением всей совокупности контурных границ 
перепадов яркости.
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Пусть имеется множество гипотез Z о возможном техническом состоянии 
исследуемого двигателя и множество эталонных скейлограмм S, которые харак-
теризуют остаточный ресурс данного типа двигателей. Считаем, что каждой ги-
потезе z Z∈  соответствует определенное подмножество скейлограмм ( )S z S⊆ . 
При этом задача выбора гипотезы 0z Z∈ , соответствующей тому, что исследу-
емая скейлограмма s0 принадлежит некоторому классу эталонных скейлограмм 
( )0S z , ставится и решается как задача поиска гипотезы, подмножество скейло-

грамм которой имеет максимальное сходство с исследуемой скейлограммой s0:

 	
( )( )0 0arg max ,

z Z
z O s S z

∈
= ,	 (6)

где ( )( )0,O s S z  — функция, определяющая сходство в коллекции цифровых изо-
бражений.

Решение задачи (6) целесообразно осуществлять в два этапа. На первом эта-
пе выполняется ранжирование множества эталонных скейлограмм, имеющих 
одинаковое количество идентификационных признаков (контурных границ 
перепадов яркости) с исследуемой скейлограммой S0. На втором этапе произво-
дится сопоставление исследуемой скейлограммы с  изображениями эталонных 
скейлограмм ( )IS z  по всей совокупности контурных границ перепадов яркости. 
При этом считаем, что пиксельные изображения контурных областей перепадов 
яркости исследуемой скейлограммы s0 и  эталонных скейлограмм ( ) ( )I

k IS z S z∈  
аппроксимированы множествами клеток G0r и  ( )0, 1,I

krG r M= , аналогично 
тому, как это показано на рисунке 2.

В качестве функции сходства ( )( )0,
I

II kO s S z  воспользуемся общей форму-
лой, объединяющей в непрерывный континуум большую часть известных коэф-
фициентов сходства [3]:
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— несимметричные меры, которые показывают степень сходства одного множе-
ства относительно другого.

В зависимости от того, какие значения принимают параметры 1− < τ < ∞ , 
−∞ < η< ∞ , коэффициенты схожести в  (7) приобретают следующий вид: 
при , 1, 1   τ η = −      — коэффициент Жаккара; при , 0, 1   τ η = −      — коэф-
фициент Серенсена; при , 0,1   τ η =      — коэффициент Кульчинского; при 

, 0,   τ η = ∞     — коэффициент Шимкевича—Симпсона; , 0,   τ η = − ∞     — ко-
эффициент Браун-Бланке. Таким образом, вариация указанных параметров по-
зволяет учесть все возможные нюансы, отражающие степень близости исследуе-
мой скейлограммы к соответствующей эталонной скейлограмме.
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Заключительная часть. В работе предложен подход к решению задачи авто-
матизированной диагностики авиационных двигателей АЛ-31ФП (поддержки 
специалиста) в условиях СТЦ на основе повторного использования накоплен-
ного опыта, представленного в виде «накопления гипотез».

Проведенный анализ условий, в  которых эксплуатируются объекты авиа-
ционной техники, позволил сделать вывод о том, что фактическое техническое 
состояние авиационного двигателя определяется многомодовой динамикой де-
градационных процессов. Такой характер действующих на двигатель внешних 
факторов приводит к тому, что при одной и той же наработке или длительности 
эксплуатации двигатели имеют различное фактическое техническое состояние.

В связи с тем, что процессы, протекающие в авиационных двигателях, но-
сят существенно нестационарный характер, для предварительной обработки 
сигналов датчиков предложено использовать вейвлет-преобразование, позволя-
ющее проводить анализ и в частотной, и во временной области. Однако резуль-
таты вейвлет-преобразования, представленные как в виде трехмерного графика, 
так и в виде его двумерной проекции, требуют такого аналитического описания 
топологии, которое позволяет выделить наиболее существенные элементы и ис-
ключить избыточную информацию. С этой целью в статье излагается методика 
предварительной обработки экспериментальных данных с использованием про-
цедуры аппроксимации контурных границ скейлограмм контролируемых пара-
метров.

В статье проводится детальное исследование процедуры построения кон-
турных границ в  виде совокупности отдельных отрезков, включая важный 
вопрос сопряжения этих отрезков для получения непрерывного замкнутого 
контура. С этой целью предлагается оригинальный метод, суть которого заклю-
чается в том, чтобы отрезки, разделяющие зоны с различной яркостью, пересе-
кались, причем точка пересечения лежала в области, ограниченной двумя смеж-
ными окнами. В результате удалось формализовать процедуру построения кон-
турных границ в виде двух взаимосвязанных операций: операции направленного 
выхода в зону предполагаемого перепада яркости и операции последовательного 
размещения круглых окон, обеспечивающих выполнение условий сопряжения 
смежных отрезков.

Разработанное аналитическое описание топологии скейлограмм может по-
зволить полностью автоматизировать процедуру оценки фактического техниче-
ского состояния авиационного двигателя.
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«ВЫСОКОЖАРОПРОЧНЫЕ, СВАРИВАЕМЫЕ, 
УПРОЧНЯЕМЫЕ ВНУТРЕННИМ АЗОТИРОВАНИЕМ СПЛАВЫ 
ДЛЯ ДЕТАЛЕЙ И УЗЛОВ ПЕРСПЕКТИВНЫХ ГТД»

Жаропрочные свариваемые никелевые сплавы, упрочняемые в процессе вну-
треннего азотирования, представляют собой новый, перспективный для применения 
в  газотурбинных двигателях класс материалов, имеющих значительные преимуще-
ства. Их применение позволит на 100–150°С повысить температуру и эффективность 
работы тонкостенных деталей горячей зоны ГТД. Во ФГУП «ВИАМ» разработаны 
высокожаропрочные никелевые сплавы ВЖ155 и ВЖ171, упрочняемые нитридны-
ми частицами, образующимися в  процессе химико-термической обработки (ХТО). 
Рабочая температура этих сплавов достигает 120–1250°С. По параметрам длительной 
прочности сплав ВЖ171 превосходит отечественные и зарубежные сплавы для жа-
ровых труб во всем диапазоне рабочих температур. В результате проведенных иссле-
дований установлены закономерности формирования структуры, фазового состава 
и  свойств сплавов, упрочняемых нитридами в  зависимости от особенностей леги-
рования и режимов ХТО. Одно из главных направлений развития сплавов данного 
типа — совместное упрочнение частицами нитридов и карбидов. Проведенные ис-
следования показали возможность достижения прочности 1100 МПа или более вы-
сокой по сравнению с ВЖ171 жаростойкости и жаропрочности.

В настоящее время применение свариваемых никелевых сплавов для горя-
чих узлов газотурбинных авиационных двигателей (ГТД) ограничено темпера-
турой 1100°С. Наиболее высокотемпературные жаропрочные сплавы  — гомо-
генные или упрочняемые частицами γ′- и γ′′-фаз. Для повышения температуры 
жаровой трубы и деталей сопла перспективных ГТД необходим принципиально 
новый тип упрочнения.

Азотирование  — насыщение сплава в  твердом состоянии азотом при по-
вышенных температурах как вид химико-термической обработки применяется 
в  промышленности для повышения служебных характеристик сталей и  жаро-
прочных сплавов: износостойкости, жаропрочности, твердости и т. д. [1–4]. Вну-
треннее азотирование в атмосфере азота при температуре выше 900°С позволяет 
получить упрочнение нитридами по всему объему листовой заготовки. Основ-
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ные нитридообразующие элементы — это титан, цирконий, гафний и ниобий. 
Хром — важный компонент в никелевых и кобальтовых сплавах. Он добавляется 
в количестве до 30% по массе и повышает жаростойкость, а также коэффициент 
диффузии азота в сплаве, облегчая тем самым внутреннее азотирование.

Процесс внутреннего азотирования в Fe-Cr-Ni-Ti сплавах описан и схема-
тически представлен Л. Е. Киндлиманном [4] (рис. 1). На схеме видны два фрон-
та образования частиц: первичный — нитридов титана и вторичный — нитридов 
хрома, на расстоянии Х и Y от поверхности соответственно. По мере движения 
вглубь образца в твердом растворе концентрация азота падает, а титана дальше 
границы образования ТiN возрастает от нуля до исходных значений.

Рис. 1. Схематическое представление процесса внутреннего 
 азотирования в Fe-Cr-Ni-Ti сплавах

Во ФГУП «ВИАМ» разработаны сплавы нового класса  — марок 
ВЖ155  и  ВЖ171, упрочняемые нитридами титана в  процессе высокотемпера-
турного азотирования. Наиболее высокие характеристики обеспечивает сплав 
ВЖ171, работоспособный до 1250°С [5, 6]. При изготовлении полуфабрикатов 
сплав обладает технологичностью и свариваемостью не хуже гомогенных мате-
риалов, что позволяет получать методом обработки давлением на серийном обо-
рудовании изделия сложной формы. Одно из главных ограничений — толщина 
деталей не больше 2 мм из-за особенностей процесса ХТО [5].

До азотирования концентрация азота установлена менее 0,005 масс. %, что 
обеспечивает получение качественного полуфабриката при выплавке, деформа-
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ции и прокатке. После начала высокотемпературного азотирования концентра-
ция азота в сплаве увеличивается, достигая после 5 ч содержания 0,48 масс. %. 
При 28 ч выдержки она составляет ~1,2 масс. % (рис. 2).

Рис. 2. Концентрация азота в сплаве ВЖ171 в зависимости от времени ХТО

Длительная прочность сплавов, упрочняемых внутренним азотированием, 
в сравнении со свариваемыми гомогенными и стареющими сплавами представ-
лена на рисунке 3. Видно, что по жаропрочности сплав ВЖ171 превышает все 
известные серийные отечественные и зарубежные материалы аналогичного при-
менения.

Рис. 3. Жаропрочность свариваемых сплавов  
для высокотемпературных деталей ГТД
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Высокотемпературное азотирование  — окончательная технологическая 
операция, которая проводится на готовом изделии. После ХТО возможна только 
сварка деталей между собой или подварка.

В настоящее время сплав ВЖ171 проходит опробование в промышленности 
[7, 8]. Для камеры сгорания двигателя ВК2500М с АО «Климов» были отрабо-
таны технологии производства, сварки, штамповки листовых заготовок и ХТО 
сварных узлов из сплава ВЖ171; изготовления защитного покрытия для него. На 
рисунке 4 представлены сегменты жаровой трубы вертолетного ГТД ВК2500М 
из сплава ВЖ171 и жаровая труба МГТД МД-120.

		  а)			   б)
Рис. 4. Применение сплава ВЖ171:

а) сегменты жаровой трубы вертолетного ГТД ВК2500М; б) жаровая труба МГТД МД-120

Проводятся исследования по сварке материалов в разноименном сочетании 
для большей возможности применения упрочняемых нитридами сплавов в ГТД. 
Необходимо решить задачу совместного азотирования разных материалов, на-
пример в случае изготовления узла, состоящего из ВЖ171 и других никелевых 
сплавов. Установлено положительное влияние на длительную прочность при 
1000°С высокотемпературного азотирования сплавов ЭП648  и  ВЖ98, содер-
жащих титан. Азотирование сплава ВЖ159, упрочняемого частицами γ′-фазы, 
неприемлемо, так как на основе ниобия и  алюминия формируются нитриды 
игольчатой формы, охрупчивающие материал, снижающие кратковременную 
и длительную прочность.

За рубежом также разработан фирмой Хэйнес (Haynes) сплав такого класса: 
NS-163 на основе Fe-Ni-Co. Он упрочняется нитридами титана и ниобия и ра-
ботоспособен до 1200°С [9]. Его применение в  авиационных двигателях неиз-
вестно.

На основе исследований, проводимых с 70-х годов XX века [1, 2, 4], в ФГУП 
«ВИАМ» ведется изучение закономерностей процесса внутреннего азотирова-
ния для оптимизации технологий обработки и  создания композиций с  более 
высокими свойствами [10]. Установлено, что одним из  главных направлений 
развития сплавов данного типа  — упрочнение совместно частицами нитридов 
и карбидов. Показана возможность достижения прочности 1100 МПа или более 
высокой, чем у ВЖ171, жаростойкости и жаропрочности. Экспериментальные 
данные приведены в таблице 1.
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Таблица 1 
Свойства экспериментальных составов после азотирования (средние значения)

Сплав
Т = 20°С Т = 1000°С 

σВ, МПа δ, % σ, МПа τ, ч

ВЖ145 (серийный) 900 65,0 34 100
ВЖ155 650 15,0 49 100
ВЖ171 870 10,0 65 110
Состав 1 1100 15,0 65 140
Состав 2 860 7,5 65 550

Заключение
Жаропрочные свариваемые сплавы, упрочняемые в процессе внутреннего 

азотирования, представляют собой новый, перспективный для применения в га-
зотурбинных двигателях класс материалов, имеющих значительные преимуще-
ства. Их применение позволит на 100–150°С повысить температуру и эффектив-
ность работы тонкостенных деталей горячей зоны ГТД. 

В результате проведенных исследований установлены закономерности 
формирования структуры, фазового состава и  свойств сплавов, упрочняемых 
нитридами, в зависимости от особенностей легирования и режимов ХТО. 

Одно из главных направлений развития сплавов данного типа — упрочне-
ние совместно частицами нитридов и карбидов. Проведенные исследования по-
казали возможность достижения прочности 1100 МПа или более высокой жаро-
стойкости и жаропрочности.
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ВЛИЯНИЕ ВЫСОКОТЕМПЕРАТУРНОЙ ОБРАБОТКИ НА 
ХАРАКТЕРИСТИКИ ДЛИТЕЛЬНОЙ И КРАТКОВРЕМЕННОЙ 
ПРОЧНОСТИ НОВОГО ВЫСОКОЖАРОПРОЧНОГО 
ДЕФОРМИРУЕМОГО СПЛАВА НА ОСНОВЕ НИКЕЛЯ ДЛЯ 
ДИСКОВ ТУРБИН

Исследовано влияние высокотемпературных термомеханической (ТМО) и тер-
мической (ТО) обработок на структуру и механические свойства нового жаропрочно-
го дискового сплава на никелевой основе ВЖ177. Показана эволюция микрострук-
туры в процессе получения плоской штамповки от выплавки до полной термической 
обработки по различным режимам, изучено изменение структурно-фазового состава 
в процессе ТМО и ТО. Проведены сравнительные испытания на растяжение, удар-
ную вязкость, жаропрочность и структурную стабильность. Определены оптималь-
ные параметры деформации и термической обработки, обеспечивающие достижение 
высокого уровня кратковременной и длительной прочности.

Ключевые слова: деформируемый сплав, сплав на основе никеля, гомогенизаци-
онный отжиг, изотермическая штамповка, термическая обработка.

Введение

Увеличение ресурса работы авиационных двигателей требует создания ма-
териалов с высоким уровнем физико-механических свойств. Новые материалы 
должны превосходить аналоги по рабочей температуре, удельным прочностным 
характеристикам, не иметь чувствительности к  действию концентраторов на-
пряжения [1]. Разработка современных конкурентоспособных материалов для 
ГТД нового поколения основана на неразрывности концепции «материал—тех-
нология—конструкция» [2]. 

С целью создания материала для дисков ГТД, рассчитанных на длительную 
эксплуатацию при температурах 750–800°С, во ФГУП «ВИАМ» проведена НИР 
по разработке нового жаропрочного деформируемого сплава (ВЖ177) с  уров-
нем жаропрочности σ100

750  ≥ 765  МПа и  пределом прочности на разрыв σв
20  ≥ 

1500 МПа.
Известно, что структурно-фазовое состояние во многом определяет свой-

ства жаропрочных поликристаллических никелевых сплавов. Структура со-



261

временных высоколегированных жаропрочных сплавов весьма чувствительна 
к термомеханической и термической обработке, например, температуру закалки 
необходимо подбирать индивидуально для каждой плавки, так как температура 
полного растворения основной упрочняющей γ’-фазы (Тпр.γ’) может сильно ме-
няться в пределах паспортного химического состава сплава [4].

С целью определения оптимальных технологических параметров получе-
ния заготовок дисков в данной работе проведено исследование влияния термо-
механической и термической обработки на структуру и характеристики длитель-
ной (στ

Т) и кратковременной прочности (σв) сплава ВЖ177.
Работа выполнена в рамках реализации комплексного научного направле-

ния 9.7: высокотемпературные деформируемые сплавы и композиционные ма-
териалы, упроченные тугоплавкими металлическими волокнами и  частицами, 
карбидами, нитридами и  др., истираемые уплотнительные материалы («Стра-
тегические направления развития материалов и технологий их переработки на 
период до 2030 года») [1].

Методика и объект исследований

Материал исследования  — новый высокожаропрочный деформируемый 
сплав ВЖ177 на основе никеля, система легирования Ni-Co-Cr-W-Mo-Ta-Al-Ti-
Nb-C. 

Сплав для проведения исследований получен путем вакуумно-индукцион-
ной выплавки с последующим переплавом в слитки методом высокоградиент-
ной направленной кристаллизации (ВГНК).

Микроструктуру сплава ВЖ177  в  различных состояниях исследовали на 
травленых микрошлифах с  помощью оптического микроскопа Olympus GX-
51 и растрового электронного микроскопа JSM-6490LV. Локальный химический 
состав определяли методом количественного микрорентгеноспектрального ана-
лиза (МРСА) на аппарате «Суперпроб-733».

Температуры фазовых превращений в литом состоянии оценивали методом 
дифференциального термического анализа на установке для измерения тепло-
ёмкости DSC404F1

Фазовый состав сплава исследовали методом, основанным на электрохи-
мическом изолировании фаз, с  последующим рентгеноструктурным анализом 
изолятов на дифрактометре D/Max-2500 фирмы Rigaku в Cu-Kα-излучении. Об-
работка дифрактограмм проводилась с помощью специализированной програм-
мы Jade 5 и базы данных PDF-2.

Испытания на растяжение выполнены в соответствии с ГОСТ 1497-84 на 
цилиндрических образцах с рабочей частью Ø5 мм. Испытания на длительную 
прочность проводили на аналогичных образцах по ГОСТ 10145-81 при темпе-
ратуре 750°С с постоянным напряжением 765 МПа. Испытания на ударную вяз-
кость (KCU) проводили по ГОСТ 9454-78.

Результаты исследований и их обсуждение

Комплексная технология получения заготовок дисков из никелевых жаро-
прочных сплавов включает в  себя вакуумно-индукционную выплавку слитков 
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с  последующим переплавом методом высокоградиентной направленной кри-
сталлизации (ВГНК) → гомегенизационный отжиг → изотермическую штампов-
ку слитков → термическую обработку заготовок дисков.

Микроструктура сплава в исходном состоянии  
и после гомогенизационного отжига
В литом состоянии сплав ВЖ177  имеет типичную дендритную структуру 

с большой долей эвтектики в междендритных областях и карбидами типа МеС, 
а также небольшое количество избыточной фазы на основе Co-Cr-Nb-Mo (рис. 1, 
а). Большая доля эвтектик в сплаве ВЖ177 обусловлена высоким суммарным со-
держанием γ'-образующих и тугоплавких элементов. По данным дифференци-
ального термического анализа (ДТА) температура солидуса находится несколько 
выше 1220°С, при этом микроструктурные исследования показали, что начало 
активного растворения эвтектики происходит при температуре 1210°С и более 
(рис. 1, б). Учитывая столь узкий температурный интервал для растворения эв-
тектики исследовали влияние времени отжига (6, 8 и 12 часов) при температу-
ре 1220±5°С (рис. 1, в, г). Наиболее полное растворение происходит в процессе 
гомогенизационного отжига при температуре 1220±5°С в течение 12 часов (см. 
рис. 1, г). По данному режиму были термообработаны слитки ВГНК для даль-
нейших исследований.

а б

в г
Рис. 1. Микроструктура образцов (×100): 

а — литая структура после ВГНК-переплава; после гомогенизационного отжига:  
б — 1210°С, выдержка 8 ч; в — 1220±5 °С, 6 ч; г — 1220±5°С, 12 ч
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Микроструктура сплава после деформации
Для достижения высоких и  стабильных характеристик механических 

свойств поликристаллических жаропрочных никелевых сплавов необходимо на 
этапе деформации обеспечить формирование однородной рекристаллизованной 
структуры. Учитывая высокий уровень легирования сплава ВЖ177, исследовали 
влияние высокотемпературных отжигов между деформациями для рекресталли-
зации металла по двум режимам:

•• Режим № 1. Деформация при постоянной температуре за несколько пере-
ходов с проведением промежуточных отжигов по одинаковому режиму (Тотж 
= Тдеф+ (20–40°С)).

•• Режим № 2. Деформация при постоянной температуре за несколько пере-
ходов с проведением между первыми операциями осадки отжигов при тем-
пературе гомогенизации и  отжигов между окончательными операциями 
деформации как в режиме № 1.
Деформацию заготовок из  сплава ВЖ177  проводили на гидравлических 

прессах в условиях близких к изотермическим, общая степень деформации для 
обоих режимов составила около 80% по высоте.

Микроструктурные исследования показали, что после деформации форми-
руется равномерная структура с 10 баллом микрозерна (по ГОСТ5639-82) (рис. 2, 
а, б). В  структуре видны равномерно распределенные выделения γ’-фазы раз-
личной дисперсности. Кроме того, по сравнению с  режимом №  1  в  процессе 
ТМО по режиму №2 остатки эвтектической фазы практически полностью устра-
няются (см. рис. 2, б).

а б
Рис. 2. Микроструктура после деформации (×500): 

а — по режиму № 1; б — по режиму № 2

Микроструктура и механические свойства сплава после закалки 
с последующим старением
Окончательное формирование структуры происходит в процессе термиче-

ской обработки — закалки с последующим старением. В настоящей работе ис-
следовано влияние температуры закалки на микроструктуру и свойства образ-
цов сплава ВЖ177, обработанных по режиму ТМО № 2. Последующее старение 
для всех вариантов закалки проводилось по одинаковому режиму. Были выбра-
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ны температуры закалки, обеспечивающие в процессе термической обработки 
получение структуры с  различным микрозерном: мелким (7–8  балл), средним 
(5–6 балл) и крупным (2–3 балл).

На рисунке 3 показаны микроструктуры в зависимости от режима термо-
обработки: а — крупное зерно, б — среднее, в — мелкое. Исследование образцов 
методами РЭМ и МРСА показало, что после полной термической обработки во 
всех образцах наблюдаются зерна γ-твердого раствора с дисперсными частица-
ми интерметаллидной γ-фазы (рис. 3, е). По границам зерен наблюдаются более 
крупные, по сравнения с телом зерна, частицы γ'-фазы, а также карбиды (рис. 3, 
г, д).

С помощью МРСА исследован локальный химический состав. Состав 
γ-матрицы и γ'-фазы типичен для такого класса сплавов. По результатам физи-
ко-химического фазового анализа (ФХФА) в экспериментальных композициях 
после термической обработки не обнаружены карбиды на основе соединений 
Ме6С и Ме23С6, отрицательно влияющие на свойства, в первую очередь на пла-
стичность.

а б в

г д е
Рис. 3. Микроструктуры: 

а, б, в — общий вид микроструктуры (×100); г — вторичные карбиды (×1500), д — 
границы зерен (×5000), е — упрочняющая γ'-фаза (×10000)

Сравнительные исследования основных механических свойств проводили 
на образцах, прошедших ТМО по режиму № 2. Статистику набирали на 10 об-
разцах для каждого исследования. Результаты (средние значения) показаны в та-
блице 1.

Наибольшее значение жаропрочности получено на образцах с  крупной 
микроструктурой, однако при этом заметно сильное снижение кратковремен-
ной прочности и пластичности, что типично для сплавов данного класса. Опти-
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мальным комплексом свойств обладают образцы со средним баллом зерна: они 
показали высокую жаропрочность при высоких значениях предела прочности 
и текучести при комнатной температуре.

Таблица 1
Механические свойства после различных режимов полной термической обработки 

Кратковременная прочность при 20°С
KCU Жаропрочность при 750°С

Время до разрушения (час)σв σ0,2 δ ψ

МПа % кДж/см2 σ = 765 МПа

термообработка на 2–3 балл зерна
1370 1020 13,8 14,3 290 128

термообработка на 5–6 балл зерна
1550 1120 14,3 15,3 290 105

термообработка на 7–8 балл зерна
1495 1105 11,5 12,0 255 46

Имитация наработки для оценки структурно-фазовой стабильности 
сплава
Оценку структурно-фазовой стабильности сплава ВЖ177 проводили на об-

разцах со средним баллом зерна имитацией наработки при рабочей температуре 
(выдержка 1050 ч при 750ºС).

Таблица 2
Свойства после термической обработки и последующей выдержки в течение 1050 ч при 

750 °С (средние значения)

Состояние сплава

Кратковременная прочность при 20°С Жаропрочность 
при 750°С,

σ = 765 МПа,
τ (час)

σв σ0,2 δ ψ

МПа %

Режим ТМО № 2, термообработка на 5–6 балл зерна
Исходное (после термообра-
ботки) 1550 1120 14,3 15,3 105

Исходное + выдержка 1050 ч
при 750°С 1525 1020 12,5 13,5 118

После длительной имитации наработки (1050 ч) при рабочей температуре 
750°С прочность снижается незначительно  — на 2%, предел текучести на 9%, 
пластичность уменьшается не более чем на 13%. Время до разрушения при ис-
пытаниях на длительную прочность сохраняется на уровне исходного состояния.

По сравнению с  исходным (термообработанным) состоянием после дли-
тельной выдержки в течение 1050 ч при температуре 750°С в микроструктуре на-
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блюдается коагуляция частиц вторичной γ΄-фазы (рис. 4, а). В образцах наблю-
дается увеличение вторичных карбидов по границам зерен и границам γ/γ’-фаз 
(рис. 4, б), что является причиной снижения пластичности. Выделений т. п.у.- 
фаз не обнаружено.

а б

Рис. 4. Микроструктура образцов: 
а — после термической обработки (×2000); б — после термической обработки и выдержки 

1050 ч при 750°С (×2500).

Сохранение после выдержки 1050  ч при температуре 750°С значений 
кратковременной и  длительной прочности практически на уровне исходного 
состояния при незначительном снижении пластичности, а  также отсутствие 
в структуре т. п. у. фаз свидетельствует о структурно-фазовой стабильности спла-
ва и его работоспособности при температуре 750°С. 

Выводы

Для нового высоколегированного жаропрочного сплава ВЖ177  исследо-
вано влияние параметров термомеханической и термической обработок. Опре-
делены оптимальные режимы гомогенизационного отжига, изотермической 
штамповки на воздухе с промежуточными рекристаллизационными отжигами, 
а также окончательной термической обработки.

Для получения равномерной рекристаллизованной структуры без 
избыточных фаз необходимо проводить изотермическую штамповку на воздухе 
в несколько переходов с высокотемпературными отжигами на первых этапах.

Для достижения оптимального комплекса механических свойств 
окончательная термическая обработка должна состоять из закалки на средний 
балл зерна и двойного старения.

Имитация наработки при температуре 750°С показала структурно-фазовую 
стабильность и длительную работоспособность сплава ВЖ177.
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ПРИМЕНЕНИЕ ТЕХНОЛОГИЙ УПРОЧНЕНИЯ 
ПОВЕРХНОСТИ ДЛЯ ПОВЫШЕНИЯ СОПРОТИВЛЕНИЯ 
УСТАЛОСТИ ЛОПАТОК КОМПРЕССОРА ГТД

Рассмотрены вопросы, связанные с  исследованием прочностных характери-
стик лопаток компрессора газотурбинного двигателя (ГТД). Приведены результаты 
испытаний на многоцикловую усталость лопаток, прошедших упрочнения поверх-
ности комплексной вакуумной ионно-плазменной обработкой (КВИПО), а  также 
комбинированными методами поверхностно-пластического деформирования по 
нескольким вариантам. Приводятся рекомендации по использованию КВИПО для 
защиты поверхности лопаток компрессора.

Введение

Лопатки компрессора ГТД являются одними из наиболее массовых и ответ-
ственных деталей, работающих в условиях высоких знакопеременных нагрузок, 
температур, агрессивных сред и эрозии, определяя в большинстве случаев ресурс 
и надёжность газотурбинных двигателей. Обеспечение ресурса ГТД во многом 
зависит от повреждаемости рабочих лопаток компрессора. Чаще всего повреж-
даемость связана с такими факторами, как появление забоин, трещин усталости 
и термоусталости, питтинговой и газовой коррозии, эрозионным износом и об-
рывом лопаток [1].

В процессе эксплуатационной наработки изменяется физико-химическое 
и структурно-фазовое состояние приповерхностного слоя и, как следствие, экс-
плуатационные свойства материала в  целом. Эти изменения совместно с  про-
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цессами эрозии и  коррозии поверхности могут являться причиной появления 
и развития трещин. 

Одной из определяющих характеристик лопаток компрессора является со-
противление усталости, которое зависит от процессов, имеющих место на их 
профильной части [1].

Известно, что большое влияние на сопротивление усталости лопаток ока-
зывают остаточные напряжения в их поверхностном слое, сформированные на 
«финишных» операциях.

Так, исследованиями, проведенными А. М. Сулимой [2], установлено, что 
изотермический нагрев вызывает релаксацию напряжений и частичное разупроч-
нение наклёпанного после различных видов механической обработки приповерх-
ностного слоя. Релаксация и разупрочнение увеличиваются с ростом температу-
ры, продолжительности нагрева и степени наклёпа. Для рассматриваемого тита-
нового сплава существует довольно малая оптимальная степень наклёпа — 5–7%, 
при которой предел выносливости достигает максимального значения.

В большинстве случаев традиционные отделочно-упрочняющие методы, 
как правило, исчерпали свои возможности по повышению их пределов вынос-
ливости и  циклической долговечности. Учитывая, что в  условиях длительной 
эксплуатации лопаток их разрушения, как правило, начинаются с поверхности 
либо в  тонком поверхностном слое, который формируется на окончательных 
этапах обработки, представляют особый интерес методы, обеспечивающие по-
вышение эксплуатационных свойств деталей. К  таким методам, в  частности, 
можно отнести ионное модифицирование (имплантация).

Таким образом, поиск новых технологических вариантов упрочнения для 
повышения сопротивления усталости и циклической долговечности рабочих ло-
паток компрессора из титановых сплавов в их производстве и ремонте является 
актуальной задачей современного авиационного двигателестроения.

Основная часть

В работе изучалось влияние на сопротивление усталости лопаток компрес-
сора высокого давления ГТД из титанового сплава ВТ6 комплексной вакуумной 
ионно-плазменной обработки (КВИПО), включающей также нанесение много-
слойного защитного покрытия по сравнению с исходной (базовой) обработкой, 
финишной операцией которой являлось виброшлифование. Исследуемый в ра-
боте материал — титановый сплав средней прочности ВТ6 (Ti-6A1-4V) с двух-
фазной (α+β)-структурой со следующими механическими характеристиками: 
σв = 1050 МПа, σ0,2 = 950 МПа, δ = 17%, ψ = 40%. Сплав ВТ6 может применять-
ся как в отожжённом, так и в закалённом состоянии. Его предел выносливости 
может быть повышен на 25–30% по сравнению с отожжённым состоянием по-
средством упрочняющей термической обработки. В связи с невысокой прокали-
ваемостью сплава для деталей, предназначенных для упрочняющей термической 
обработки, рекомендуются размеры сечения, не превышающие 30–40 мм [6]. 

Наряду с исходным состоянием в работе рассматривались следующие ва-
рианты технологических процессов упрочнения поверхностным пластическим 
деформированием (ППД) пера лопаток из титанового сплава ВТ6:
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1)	 комбинированное упрочнение пневмогидродробеструйное (ПГДУ) сте-
клянными шариками Ø0,5±0,1  мм и  объёмное виброшлифование на 
3-координатной виброустановке в  рабочей среде из  стальных шариков 
и абразива.

2)	 комбинированное упрочнение виброгалтовкой стальными шариками 
и виброшлифование в рабочей среде из стальных шариков и абразива на 
3-координатной виброустановке.

3)	 комбинированное упрочнение ПГДУ стальными микрошариками Ø0,1–
0,2 мм и объёмное виброшлифование в рабочей среде из стальных шари-
ков и абразива.

Кроме этого, исследовался вариант 4  — комплексная вакуумная ионно-
плазменная обработка (КВИПО).

КВИПО образцов лопаток производили на установке УВН-1БС с источни-
ком газовой плазмы с накальным катодом ПИНК и аксиально-симметричными 
электродуговыми испарителями, при этом наносили многослойное защитное 
покрытие толщиной h = 12–16мкм системы (Ti–Ti2N–TiN)·n, где n — число сло-
ёв. Режим обработки включал в себя ионную очистку Ar; ионное модифициро-
вание азотом; ионную очистку титаном; последовательное нанесение покрытия 
системы (Ti, Ti2N, TiN )·n раз.

Испытания на усталость лопаток компрессора проводились в  условиях 
симметричного изгиба по первой (основной) форме колебаний при комнатной 
температуре на электродинамическом вибростенде на определение предела вы-
носливости стандартным ускоренным методом. За базу испытаний принимали 
20∙106 циклов нагружения.

Построенные графически левые ветви кривых усталости исследуемых вари-
антов приведены на рисунке 1.

Рис. 1. Кривые усталости исследуемых вариантов
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Предел выносливости на базе испытаний 20∙106 циклов нагружения соста-
вил:

•• исходное состояние σ–1 = 360 МПа, для комбинированных вариантов ППД 
№ 1, 2, 3 σ–1 = 400 МПа, т. е. повысился на 11%

•• после КВИПО σ–1 = 420 МПа, т. е. повысился на 12%.
Это объясняется тем, что в результате КВИПО лопаток компрессора фор-

мируется стабильное во времени напряжённое состояние приповерхностного 
слоя, обеспечивающее большую релаксационную стойкость с меньшим рассея-
нием значений остаточных напряжений в поверхностном слое.

Характер усталостного разрушения исследуемых лопаток (на примере вари-
анта без упрочнения) представлен на рисунке 2.

Рис. 2. Излом лопатки по вскрытой трещине

Излом по вскрытой трещине на лопатке  
без упрочнения усталостного характера
Очаг находится в зоне радиуса перехода от полки к перу со стороны корыта 

лопатки. Определение остаточных напряжений в поверхностном слое проводи-
лось на плоских образцах-свидетелях по методике [3] на усовершенствованной 
установке. Пластинки вырезались электроэрозионным способом. Результаты 
приведены на рисунке 3.

Как следует из  рисунка 3  в  варианте без упрочнения (БУ) наблюдаются 
остаточные поверхностные напряжения сжатия величиной –110 МПа, которые 
по мере удаления от поверхности уменьшаются и на глубине 60–90 мкм пере-
ходят в напряжения растяжения σраст. = 13–17 МПа.

В образцах с упрочнением по варианту I наблюдаются остаточные поверх-
ностные напряжения сжатия –460 МПа, которые по мере удаления от поверх-
ности постепенно уменьшаются до –100 МПа.

В образцах с упрочнением по варианту II наблюдаются остаточные поверх-
ностные напряжения сжатия –500 МПа, которые по мере удаления от поверхно-
сти постепенно увеличиваются до –560 МПа, а затем постепенно уменьшаются 
до –150 МПа.
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Рис. 3. Эпюры остаточных напряжений в поверхностном слое лопаток

В образцах с упрочнением по варианту III наблюдаются остаточные поверх-
ностные напряжения сжатия –450 МПа, которые по мере удаления от поверхно-
сти постепенно увеличиваются до –520 МПа, а затем постепенно уменьшаются 
до –90 МПа.

В образцах с упрочнением по варианту КВИПО наблюдаются остаточные 
поверхностные напряжения сжатия уровня –875 МПа, которые по мере удале-
ния от поверхности постепенно уменьшаются и  на глубине 45  мкм переходят 
в напряжения растяжения до 22 МПа.

Таким образом, в варианте КВИПО формируются остаточные поверхност-
ные напряжения сжатия наибольшей величины по сравнению с иными вариан-
тами упрочнения. Причём природа возникновения остаточных напряжений при 
КВИПО отличается от имеющих место при обработках ППД. 

Проведёнными ранее исследованиями [4] лопаток компрессора после экс-
плуатационной наработки более 8  тыс.  часов выявлено, что в  результате ис-
пользования КВИПО лопаток компрессора в поверхностном слое формируется 
стабильное остаточное напряжённо-деформированное состояние, обеспечива-
ющее бо́льшую релаксационную стойкость с меньшим рассеянием остаточных 
напряжений как во всём объёме, так и в поверхностном слое по сравнению с ло-
патками, изготовленными по базовой технологии (виброшлифованными).

Кроме того, сравнительная оценка лопаток с КВИПО в условиях реальной 
эксплуатации двигателей показала преимущество перед базовой обработкой 
в  вопросе защиты поверхностных слоёв ответственных деталей от капельной 
эрозии, абразивного износа и образования солевых отложений.

Таким образом, в  результате исследования показана возможность повы-
шения предела выносливости лопаток на 11–12 %, используя КВИПО, а также 
обработкой методами ППД. Вместе с тем с учётом параметра релаксационной 
стойкости и  циклической долговечности в  реальных условиях эксплуатации 
предпочтительным является вариант обработки КВИПО. 
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НЕКОТОРЫЕ ОСОБЕННОСТИ МИКРОСТРУКТУРЫ  
И СВОЙСТВ АЛЮМИНИЕВОГО СПЛАВА СИСТЕМЫ 
AL-CU-MG В ЗОНЕ СОЕДИНЕНИЯ ЛОПАТКА—ДИСК, 
ПОЛУЧЕННОГО МЕТОДОМ ЛИНЕЙНОЙ СВАРКИ ТРЕНИЕМ

Основные работы, проводящиеся в отношении алюминиевого сплава Д16, на-
правлены на повышение жаропрочности материала для увеличения температуры 
эксплуатации изделий, а  также на получение неразъемных соединений современ-
ными методами. Полученные отработанные режимы могут быть использованы для 
техпроцесса обработки жаропрочных сплавов.

Все большее развитие получают монолитные конструкции соединения лопат-
ка—диск, благодаря чему возрастает интерес к процессу линейной сварки трением, 
позволяющему решить проблему ремонта моноколес, а также обеспечивающему воз-
можность получения различных структур и свойств на лопатке и на колесе.

В рамках освоения технологий высокоточного формообразования и  по-
верхностного упрочнения ответственных деталей из  алюминиевых сплавов 
с  повышенной конструкционной энергоэффективностью проводятся работы 
по изготовлению алюминиевого моноколеса (блиска) методом линейной свар-
ки трением.В данной работе исследован фрагмент соединения лопатка—диск 
из алюминиевого сплава Д16, полученного линейной сваркой трением. Прове-
дены анализ макро- и микроструктуры, механических свойств и микротвердости 
образца.

Установлено, что по мере удаления от сварного шва происходит уменьше-
ние объемной доли и  интенсивности выделений интерметаллидных соедине-
ний с повышенным содержанием Mg, Si, присутствующих в данном сплаве [1]. 
Также отмечено повышение микротвердости при продвижении от сварного шва 
вглубь материала.
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Введение

Современные авиационные газотурбинные двигатели (ГТД) широко ис-
пользуются не только в авиастроении, но и в наземных установках (теплоэлек-
тростанциях, силовых установках газоперекачивающих станций и  др.). Повы-
шение ресурса и  надежности конструкций ГТД является важной проблемой 
авиадвигателестроения и сказывается на безопасности полетов. Ресурс ГТД во 
многом определяется ресурсом лопаток компрессора, которые традиционно из-
готавливают из сложнолегированных сталей, титановых и никелевых сплавов.

Традиционно для изготовления лопаток применяют жаропрочные сплавы 
на титановой, железной, кобальтовой и никелевой основах. Наиболее широкое 
применение получили лопатки из титановых и никелевых жаропрочных спла-
вов. В  настоящее время возрастает интерес к  снижению массы авиационно-
го двигателя, что позволит повысить его показатели. Тем самым встает вопрос 
о применении новых материалов, позволяющих выдерживать высокие темпера-
туры и  обладающих хорошими показателями усталостной прочности, износо-
стойкости, коррозионно- и эррозионностойкости и при этом обладающих ма-
лой плотностью. Приоритетным направлением в авиастроении было и остается 
применение алюминиевых сплавов. Однако перспектива их применения в дви-
гателестроении требует создания технологий, которые могли бы повысить такие 
характеристики, как коррозионная и  эрозионная стойкость, cспособность со-
противляться воздействию высоких (до 200°С) температур. Решить эту проблему 
можно путем использования наноструктурных покрытий и  модифицирования 
алюминиевых сплавов.

К преимуществам алюминиевых сплавов относятся высокая удельная проч-
ность и способность сопротивляться инерционным и динамическим нагрузкам. 
Большинство легирующих элементов образуют с алюминием твердые растворы 
ограниченной растворимости и промежуточные фазы с алюминием и между со-
бой (CuAl2, Mg2Si и другие) [2].

Сплавы системы Al-Cu-Mg — дуралюмины — представляют собой наибо-
лее старую и наиболее важную по своему значению группу сплавов, нашедших 
широкое применение в различных отраслях машиностроения и особенно в авиа-
ции. Сплавы Д16 (промышленные упрочняемые термообработкой) обладают хо-
рошим сочетанием характеристик вязкости разрушения, выносливости, скоро-
сти роста усталостной трещины, применяются для деталей, от которых требуется 
повышенная выносливость в условиях знакопеременных напряжений. Преиму-
щество сплавов данной системы перед высокопрочными алюминиевыми спла-
вами проявляется при температурах выше 100ºС и особенно при длительных вы-
держках. Для использования сплава при 120–250ºС изделия из него подвергают 
искусственному старению. Оно обеспечивает лучшую коррозионную стойкость 
и больший предел текучести по сравнению с естественно состаренным состоя-
нием, хотя ему соответствует меньшая прочность и пластичность [3].

Тем самым основные работы, проводящиеся в отношении алюминиевого 
сплава Д16, направлены на повышение жаропрочности материала для увели-
чения температуры эксплуатации изделий. Полученные отработанные режимы 
могут быть использованы для техпроцесса обработки жаропрочных сплавов.
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В рамках освоения технологий высокоточного формообразования и  по-
верхностного упрочнения ответственных деталей из алюминиевых сплавов с по-
вышенной конструкционной энергоэффективностью были проведены работы 
по изготовлению алюминиевого моноколеса (блиска) методом линейной сварки 
трением. Впервые в стране получено соединение диск—лопатка методом линей-
ной сварки трением для деталей из алюминиевого сплава. Линейная сварка тре-
нием заключается в том, что в процессе возвратно-поступательного движения 
с  определенной частотой и  амплитудой части, подлежащие свариванию, сжи-
маются для образования плотного контакта. Генерируемая в плотности сварки 
теплота способствует пластической деформации приповерхностных объемов 
свариваемых материалов. В  процессе сварки вязко-пластичные слои металла 
перемещаются к границам свариваемой поверхности. При этом происходит уда-
ление окислов и загрязнений, которые могут присутствовать в зоне сварки.

Результаты работы

Внешний вид разрезанной лопатки, полученной методом линейной свар-
ки трением, показан на рисунках  1, 2. Высота сваренного образца составила 
85,1 мм. Образовался грат, характерный для соединений, полученных методом 
ЛСТ. Толщина грата составила 2 мм.

Для дальнейшего анализа макро- и микроструктуры вырезались три образ-
ца шириной 2–3 мм по схеме, показанной на рисунке 2.

Рис. 1. Внешний вид лопатки из сплава Д16: 
а — со стороны спинки; б — аксонометрия; в — со стороны корыта

На рисунке  3  представлена макроструктура образца. При анализе макро-
структуры установлено: общий фон макроструктуры однородный матовый, де-
фектов металлургического характера не выявлено. После травления в зоне тер-
момеханического влияния (ЗТМВ) выявляются линии интерметаллидных выде-
лений, располагающиеся по форме грата. После травления 10%-ной плавиковой 
кислотой и  осветления азотной кислотой [4] на имитаторе диска выявляются 
линии интенсивного течения металла, что свидетельствует о деформации.

Сварной шов можно наблюдать на рисунке 4, б. В структуре имитатора дис-
ка более отчетливо просматриваются интерметаллидные выделения.
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Рис. 2. Внешний вид образца после ЛСТ

Рис. 3. Макроструктура образца, полученного методом линейной сварки трением  
(после травления)

Микроструктура сплава Д16 после конечной термообработки представляет 
собой типичную деформированную структуру, состоящую из  пересыщенного 
α-твердого раствора и нерастворимых фаз [2].
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Рис. 4. Макроструктура образца лопатки со стороны грата: 
а, в — выход со сварного шва на поверхность; б — зона сварного шва

Рис. 5. Микроструктура сплава Д16 после конечной термообработки,  
снимки с растрового электронного микроскопа

В результате нагрева происходит переход от зонного (естественного) к фа-
зовому старению. Распад твердого раствора в таком случае идет по границам зе-
рен с образованием метастабильных фаз с увеличенным содержанием Cu. Дан-
ная фаза является основным упрочнителем, образующемся при старении сплава 
Д16. Увеличение содержания в сплаве таких элементов как Fe, Si приводит к ро-
сту количества нерастворенных избыточных фаз, сохраняющихся на всех стади-
ях изготовления полуфабрикатов [5].

На рисунке 6  представлена микроструктура различных областей лопатки. 
Можно отметить, что по мере удаления от сварного шва происходит уменьшение 
объемной доли и интенсивности выделений интерметаллидных соединений. 

Механические свойства испытывались на образцах, вырезанных из лопат-
ки. Результаты испытаний механических свойств приведены в таблице 1.

Таблица 1
Механические свойства лопатки из сплава Д16

σВ, МПа σ0,2, МПа δ, % HV, кгс/мм2

Отжиг [2] 220 110 18 50
Закалка + естественное старение [2] 470 320 17 105
Образцы, вырезанные из лопатки, 
после штамповки и термообработки 469 372 11,2 115

Данные ОСТ 1.901-74 ≥460 ≥320 ≥10 ≥110
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Рис. 6. Микроструктура лопатки

Рис. 7. Микротвердость зоны сварного шва соединения лопатка—диск
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Микротвердость зоны сварного шва составила 143,26–145,7 кгс/мм2 (рис. 7).
Анализируя значения микротвердости, можно отметить, что микротвер-

дость повышается при продвижении от сварного шва вглубь материала. Среднее 
значение микротвердости материала лопатки составило 149,15 кгс/мм2, имита-
тора диска — 142,79 кгс/мм2.

Рис. 8. Микроструктура образца со стороны сварного шва (растровый электронный 
микроскоп, расстояние между соседними точками 57 мкм)

Таблица 2
Анализ содержания химических элементов в различных зонах

Спектр Mg Al Si Mn Cu

(1) 1.31 86.82 0.49 3.81
(2) 1.30 89.92 0.60 4.27
(3) 1.36 89.15 0.54 4.20
(4) 1.31 89.17 0.50 3.82
(5) 1.29 93.07 0.37 3.95
(6) 1.28 89.90 0.80 4.05
(7) 23.44 46.94 16.68 0.31 1.63

На растровом микроскопе выполнен анализ химического состава зоны 
сварного шва с  применением анализатора INCA. Как показал анализ химиче-
ского состава (табл. 2), в зоне сварного шва, а также на глубине около 150 мкм 
как со стороны лопатки, так и со стороны имитатора диска не наблюдается зна-
чительных различий. Это связано с тем, что материал лопатки и материал ими-
татора диска идентичны.
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Наличие углерода и кислорода свидетельствует о наличии окисной пленки 
на поверхности лопатки.

Существенное отличие содержания Mg, Si в точке 7 является показателем 
того, что данный спектр снят с интерметаллидного соединения.

Выводы

В данной работе показаны общие черты и отличия микроструктуры спла-
ва Д16 в исходном состоянии и после термообработки, также проведен анализ 
микроструктуры сварного соединения сектора моноколеса, полученного мето-
дом линейной сварки трением. Установлено, что в сплаве присутствует метаста-
бильная S-фаза Al2CuMg, являющаяся основным упрочнителем при старении 
сплавов данной системы. Микротвердость непосредственно данной фазы со-
ставляет 260  кгс/мм2 Микротвердость основного материала составила 121  кгс/
мм2.

Показаны отличия в механических свойствах сплава при различных режи-
мах термообработки. После искусственного старения предел прочности опыт-
ных образцов составил 469 МПа, также наблюдается значительное увеличение 
предела текучести до 372 МПа. Относительное удлинение снижается (с 17% до 
11,21%), но  остается на удовлетворительном уровне. Степень упрочнения при 
продвижении от сердцевины к поверхности материала составила около 11%, что 
свидетельствует о наличии на поверхности оксидной пленки.

В области сварного шва выделяются три зоны: зона сварного шва, зона тер-
момеханического влияния и зона основного материала, отличающиеся интен-
сивностью интерметаллидных выделений, а также значениями микротвердости. 
При продвижении от зоны сварного шва к телу образца (как лопатки, так и ими-
татора) микротвердость отличается в среднем на 35 кгс/мм2.

Учитывая положительные результаты, полученные на сплаве Д16 в данной 
работе, примененные режимы обработки материала могут быть использованы 
для технологического процесса обработки жаропрочных алюминиевых сплавов.

Также в качестве рекомендации может быть предложена стандартная тер-
мообработка сварного соединения с  целью снятия остаточных напряжений 
и выравнивания структуры.
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ПРИМЕНЕНИЕ ЭЛЕКТРОФИЗИЧЕСКИХ МЕТОДОВ 
ОБРАБОТКИ ПРОФИЛЯ ПЕРА ЛОПАТОК  
ПЕРСПЕКТИВНЫХ ИЗДЕЛИЙ ГТД

Рассмотрены вопросы, связанные с  обработкой профиля пера лопаток ком-
прессора перспективных газотурбинных двигателей (ГТД) методом электрохимиче-
ской обработки (ЭХО) и электролитно-плазменного полирования (ЭПП). Указаны 
преимущества внедрения ЭХО и ЭПП. Приведено сравнение технологии ЭХО про-
филя пера лопаток ГТД с  фрезерованием и  вальцеванием. Описано применяемое 
оборудование для ЭХО и  ЭПП лопаток ГТД. Представлен экономический эффект 
от внедрения технологии импульсной ЭХО. Определены направления развития ЭХО 
и ЭПП. 

В настоящее время в  России реализуются приоритетные правительствен-
ные программы по созданию и  освоению серийного производства перспек-
тивных ГТД. Создание современных авиационных двигателей невозможно без 
применения новых технологий обработки лопаток. Для лопаток двигателей 4+ 
и 5-го поколений, имеющих сложную пространственную конфигурацию и низ-
кую жесткость конструкции при высоких требованиях, предъявляемых к  гео-
метрической точности (0,04  мм) и  качеству поверхности (Ra 0,2–0,4  мкм), во 
многих случаях наиболее целесообразными и экономически выгодными явля-
ются электрохимические методы обработки (ЭХО), так как существующие тех-
нологии (многокоординатная мехобработка с последующим шлифованием про-
филя пера лопаток) сопряжены с большой трудоемкостью и большим расходом 
материалов либо не обеспечивают требуемой точности и качества изготовления.

Технология ЭХО обладает существенными преимуществами [1]:
1)	 полное отсутствие износа электрода-инструмента (теоретически; фактиче-

ски имеют малый износ вследствие наличия неудаленного шлама из меж
электронного промежутка);

2)	 отсутствие измененного слоя на обработанной поверхности;
3)	 незначительные механические (из-за отсутствия прямого контакта между 

заготовкой и инструментом) и термические воздействия на заготовку;
4)	 ЭХО не приводит к образованию остаточных технологических напряжений;
5)	 возможность обработки практически любых токопроводящих материа-

лов независимо от их механических свойств (обрабатываемости резанием);
6)	 очень высокая производительность (так как съем металла происходит сразу 

по всей поверхности).
Внедрение ЭХО профиля пера лопаток позволит решить следующие задачи:

1.	 Обеспечение требований разработчиков.
2.	 Повышение качества поверхности, снижение шероховатости.
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3.	 Сокращение времени обработки деталей, изготовленных из труднообраба-
тываемых материалов.

4.	 Сокращение продолжительности и количества доводочных операций.
5.	 Сокращение количества используемого при лезвийной обработке поверх-

ности дорогостоящего инструмента.
Для реализации этих процессов требуются станки нового поколения, от-

личающиеся повышенной конструктивной точностью, специальные импульс-
ные источники питания, новые технологические схемы обработки и  др. Опыт 
внедрения ЭХО на предприятиях авиадвигателестроения показал, что приме-
нение заложенных в  них принципов формообразования вносит коренные из-
менения в  структуру производства, во все этапы его технической подготовки. 
В настоящее время внедрение ЭХО на ПАО «УМПО» происходит по 2 основным 
направлениям:

—— высокоточное ЭХО профиля пера рабочих лопаток компрессора (с площа-
дью до 45 см2); 

—— высокопроизводительное ЭХО крупногабаритных статорных лопаток 
(с площадью до 200 см2).
В настоящее время на ПАО «УМПО» ведутся работы по созданию участка 

ЭХО лопаток. В состав участка включены станки для импульсной двухсторонней 
электрохимической обработки лопаток ГТД (рис. 1–3), обладающие повышен-
ными требованиями к точности (табл. 1), работающие на малых межэлектрод-
ных зазорах с  вибрирующими электродами-инструментами. Разработчиками 
станков являются организации, сотрудничающие с ПАО «УМПО»: ООО «ЕСМ» 
(станки bET8080-2D, bET8096Mφ-2D) и ОАО «ИНТЦ «Искра» (станки «Искра 
ЛМ», «Искра ЛТ», «Искра 38.5.1») (рис. 4–6). 

Рис. 1. Схема двухсторонней ЭХО 
лопаток

Рис. 2. Заготовка лопатки до ЭХО

Рис. 3. Лопатка после ЭХО       
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Рис. 4. Станок ЭХО «Искра ЛТ»

Рис. 5. Станок ЭХО bET8080-2D

Для обработки крупногабаритных статорных лопаток компрессора пред-
назначены двухсторонние лопаточные станки ЭХО производства ОАО «ИНТЦ 
«Искра» («Искра 38.5», «Искра 38.5.1» с площадью обработки до 200 см2, рис. 7, 
8), а также модернизированные силами ОАО «ИНТЦ «Искра» станки моделей 
ЭХС-10А, ЭХС-10Б. Основная цель внедрения ЭХО на модернизированных 
станках: обеспечение производительности обработки на новых станках (Искра 
38.5, Искра 38.5.1); обеспечение точности и производительности обработки.
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Рис. 6. Станок ЭХО bET8096Mφ-2D

Таблица 1
Параметры рабочих лопаток компрессора высокого давления, обеспеченные методом 

ЭХО

№ Наименование лопаток Размеры 
пера, мм Материал

Точность 
обработки, 

мкм

Шероховатость 
Ra, мкм

1 Рабочая лопатка КВД
3-я ступень 40×35 ВТ-8М ±20 0,32

2 Рабочая лопатка КВД
4-я ступень 35×30 ВТ-8М ±20 0,32

3 Рабочая лопатка КВД
5-я ступень 25×23 ХН35ТЮ-ВД ±20 0,32

Рис. 7. Станок «Искра 38.5.1» с площадью обработки до 200 см2
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Рис. 8. Рабочая камера станка «Искра 
38.5.1» 

Рис. 9. Вид мастер-лопаток и статорных 
лопаток после ЭХО

Наиболее существенными факторами, влияющими на обеспечение точно-
сти обработки лопаток и качества поверхности при ЭХО на имеющихся станках, 
являются:

1)	 качественное изготовление электродов-инструментов и  другой оснастки 
(базовые приспособления, кассеты);

2)	 стабильность параметров электролита (уровень зашламленности, темпера-
тура);

3)	 площадь токоподвода к лопаткам.
Основные требования к  рабочей части электрода-инструмента: высокая 

электропроводность, коррозионная стойкость, хорошая адгезия к  электроэро-
зионным покрытиям, механическая прочность, высокая обрабатываемость [2]. 
На ПАО «УМПО» применяются 2  метода изготовления электродов-инстру-
ментов: механической обработкой на многокоординатном фрезерном станке 
и с применением мастер-лопаток на станках ЭХО методом обратной полярно-
сти. Применение мастер-лопаток (рис. 9) позволяет производить многократное 
восстановление поверхности электродов-интрументов и  значительно ускорить 
восстановление новых электродов-интрументов, а  также компенсировать от-
клонения при изготовлении оснащения для ЭХО лопаток. Опыт ПАО «УМПО» 
показывает, что данный метод является более предпочтительным по сравнению 
с  изготовлением профиля электродов-инструментов на многокоординатных 
фрезерных станках.

Для поддержания стабильности температуры электролита станки ЭХО обес
печены термостабилизаторами (чиллерами). Для обеспечения степени чистоты 
электролита к станкам ЭХО подключены пресс-фильтры и системы микрофиль-
трации. При этом применяются как индивидуальные (рис. 10), так и групповые 
системы очистки.

Для токоподвода к лопатке применяются токоподводящие технологические 
бобышки, обрезаемые после ЭХО. Габариты бобышек определяются площадью 
обрабатываемой поверхности и должны составлять не менее 20–25% от нее. 

Изменение технологии производства лопаток компрессора при внедрении 
импульсной ЭХО профиля пера и прикомлевого участка приведено в таблице 2. 
Как видно из таблицы 2, внедрение ЭХО способствует сокращению производ-
ственного цикла, исключению целого ряда операций, в том числе наиболее тру-
доемких (фрезерование), снижению процента брака за счет уменьшения доли 
ручного труда (полирование).



285

Рис. 10. Вид системы очистки электролита станка производства ООО «ЕСМ»:
1 — термостабилизирующее устройство, 2 — пресс-фильтр, 3 — основной бак, 4 — 

экологический модуль

Предварительные расчеты показывают, что годовая экономия от внедрения 
одного высокоточного импульсного станка ЭХО профиля пера лопаток в срав-
нении с фрезерованием с ЧПУ составит 11,6 млн руб. в год при условии полной 
загрузки станков, а срок окупаемости составит 3,49 лет.

Основные направления развития ЭХО лопаток на ПАО «УМПО» в настоя-
щее время выглядят следующим образом:

1.	 Повышение стойкости оснащения (кассет, приспособлений), подвержен-
ного анодному растворению.

2.	 Проведение работ по отработке круговой электрохимической обработки 
(с кромками) лопаток с исключением ручных полировальных работ.

3.	 Повышение точности обработки крупногабаритных лопаток (свыше 
200 см2).

4.	 Разработка оборудования и технологии ЭХО моноколёс.
5.	 Отработка технологии упрочнения профиля пера после ЭХО. 
6.	 Повышение экологической чистоты процесса ЭХО. 
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Таблица 2
Стадии обработки лопаток компрессора при различных методах обработки профиля 

пера

Вальцевание профиля пера

Заготовка-
штамповка

Обработка 
замка и хво-
стовика

Вальцевание 
пера

Фрезеро-
вание при-
комлевого 
участка

Удаление об-
лоя по перу

Обработка 
кромок 
и отделка 
пера

Фрезерование профиля пера

Заготовка-
штамповка

Обработка 
замка и хво-
стовика

Фрезеро-
вание пера 
и прикомле-
вого участка

Шлифова-
ние пера 
и прикомле-
вого участка

Полиро-
вание пера 
и прикомле-
вого участка

Обработка 
кромок 
и отделка 
пера

ЭХО профиля пера

Заготовка-
штамповка

Обработка 
замка и хво-
стовика, 
бобышки

ЭХО пера и прикомлевого участка Обработка 
кромок 
и отделка 
пера

Для удовлетворения требований КД необходимо также после операции 
ЭХО профиля пера сформировать радиусы скругления кромок и обеспечить ше-
роховатость поверхности. 

Одним из  перспективных методов, обеспечивающих данные требования, 
может являться электролитно-плазменное полирование (ЭПП). Так, для ПАО 
«УМПО» в ФГБОУ ВПО «УГАТУ» была создана установка ЭПП модели EPP-
50EM (рис. 11), подобран электролит, отработаны режимы обработки на образ-
цах и лопатках из титановых сплавов (рис. 14). Сущность процесса заключается 
в следующем. Обрабатываемая деталь (анод) погружается в ванну с электроли-
том, являющуюся катодом. Вокруг обрабатываемой детали под воздействием 
токов высоких напряжений формируется парогазовая оболочка, через которую 
происходит протекание импульсных и диффузионных электрических разрядов. 
При этом наибольшая вероятность разрядов существует на микровыступах по-
верхности, и удаление материала в основном происходит на них. Таким образом 
происходит сглаживание поверхности (рис. 12, 13).

Основные преимущества применения ЭПП:
1.	 Снижение шероховатости поверхности за 5–8  мин. на 2  класса (до 

Ra0,1 мкм), что ведет к повышению тяги двигателя на 1,5%.
2.	 Удаление концентраторов напряжений, острых кромок, центров коррозии, 

что ведет к повышению усталостной прочности на 5–10%.
3.	 Высокая производительность (в  6  раз выше в  сравнении с  механическим 

полированием для лопаток, в десятки раз — для моноколес), что обеспечи-
вает общее снижение трудоемкости (до 20%) и себестоимости изготовления 
лопаток.

4.	 Возможность обработки площадей до 500см2  (на экспериментальной 
установке EPP-50EM), что позволяет применить многоместную оснастку.
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5.	 Возможность закругления кромок до нужного радиуса в  зависимости от 
времени обработки и снимаемого припуска.

6.	 Снижение потребности в  дефицитных высококвалифицированных ка-
драх, снижение воздействия вредных факторов производства в виде вибра-
ции, наличия в воздухе металлической пыли и др.

7.	 Возможность автоматизации процесса полирования.
8.	 Исключение прижогов и  влияния человеческого фактора в  процессе 

полирования.
В настоящее время проведены опытные работы, обеспечивающие сниже-

ние шероховатости поверхности с Ra0,32 (после ЭХО) до Ra0,1 и менее (после 
ЭПП). Также проведены опытные работы по формированию радиусов скругле-
ния кромок после ЭХО методом ЭПП (рис. 15–16). Проведенные усталостные 
испытания показывают, что применение ЭПП не снижает усталостную проч-
ность лопаток.

Рис. 11. Установка EPP-50EM

               

Рис. 12. Лопатка после ЭХО                                   Рис. 13. Лопатка после ЭПП
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Рис. 14. Кромка образца 
из ВТ6 до и после 

операции ЭПП

Рис. 15. Кромка лопатки 
после ЭХО

Рис. 16. Кромка лопатки 
после ЭХО и ЭПП

Основные направления развития ЭПП лопаток на ПАО «УМПО» в настоя-
щее время выглядят следующим образом:

1.	 Разработка и создание промышленной установки ЭПП для обработки пло-
щадей до 6000см2, для обработки ПШХВЛ, моноколёс.

2.	 Разработка и применение многоместной оснастки для ЭПП лопаток.
3.	 Расширение номенклатуры обрабатываемых материалов с  различным 

состоянием поверхности (после шлифования, полирования, ЭХО, эрозии 
и др.). Продолжение опытных работ по ЭПП интерметаллидов титана.

4.	 Продолжение работ по формированию радиусов скругления кромок 
лопаток. 

5.	 Разработка и  применение совместно с  ЭПП различных методов повы-
шения ресурса работы лопаток (ионная имплантация, покрытия и др.). 

ЛИТЕРАТУРА
1.	 Физико-химические методы обработки в  производстве газотурбинных двигате-

лей: учеб. пособие /  Ю. С. Елисеев, В. В. Крымов, А. А. Митрофанов и  др.; под ред. 
Б. П. Саушкина. М.: Дрофа, 2002. 656 с.

2.	 Электрофизические и электрохимические методы обработки материалов: учеб. по-
собие (в  2  т.). Т. I. Обработка материалов с  применением инструмента /  под ред. 
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ОБЗОР СОВРЕМЕННЫХ ЛАЗЕРНЫХ ТЕХНОЛОГИЙ 
АВИАДВИГАТЕЛЕСТРОЕНИЯ

Огромный разрыв между передовыми разработками и производством, произо-
шедший в последние десятилетия, лишь недавно начал обратно сокращаться. Сре-
ди технологий, активно разрабатывавшихся в  нашей стране и  только начинающих 
применяться, есть ряд лазерных технологий в отрасли авиадвигателестроения. Ковка 
упругих сталей и сплавов, прецизионная гибка, фильерное бескратерное сверление, 
контролируемое микропрофилирование, дезактивация и  мягкое удаление ржавчи-
ны, а также поджиг топливной смеси — всё это с применением лазеров обрело ре-
альность или существенно повысило эффективность. Данный обзор призван кратко 
осветить передовые технологические направления отрасли с применением лазеров.

Лазерная ковка титановых лопаток (laser peening)

Гонка за соотношением прочности и веса давно привела крупнейших про-
изводителей лопаток к  монструозным фабрикам, прессующим титан. Однако 
в  России была разработана технология, позволяющая эффективно прессовать 
тугоковкие сплавы (в том числе титан) с помощью наводимых высокоэнергети-
ческих ударных волн (рис. 1). Современное сравнение с иными способами ге-
нерации ударных волн указывает на преимущество лазерного метода [1]. Сама 
технология заключается в покрытии целевой поверхности слоем тонкой испаря-
емой плёнки, поверх которой в общем случае наливается слой воды.

Рис. 1. Принципиальная схема протекания процессов при лазерной ковке [2]

Плёнку подвергают сфокусированному облучению высокомощным корот-
ким лазерным импульсом (порядка 10 ГВт). Пленка мгновенно образует плаз-
менные микровзрывы, которые посредством инертности покрывающей среды 
отдают всю свою энергетику в генерацию ударной волны. Полученная механи-
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ческая волна обрушивается на поверхность металла кратковременным воздей-
ствием, игнорирующим упругие характеристики среды. Благодаря длительности 
(десятки нс) и  частоте следования импульсов (условно произвольная), данная 
технология позволяет строго контролируемо получать механическое упрочне-
ние даже таких упругих металлов, как титан.

Упрочнённые лопатки имеют уменьшенный износ и  повышенную проч-
ность. При этом локальность и кратковременность воздействия не создает на-
пряжений в толще детали, что не привносит пагубного роста хрупкости.

Непосредственно в России данные разработки курирует НИИЛФ ГОИ [4].

Лазерная гибка тонкостенных деталей (laser forming)

Проблема точного формирования тонкостенных деталей и работа с упру-
гими сплавами породили технологию под названием «LASER forming», что по-
русски означает лазерная топоморфия (нет устоявшегося термина). Суть техно-
логии заключается в бесконтактном управлении геометрией тонкостенных по-
верхностей путём создания рёбер и областей напряжённости.

Рис. 2. Схема формирования изгиба в контролируемую посредством режима сторону

Одна из основных особенностей лазера — локальность воздействия. Опира-
ясь именно на это свойство, возможен строго контролируемый рост дислокаций 
и напряжений в металле как по величине, так и по расположению. На рисун-
ке 2 показаны основные процессы этой технологии. Варьируя время экспози-
ции материала в  зависимости от физических свойств жидкой фазы, получают 
напряжение растяжения или сжатия. Благодаря этому можно без приложения 
физического воздействия задать объекту целевую форму, в  которой он будет 
испытывать минимальные напряжения (что, в  свою очередь, повышает проч-
ность). Таким образом получают сложные точные формы деталей, обладающие 
целостностью структуры.

Лазерное фильерное сверление (precision laser drilling)

Равномерное сечение по глубине при практически любых диаметрах отвер-
стия — цель технологических процессов изготовления сопел, фильер и жиклё-
ров.

Современные лазерные установки позволяют получать отверстия без рас-
плавленных фаз вплоть до субмикронных [3] размеров. Это достигается благода-
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ря возможности фокусировать свет и управлять распределением интенсивности 
по сечению пучка (рис. 3). Свет высокой интенсивности, поглощаясь в среде, 
испаряет материал послойно вплоть до сквозного отверстия.

Более того, с помощью лазеров возможно сверление отверстий даже в та-
ких материалах, как алмаз. Но механизм данной технологии основан не на не-
посредственном удалении вещества, а на контролируемом выжигании отверстия 
с помощью плазмы, образующейся от присадочного агента, (например, плёнки 
на поверхности).

Данная технология успешно нашла себя в компактных фильтрах, регламен-
тированных фильерах и прочих деталях с отверстиями, имеющими высокие тре-
бования к отклонениям формы.

Лазерное микропрофилирование и микроструктурирование  
(laser structuring)

Обледенение кабины пилотов, двигателей и  элементов управления само
лётом нередко приводили к  трагедиям. Это происходит из-за смачивания по-
верхности частичками воды, которые мгновенно замерзают на больших скоро-
стях. Однако если поверхность строго упорядоченно профилировать шерохо-
ватостью, немного меньшей размера молекулы воды, то жидкость попросту не 
может смочить такую поверхность. Жидкость с таких поверхностей мгновенно 
скатывается несмачивающим шариком.

Рис. 4. Типичное профилирование металлической поверхности  
(слева — Foto Fraunhofer-Institut für Lasertechnik ILT, Aachen;  

справа — https://www.knmf.kit.edu/LMP.php)

Рис. 3. Слева — лазерно-вырезанный тонкостенный фильтр (стенки 1 мм, 
d10), справа — упорядоченные отверстия 50 мкм в нитриде кремния без 

кратеров. (50 µm square holes in SiN, image courtesy of oxford lasers) [3]
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Суть технологии в  следующем: в  лазерном луче возможен контроль рас-
пределения интенсивности по области экспозиции, а  это обеспечивает пред-
сказуемость воздействия на поверхность. Из-за этого образуется определённо 
расположенная топология заданного размера. Ориентируясь на конкретные па-
раметры молекул воды, некоторые авиагиганты (например, Boeing) приступили 
к созданию опытных партий лобовых частей самолетов с антиобледеняющимися 
поверхностями.

Лазерная дезактивация поверхностей и чистка (laser cleaning)

Применяемые в технике и отечественной авиации сплавы преимуществен-
но являются проводниками. А электроны, переносящие заряды, скапливаются 
на поверхности металлов (это пространство называется скин-слоем), что, в свою 
очередь, делает основной объем проводников хорошо экранированным от внеш-
него излучения. Исследование радиоактивно загрязнённых металлических объ-
ектов подтвердило, что быстрые заряженные частицы, порождающие вредный 
радиоактивный фон, застревают в микронных поверхностных слоях.

На базе непрерывных CO2 лазеров удалось создать технологии дезактива-
ции металлических поверхностей с  помощью контролируемых микровзрывов, 
при которых отрываются краевые частицы облучаемой поверхности, оставляя 
нетронутым основной объем (рис. 5). Точно таким же образом удаляются корро-
зия и ржавчина, которые тоже распространяются тонкослойно [7].

Рис. 5. Лазерно-очищенные лопатки (laser.com.ru)

Лазерный поджиг топлива двигателей (laser-induced breakdown)

Перегорание свечей зажигания и вероятностный характер поджига топлив-
ной смеси обратили взор исследователей на лазерные технологии, которые по-
зволяют осуществлять поджиг в любой точке рабочего объема с большой вероят-
ностью и ресурсом работы.

Технологически оптический пробой представляет собой сфокусирован-
ный в точке пространства лазерный луч, который вызывает микровзрыв в связи 
с превышением пороговой плотности мощности среды. Энергия сфокусирован-
ного света может быть настолько велика, что по аналогичной технологии осу-
ществляется даже термоядерное слияние атомов.

В данный момент в  России лазерным поджигом ракетных двигателей ак-
тивно занимается НПО «Энергомаш» [6].
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Рис. 6. Воздушный оптический пробой

Пока, данные способы и технологии ввиду инертности предприятий вне-
дряются только для передовых военных разработок. Однако их стремительное 
развитие с каждым годом расширяет спектр возможных применений и увеличи-
вает интерес со стороны технологов и разработчиков.
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ЗАЩИТА ТИТАНОВЫХ СПЛАВОВ  
ОТ ВЫСОКОТЕМПЕРАТУРНОГО ОКИСЛЕНИЯ МЕТОДОМ 
МИКРОДУГОВОГО ОКСИДИРОВАНИЯ

В статье рассмотрены возможности микродугового оксидирования как воз-
можный метод защиты титановых сплавов от высокотемпературного окисления. 
Установлено, что сформированное покрытие имеет хорошую адгезию со сплавом. 
При температурах испытания 550, 600 и 700°С в течение 200 ч на поверхности покры-
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тия отсутствует оксид титана. По показателю жаростойкости полученное покрытие 
из оксида алюминия Al2O3 существенно превосходит возможности серийно применя-
емых покрытий, сформированных путем обжига шликеров, газового алитирования, 
а также платино-алюминидных покрытий.

Актуальность

Примерно на треть от массы конструкций современных газотурбинных 
двигателей составляют титановые сплавы. На сегодняшний день, максималь-
ная предельная температура псевдо-α-сплавов составляет около 540°C. Эта мак-
симальная допустимая температура применения титановых сплавов является 
средней температурой для дисков и лопаток последних ступеней компрессора. 
Поэтому диски и  лопатки последних ступеней компрессора изготавливаются 
из никелевых сплавов, которые почти в два раза тяжелее титановых. Создание 
компрессора сделанного полностью из титановых сплавов стало стимулом для 
обширных исследований и  разработок в  области повышения температуры ис-
пользования титановых сплавов. Компания Роллс-Ройс (Rolls-Royce) планиру-
ет применять в перспективных двигателях лопатки, изготовленные из Ti-Al [1]. 
Отечественные разработки направлены на создание нового класса интерметал-
лидных титановых сплавов на основе упорядоченной орто-Ti2NbAl-фазы [2, 3]. 
После внедрения нового класса титановых интерметаллидных сплавов для по-
вышения надежности и  ресурса возникнет необходимость в  разработке меро-
приятий по повышению жаростойкости. Основным способом противодействия 
окислению является применение жаростойких защитных покрытий.

Существует широкое разнообразие методов нанесения жаростойких за-
щитных покрытий [4–10]. Одним из них является микродуговое оксидирование 
(МДО), которое позволяет получать керамоподобные покрытия различного на-
значения: износостойкие, коррозионностойкие, жаростойкие, электроизоляци-
онные и теплостойкие. Обычно формирование покрытий методом микродуго-
вого оксидирования сопровождается ростом твердости, повышением износо-
стойкости, теплостойкости и  жаростойкости. Однако керамические оксидные 
покрытия, такие как интерметаллиды, обладают низкой вязкостью, пластично-
стью. Поэтому такие пленки покрытия на деталях из титановых сплавов можно 
рассматривать как твердый износостойкий материал, обеспечивающий хоро-
шую коррозионную стойкость и жаростойкость.

Материалы и методы исследования

Микродуговое оксидирование проводили в типичном составе электролита: 
КОН = 3  г/л, Na2SiО3 = 10  г/л, H2O — дистиллированная вода остальное, при 
температуре 25±5  °C. Температуру поддерживали в  диапазоне 20÷30°С в  про-
цессе оксидирования. Следует отметить, что с ростом температуры растет пори-
стость покрытия, например при 20°С объемная пористость не превышает 3–4%, 
тогда как при 40°С пористость может достигать 14–15 %. Плотность тока в нача-
ле процесса составляла 30–35 А/дм2, а после выхода на режим — 20 А/дм2. Время 
оксидирования выбирали в зависимости от толщины слоя. Скорость роста тол-
щины покрытия составляла 0,5–0,7 мкм/мин. Процесс вели на переменном токе 
при напряжении 600–800 В. 
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Исследование защиты титановых сплавов от высокотемпературного окис-
ления проводили на образцах из сплава ВТЗ-1. На поверхность образцов плаз-
менным и  газопламенным методами наносили алюминий и  оксид алюминия, 
с последующим микродуговым оксидированием поверхности. Толщина покры-
тия варьировалась от 20 мкм до 100 мкм. После формирования покрытия образ-
цы подвергались изотермическому окислению на воздухе в печи в течение 200 ч 
при следующих температурах: 550, 600, 700°С. 

Результаты исследований

При температуре 550°С покрытие толщиной 15–20 мкм не содержит отслое
ний, трещин и других дефектов и в его структуре отсутствуют ионы титана и ле-
гирующих элементов, которые входят в состав сплава ВТЗ-1 (рис. 1, таблица 1).

Рис. 1. Плазменное напыление электрокорунда толщиной 20 мкм после МДО.  
Окисление на воздухе при 550°С в течение 200 ч (×2500)

Таблица 1
Распределение элементов в покрытии толщиной 20 мкм после окисления при 550°С 

в течение 200 ч

O Al Si Ti Cr Fe Mo

покрытие 46,14 53,86 – – – – –
переходная зона 44,18 7,08 0,10 47,77 0,47 0,23 0,16
основа – 6,08 0,37 89,83 1,41 0,36 1,95
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В переходном слое, сформированном при нанесении покрытия толщи-
ной 3–5 мкм, присутствуют ионы титана, кислорода и легирующих элементов  
сплава.

При температуре 550°С в оксидном слое покрытия толщиной 0,1 мм, грани-
чащем с газовой средой, через 200 ч окисления наблюдается незначительное со-
держание титана, хрома и железа, которые вошли в состав покрытия в процессе 
МДО (рис. 2, табл. 2).

Рис. 2. Плазменное напыление электрокорунда толщиной 100 мкм после МДО. 
Окисление на воздухе при 550°С в течение 200 ч (×1000)

Таблица 2
Распределение элементов в покрытии толщиной 100 мкм после окисления при 550°С 

в течение 200 ч

O Al Si Ti Cr Fe Mo

покрытие 49,46 48,58 – 0,17 1,50 0,29 –
переходная зона 47,27 20,95 0,14 30,72 0,36 0,38 0,19
основа – 6,26 0,34 89,21 1,44 0,44 2,32

При температуре 600°С ионы титана, хрома и  железа также наблюдаются 
на всей глубине покрытия как полученного напылением алюминия толщиной 
60 мкм с последующим МДО, так и при напылении оксида алюминия с последу-
ющим МДО (рис. 3, 4).
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Рис. 3. Плазменное напыление электрокорунда толщиной 100 мкм после МДО. 
Окисление на воздухе при 600°С в течение 200 ч (×1000)

Рис. 4. Газопламенное напыление алюминия толщиной 60 мкм после МДО.  
Окисление на воздухе при 600°С в течение 200 ч (×1000)
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При температуре 700°С через 200 ч ионы титана также обнаружены в по-
верхностном слое покрытия «алюминий + МДО» и «оксид алюминия + МДО», 
хотя окисления ионов титана в  поверхностном слое не наблюдается (рис.  5, 
табл. 3, рис. 6, табл. 4).

Рис. 5. Газопламенное напыление алюминия толщиной 60 мкм после МДО.  
Окисление на воздухе при 700°С в течение 200 ч (×1000)

Таблица 3
Распределение элементов в покрытии толщиной 60 мкм после окисления при 700°С 

в течение 200 ч

O Al Si Ti Cr Fe Mo

покрытие 53,53 46,20 – 0,20 – 0,07 –
переходная зона 45,46 14,17 0,14 39,18 0,36 0,41 0,30
материал основы – 6,82 0,41 88,48 1,48 0,53 2,27

Обсуждение результатов

Наличие незначительного содержания титана в  верхней части покрытия 
свидетельствует о диффузионном перемещении ионов титана к границе раздела 
покрытия с газовой средой в процессе окисления. Диффузия элементов сплава 
в пленку покрытия из оксида алюминия наблюдается прежде всего в зоне приле-
гающей к сплаву. В ряде случаев здесь образуются смешанные оксиды алюминия 
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и титана, содержащие 34–39% Ti, 14 % А1, 45-50% О2. Под этой зоной образу-
ется тонкая прослойка сплава с α-структурой, содержащая 94–96% Ti и 3–4% 
А1. Наличие такой прослойки связано с переходом части β-стабилизаторов в со-
единения с  оксидом алюминия. Формирование такой своеобразной металло
керамической структуры на границе со сплавом обеспечивает хорошую адгезию 
покрытия со сплавом. На поверхности покрытия отсутствует оксид титана при 
температурах испытания 550, 600 и 700°С в течение 200 ч.

Керамическое покрытие из  оксида алюминия обладает достаточно высо-
кими барьерными свойствами. Покрытие можно рассматривать как толстую 
твердую пленку из оксида алюминия. В этом случае ионы титана и кислорода 
под действием градиента активности диффундируют через пленку покрытия 

Рис. 6. Плазменное напыление электрокорунда толщиной 100 мкм после МДО. 
Окисление на воздухе при 700°С в течение 200 ч (×1000)

Таблица 4
Распределение элементов в покрытии толщиной 100 мкм после окисления при 700°С 

в течение 200 ч

O Al Si Ti Cr Fe Mo

покрытие 57,55 41,46 – 0,21 0,33 0,45 –
переходная зона 50,56 14,03 0,08 34,58 0,23 0,29 0,23
материал основы – 6,74 0,37 88,58 1,49 0,43 2,38
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в противоположных направлениях. С ростом концентрации дефектов структуры 
пленки покрытия будет расти и скорость окисления. В данном случае скорость 
окисления контролируется скоростью диффузии ионов титана через пленку по-
крытия к  поверхности. Судя по распределению титана по глубине покрытия, 
при температуре 700°С через 200 ч изотермического окисления на воздухе тонкие 
плотные пленки оксида алюминия сохраняются на поверхности образцов и по-
зволяют служить надежным барьером для защиты титановых сплавов от окисле-
ния (рис. 7).

Рис. 7. Распределение титана по глубине слоя на сплаве ВТ3-1 в зависимости от толщины 
покрытия (δ) из оксида алюминия после окисления при температуре 700°С в течение 

200 ч: 1 — 20 мкм, 2 — 60 мкм, 3 — 100 мкм

Выводы

1.	 Покрытие толщиной 60 мкм и 100 мкм на сплаве ВТЗ-1 обеспечивает на-
дежную защиту от газовой коррозии при температурах 550–700°С больше 
200 ч и может быть рекомендовано для защиты деталей газотурбинных дви-
гателей из титановых сплавов от газовой коррозии (лопатки компрессора, 
детали реактивного сопла и др.).

2.	 Покрытие толщиной 15–20 мкм может быть рекомендовано для использо-
вания при температурах не выше 550–600°С. 

3.	 По показателю жаростойкости керамическое покрытие из оксида алюми-
ния Al2O3, полученное методом МДО, существенно превосходит алитиро-
ванное и алюмосилицированное покрытия, сформированные путем обжига 
соответствующих шликеров, газового алитирования, а также возможности 
платино-алюминидных покрытий.
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ПРИМЕНЕНИЕ НОВЫХ МАТЕРИАЛОВ  
В КОНСТРУКЦИИ КВД ПЕРСПЕКТИВНОГО ДВИГАТЕЛЯ

Рассмотрены механические, прочностные, технологические свойства новых 
конструкционных материалов — титанового жаропрочного сплава ВТ41, сваривае-
мого жаропрочного сплава на никелевой основе ВЖ172-ИШ, титановых интерме-
таллидных сплавов ВТИ-4 и ВИТ1 — применительно к использованию этих материа
лов в конструкции роторных и статорных деталей КВД перспективного двигателя.

Создание двигателя нового поколения невозможно без решения принци-
пиально новых конструкторских, технологических и материаловедческих задач. 
Причем взаимосвязь этих направлений настолько глубока, что в настоящее вре-
мя уже почти невозможно установить четкую границу приоритетов и важности 
того или иного конструкторского решения, возможности конкретной иннова-
ционной технологии и свойств новых конструкционных материалов. При этом 
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все указанные направления создания нового двигателя решают главную зада-
чу — минимизация массы отдельных деталей ГТД и его узлов.

Конструкция компрессора высокого давления (КВД) перспективного дви-
гателя (ПД) будет работать при более высоких температурах на входе, масса узла 
должна быть ниже массы КВД двигателя предыдущего поколения, а ресурс уве-
личен в несколько раз.

Решение поставленных задач невозможно без применения новых конструк-
ционных сплавов, какими являются титановый деформируемый жаропрочный 
сплав ВТ41, свариваемый жаропрочный сплав на никелевой основе ВЖ172-
ИШ, титановые интерметаллидные сплавы ВТИ-4 и ВИТ1. Все перечисленные 
материалы разработаны во ФГУП «ВИАМ».

Сплав ВТ41 является псевдо-б-сплавом и относится к системе Ti-Al-Sn-Zr-
Mo-W-Si-Fe. Данный сплав по плотности соответствует плотности основных 
конструкционных титановых сплавов, а по характеристикам длительной проч-
ности и МЦУ сплав ВТ41 значительно превосходит дисковый сплав ВТ18У [1,2]. 
При этом технологические свойства этого сплава, такие как свариваемость, тех-
нологичность при обработке давлением, технологичность при обработке реза-
нием и другие остаются на уровне традиционных титановых сплавов, используе
мых в авиационном моторостроении.

Основным преимуществом сплава ВТ41  следует считать его жаропроч-
ность, этот сплав имеет самую высокую рабочую температуру среди титановых 
сплавов, которая достигает 600°С. В таблице 1 приведены сравнительные дан-
ные по механическим свойствам и длительной прочности сплавов ВТ41, ВТ18У, 
ВТ8-1 и ВТ25У, которые используются для изготовления дисков первых ступе-
ней КВД. 

Зарубежными аналогами сплава ВТ41 являются сплав IMI834 (Великобри-
тания) и Ti1100 (США). Эти сплавы также имеют рабочую температуру до 600°С. 
Сплав IMI834  использован в  первых ступенях КВД двигателя Trent 800  (Rolls’ 
Royce), а сплав Ti1100 применен в конструкции КВД двигателя GE90 (General 
Electric).

Таблица 1
Свойства отечественных титановых сплавов [1, 2]

Сплав Â
20σ , МПа

20
0,2σ , МПа д20, % Â

600σ , МПа
Длительная прочность  

100
tσ  (при Траб), МПа

ВТ41
Б + в-деформация, 
отожженное 
состояние

1055–1125 935–1060 8,0 655 600
100 295=σ

ВТ18У
в-деформация 930 835 6,0 560 ˜

˜ ˜=σ

ВТ8-1 1020 980 12,5 Â
˜ ˜=σ 450

50 685=σ

ВТ25У
Б + в-деформация 1100 950 10,0 Â

500 700=σ 500
100 685=σ
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В таблице 2 приведены квоты превосходства сплава ВТ41 по сравнению со 
сплавом IMI834.

Как видно из  этой таблицы, квоты превосходства сплава ВТ41  к  сплаву 
IMI834  составляют от 3,5% до 33%, особенно значимо преимущество сплава 
ВТ41 по длительной прочности и малоцикловой усталости.

Таблица 2
Квоты превосходства сплава ВТ41 по сравнению со сплавом IMI834 [1, 3]

Наименование 
свойства

Уровень свойств
Квоты

превосходства (%) по 
сравнению с аналогом

IMI834

ВТ41 IMI 834

поковка весом до 100 кг
б + в-деформация

штамповка, пруток
б + в-деформация

s0,2
20, МПа 1015 910 11,5

sВ
20, МПа 1070 1030 3,5
d, % 8,0 6,0 33
y, % 16,0 15,0 6,5

KCU, кДж/см2 225 180 25
sВ

550, МПа 700 – –
sВ

600, МПа 645 585 10
sВ

650, МПа 520 – –
s100

550, МПа 470 – –
s500

550, МПа 370 – –
s100

600, МПа 300 300 –
s500

600, МПа 240 – –
МЦУГЛ

20, МПа 
(N = 104 ц) 1040 915 13,5

		                а	            б
Рис. 1. Внешний вид полученной заготовки рабочего колеса из сплава ВТ41 (а)  

и её вид после проведения черновой механической обработки (б)
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В АО «НПЦ газотурбостроения “Салют”» ведутся работы по изготовлению 
рабочих колес первых ступеней и цапфы КВД из сплава ВТ41, а также сварных 
узлов из этих деталей.

Совместно с ФГУП «ВИАМ» и ПАО «Корпорация ВСМПО — АВИСМА» 
освоен технологический процесс изготовления крупногабаритных заготовок 
из сплава ВТ41. На рисунке 1 показан внешний вид полученной заготовки рабо-
чего колеса (а) и ее вид после проведения черновой механической обработки (б).

На кольцевых образцах сплава ВТ41 была отработана технология электронно-
лучевой сварки. Определены параметры режима ЭЛС, обеспечивающие получение 
бездефектного сварного соединения. Разработанный режим послесварочной тер-
мической обработки обеспечивает механические свойства сварного шва близкие 
к свойствам основного металла. Уровень остаточных напряжений в околошовной 
зоне после термообработки находится на приемлемо низком уровне.

Согласно критерию Симса—Хагела [4], сплав ВЖ172-ИШ относится к груп-
пе удовлетворительно свариваемых никелевых сплавов, поскольку суммарное со-
держание алюминия и титана, образующих упрочняющую γ-, γ΄-фазу, в сплаве 
не превышает 5%, а содержание самой γ-, γ΄-фазы находится на уровне 22–23%.

В настоящее время сплав ВЖ172-ИШ является самым жаропрочным свари-
ваемым сплавом на никелевой основе. Данный сплав незначительно уступает по 
длительной прочности никелевым дисковым сплавам типа ЭП741НП, но имеет 
по сравнению с этими сплавами одно важное технологическое преимущество — 
удовлетворительную свариваемость. Поэтому при создании конструкции свар-
ного ротора сплав ВЖ172-ИШ был выбран для изготовления дисков последних 
ступеней КВД ПД. 

Аналогами сплава ВЖ172  можно рассматривать отечественные сваривае-
мые сплавы на никелевой основе ЭП708, ЭП718 и Inconel718 (США).

Таблица 3
Квоты превосходства сплава ВЖ172 по сравнению со свариваемыми сплавами 

ЭП708 и Inconel718

Наименование 
свойства

Уровень свойств
Квоты

превосходства (%) по 
сравнению с аналогами

ВЖ 172–ИШ* ЭП708* Inconel718** ЭП708 Inconel718

20
Bσ , МПа 1320–1360 1180 1350 15,3 0,7

600
100σ , МПа 960 – 870 – 10,3

650
100σ , МПа 800 – 635 – 26

700
100σ , МПа 630 490 500 28,6 26

750
100σ , МПа 460 – 345 – 33,3

* — паспортные данные; ** — по данным [5]
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Как видно из таблицы 3 [5], сплав ВЖ172-ИШ имеет значительные квоты 
превосходства по сравнению с этими материалами, которые достигают 33,3%.

В АО «НПЦ газотурбостроения «Салют» ведутся работы по изготовлению 
дисков последних ступеней и вала КВД из сплава ВЖ172-ИШ и сварного узла 
из этих деталей.

Совместно с ФГУП «ВИАМ» и АО «МЗ «Электросталь» освоен технологиче-
ский процесс изготовления крупногабаритных заготовок из сплава ВЖ172ИШ. 
На рисунке 2 показан внешний вид полученной заготовки диска (а) и ее вид по-
сле проведения черновой механической обработки (б).

		                а	            б
Рис. 2. Внешний вид полученной заготовки из сплава ВЖ172-ИШ (а)  

и её внешний вид после черновой механической обработки (б)

В работе [6] для определения возможности применения сплава ВЖ172-
ИШ в сварных конструкциях ротора КВД, имеющих сечение под сварку свыше 
10 мм, были решены следующие задачи:

—— определена способность сплава к образованию качественного сварного со-
единения методом электронно-лучевой сварки;

—— выбран оптимальный режим термической обработки сварного узла;
—— определены механические свойства сварного соединения и  исследована 
микроструктура сварного шва.
Электронно-лучевая сварка кольцевых заготовок с  горизонтальным рас-

положением шва была проведена на установке ЭЛУ20. Принимая во внимание 
данные работы [7], где отрабатывалась технология электронно-лучевой сварки 
листов сплава ВЖ172-ИШ различной толщины, а также данные исследований 
[6] был определен оптимальный режим сварки кольцевых образцов.

В вышеуказанной работе [6] были исследованы следующие схемы термиче-
ской обработки:

•• схема № 1: закалка → ЭЛС → закалка → старение
•• схема № 2: закалка → ЭЛС → старение.

Режимы закалки и старения соответствовали паспорту на сплав.
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Были проведены сравнительные испытания на кратковременную проч-
ность при 20°С и испытания на длительную прочность при температуре 700°С 
с уровнем нагрузки, соответствующим среднему значению предела длительной 
прочности сплава ВЖ172-ИШ по паспорту. Результаты испытаний представле-
ны в таблице 4.

Таблица 4
Результаты сравнительных испытаний образцов, термообработанных по выбранным 

схемам [6]

Схема 
термообработки

Место вырезки 
образца

Â
20σ 20

0,2σ д20 ш20 Длительная 
прочность 700

630τ
МПа % час

№ 1
Основной 
металл 1230 970 12,3 10,0 164

Сварной шов 1240 950 12,0 10,8 170

№ 2
Основной 
металл 1245 970 12,1 10,6 100

Сварной шов 1240 963 12,4 9,8 62

Сопоставление результатов испытаний образцов на кратковременную 
прочность свидетельствует о  практически одинаковых значениях прочности 
и пластичности, независимо от схемы термообработки сварного соединения.

Однако сравнительные испытания на длительную прочность сварных об-
разцов при температуре 700°С и  нагрузке 630  МПа показывают существенное 
преимущество (около 70%) по времени до разрушения образцов, термообрабо-
танных по схеме №1 (с закалкой после сварки и последующим старением).

Уровень объёмных остаточных сварочных напряжений в  околошовной 
зоне определялся на плоских образцах толщиной 12 мм тензометрическим ме-
тодом. Было установлено, что после сварки в околошовной зоне наблюдаются 
растягивающие напряжения до 420 МПа. Однако последующая термообработка 
снижает их практически до нулевого уровня (от –40 до +10 МПа).

Таким образом, в технологическом процессе изготовления сварного бара-
бана последних ступеней ротора КВД была заложена схема термической обра-
ботки сварного узла: закалка → ЭЛС → закалка + старение. 

Для оценки эффективности применения нового класса материалов, титано-
вых интерметаллидных сплавов, в конструкции демонстратора КВД ПД заложе-
на одна роторная деталь — рабочая лопатка 5-й ступени из сплава ВИТ1 и одна 
статорная деталь — внутренний корпус из сплава ВТИ-4.

В настоящее время наиболее готовыми к внедрению следует считать тита-
новые интерметаллидные сплавы на основе орторомбического интерметаллида 
Ti2AlNb (орто-сплавы), к которым относятся сплавы ВТИ-4 и ВИТ1 [8–11]. Ти-
тановые орто-сплавы благодаря удачному сочетанию технологических, механи-
ческих и эксплуатационных свойств имеют перспективы для длительной работы 
в деталях ГТД в температурном интервале 650–700°С. Сплав ВТИ-4 удовлетво-
рительно сваривается электроннолучевой сваркой [8].
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Сплав ВТИ-4 (рабочая температура до 650°С, плотность 5100 кг/мм3) в кон-
струкции КВД ПД должен заменить никелевый свариваемый сплав ЭП708 (плот-
ность 8550 кг/м3).

Сплав ВИТ1 (рабочая температура до 700°С, плотность 5280 кг/м3) предна-
значен для замены лопаточного сплава ЭП718 плотностью 8290 кг/м3. Обладая 
высокими значениями удельной прочности, сплавы ВТИ-4 и ВИТ1 вследствие 
недостаточной технологической пластичности требуют тщательной отработ-
ки технологических параметров обработки давлением, термической обработки 
и последующей механической обработки.

Совместно с  ФГУП «ВИАМ» и  ПАО «Корпорация ВСМПО-АВИСМА» 
были разработаны технологические процессы изготовления кольцевых загото-
вок из сплава ВТИ-4 и прутков диаметром 45 мм из сплава ВИТ1, согласно кото-
рым на промышленном оборудовании ВСМПО были получены первые партии 
полуфабрикатов (рис. 3).

		       а		  б
Рис. 3. Внешний вид кольцевых заготовок из сплава ВТИ-4 (а) и прутков диаметром 

45 мм из сплава ВИТ1 (б)
Авторы выражают благодарность за помощь в работе сотрудникам ФГУП 

«ВИАМ», АО «Чепецкий механический завод», ПАО «Корпорация ВСМПО-
АВИСМА» Б. С. Ломбергу, О. С. Кашапову, Е. Б. Алексееву, Н. А. Ночовной, 
Д. А. Тимербаеву, А. В. Новак, И. С. Мазалову, Н. К. Мельникову, М. О. Ледеру, 
А. С. Шибанову.

Выводы

1.	 Впервые изготовлены крупногабаритные заготовки блисков из  спла-
ва ВТ41, крупногабаритные заготовки дисков и  вала КВД ПД из  сплава 
ВЖ172-ИШ, а также кольцевые заготовки из сплава ВТИ-4 и прутковые за-
готовки из сплава ВИТ1.

2.	 На кольцевых образцах отработаны режимы электронно-лучевой сварки 
сплавов ВТ41 и ВЖ172ИШ, а также режимы термической обработки свар-
ных соединений из  этих сплавов, позволяющие получать механические 
свойства сварных соединений, равные свойствам основного металла. При 
этом уровень остаточных напряжений в околошовной зоне, после проведе-
ния термической обработки, находится на допустимо низком уровне.
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3.	 В настоящее время «АО «НПЦ газотурбостроения “Салют”» ведет работы 
по изготовлению деталей КВД ПД из  заготовок из  новых сплавов ВТ41, 
ВЖ172ИШ, ВТИ4 и ВИТ1.
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СВЕРХЗВУКОВЫЕ ПЛАЗМЕННЫЕ ПОТОКИ  
В ПРОЦЕССАХ НАНЕСЕНИЯ ПОКРЫТИЙ  
И ПОЛУЧЕНИЯ ДИСПЕРСНЫХ МАТЕРИАЛОВ 

Представлены предварительные результаты разработки сверхзвукового плазмо-
трона для повышения скорости частиц материала в процессе нанесения покрытий. 
Приводятся данные визуализации воздушной струи, истекающей в  сверхзвуковом 
режиме (температура 3800 К, скорость 1900 м/с, М = 1.6), демонстрирующие волно-
вую структуру потока — диски Маха. Проводится сравнение характеристик напыле-
ния износостойких покрытий системы Ni-Cr-Si-B-C в дозвуковом и сверхзвуковом 
режимах. Анализируются структура и пористость образцов покрытий. Установлено, 
что применение сверхзвукового потока позволяет поднять среднюю скорость напы-
ляемых частиц до 500 м/с, а твердость покрытия до 683 HV. Показаны возможности 
получения мелкодисперсных (20–60 мкм) металлических порошков путем распыле-
ния проволок диаметром 1 мм сверхзвуковым плазменным потоком.

Введение 

В настоящее время семейство технологий газотермического напыления 
широко используются для получения функциональных покрытий различного 
назначения, особое место среди которых занимают износостойкие покрытия. 
Развитие высокоскоростных технологий в течение последних 20 лет — сначала 
детонационного напыления, а  позже высокопроизводительного сверхзвуково-
го газопламенного  — убедительно продемонстрировало преимущества плот-
ных покрытий на основе металлических материалов, получаемых при высоких 
скоростях частиц дисперсной фазы на уровне 700  м/с и  выше. Применение 
традиционного плазменного напыления, заслужившего за полвека репутацию 
доступного и  надежного метода, было смещено в  область высокотемператур-
ных материалов (керамика) либо покрытий, не требующих наиболее высоких 
эксплуатационных показателей. Причиной этому являются сравнительно низ-
кие скорости (150–300  м/с), достигаемые частицами напыляемого материала 
в плазменном потоке. Однако универсальность метода плазменного напыления, 
его высокая производительность, конкурентная стоимость оборудования и экс-
плуатации, отсутствие жёстких требований безопасности по работе с взрывоо-
пасными газами подталкивает производителей газотермического оборудования 
к разработке плазмотронов, генерирующих высокоскоростные плазменные по-
токи. Так, за последние годы были представлены сверхзвуковые версии плазмо-
тронов известных производителей: TriplexPro-210 (Oerlikon Metco, Швейцария), 



310

Axial III (Northwest Mettech, Канада), 100HE (Progressive Surface, США), PL-S 
(Plazer, Украина).

В настоящем докладе представлены предварительные результаты иссле-
дований по разработке сверхзвукового плазмотрона, проводимых в  Институте 
теоретической и прикладной механики СО РАН в 2016 году. Разработка плаз-
мотрона направлена на повышение скорости напыляемых частиц в процессе на-
несения покрытий, также рассматривается возможность снижения размеров по-
рошков, получаемых диспергированием металлических расплавов плазменной 
струей.

Разработка сверхзвукового плазмотрона

Работы производились на основе напылительного плазмотрона ПНК-
50 (ИТПМ СО РАН), использующего в качестве плазмообразующего газа воздух 
(рис.  1, а). Небольшое количество пропан-бутана добавляется в  воздух, кото-
рый идёт на завесу анода плазмотрона, и при необходимости в воздух, который 
используется в  качестве транспортирующего и  фокусирующего газов. Воздух 
представляет собой наиболее доступный и дешёвый рабочий газ, добавка про-
пан-бутана предотвращает окисление анода плазмотрона и напыляемых метал-
лических материалов. Существенной особенностью плазмотрона является узел 
кольцевого ввода порошка с  газодинамической фокусировкой, обеспечиваю-
щий высокую эффективность инжекции материала в плазменную струю [1]. Для 
получения сверхзвукового потока была рассчитана геометрия узла кольцевого 
ввода порошка в виде сопла Лаваля (рис. 1, б). Критическое сечение сопла со-
ставляет 6 мм, расчетные параметры плазменного потока на выходе из сопла при 
работе в штатном режиме: температура 3800 К, скорость 1900 м/с (Мах = 1.6).

Рис. 1. Внешний вид плазмотронов ПНК-50 в модификациях для напыления металлов 
и керамики (а); схема участка канала плазмотрона с узлом ввода порошка в виде сопла 

Лаваля (б)

Исследования пространственной структуры плазменной струи, а также из-
мерения скорости и температуры дисперсной фазы в процессе напыления про-
водились с  помощью оригинальной оптической системы экспресс-контроля, 
построенной на базе цифровой камеры и  спектрометра видимого диапазона 
длин волн [2–4]. На рисунке 2, а показан внешний вид струи в процессе напыле-
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ния износостойкого материала Ni-Cr-Si-B-C размерностью 20–63 мкм. Можно 
видеть, что поток частиц имеет плотную структуру с  углом расхождения не 
более 5°. На рисунке 2, б приведено изображение начального участка струи (без 
порошка), на котором отчетливо видна волновая структура недорасширенного 
сверхзвукового потока в осевой части. Синий цвет на периферии струи отвечает 
пропан-бутановой защитной оболочке. На рисунке  2, в  и  г представлена 
визуализация структуры сверхзвуковой струи с  примением оператора Собеля 
к монохромному изображению струи.

Рис. 2. Изображение сверхзвуковой плазменной струи: 
а — процесс напыления порошка Ni-Cr-Si-B-C, б — недорасширенная сверхзвуковая 
струя плазмы с дисками Маха, в — визуализация аксиальной структуры сверхзвуковой 
струи — диски Маха, г — визуализация радиальной структуры сверхзвуковой струи — 

основная центральная струя и защитный периферийный поток

Напыление покрытий из порошковых материалов

Для исследования возможностей нанесения покрытий в сверхзвуковом ре-
жиме проведены эксперименты по напылению самофлюсующегося износостой-
кого сплава системы Ni-Cr-Si-B-C фракции 20–63 мкм. Для сравнения также был 
исследован дозвуковой режим напыления с использованием стандартного сопла 
диаметром 8 мм [5]. В таблице 1 представлено сравнение основных характеристик 
использованных режимов напыления и  свойств полученных покрытий. Для 
измерения скорости и  температуры частиц с  помощью оптической системы 
наблюдался участок напылительной струи на дистанциях 160–230  мм от среза 
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сопла плазмотрона. Фокальная плоскость оптической системы располагалась 
на оси напылительной струи, а  глубина резко изображаемого пространства 
(ГРИП) составляла 5  мм. Образцы покрытий были нанесены на основу 
(труба из  низкоуглеродистой стали с  наружным диаметром 60  мм и толщиной 
стенки 3  мм), подвергнутую предварительной пескоструйной обработке. 
Толщина напылённых покрытий составляла 300–700  мкм. Для проведения 
металлографических исследований использовали оптический микроскоп 
Carl Zeiss Axio Observer A1m. Пористость покрытий определяли при помощи 
программного обеспечения Axio Vision Multiphase (Carl Zeiss). Микротвердость 
структурных составляющих покрытий оценивали на микротвердомере Wolpert 
Group 402MVD при нагрузке 10 г.

Таблица 1
Сравнение характеристик напыления порошка Ni-Cr-Si-B-C фракции 20–63 мкм

Дозвуковое Сверхзвуковое

Режим напыления
Электрическая мощность плазмотрона, кВт 48 52
Скорость плазмы1, м/с 1200 1900
Температура плазмы1, К 3800 3800
Дистанция напыления, мм 170 200

Характеристики напылительной струи на дистанции напыления
Скорость частиц2, м/с 307±62 504±68
Температура частиц2, К 2845±145 2938±110
Диаметр струи3, мм 14.7 9.6
Характеристики покрытий
Общая пористость, % 3 5
Средний размер пор, мкм 13 10
Твердость, HV 358±61 683±108

1  Оценка среднемассовых параметров плазменного потока по мощностным 
характеристикам плазмотрона.

2 Среднее значение ± среднеквадратическое отклонение.
3 Диаметр струи на дистанции напыления 170 мм, на который приходится 90% частиц.

На рисунке 3 представлены результаты измерения скорости и температуры 
частиц напыляемого материала. На рисунке 3, а видно, что на дистанциях 170–
220 мм от среза сопла плазмотрона средняя скорость частиц в сверхзвуковом ре-
жиме напыления находится на уровне 500 м/с, в то время как в дозвуковом режи-
ме — на уровне 300 м/с. Такое повышение скорости является существенным, так 
как приводит к увеличению кинетической энергии частиц более чем в 2,5 раза. 
Важно заметить, что температура частиц в  сверхзвуковом режиме несколько 
выше, чем в дозвуковом режиме, влияние этого параметра на качество покрытия 
будет рассмотрено ниже. На рисунке 3, в приведено сравнение распределений 
скорости частиц в сечении струи на дистанции 170 мм, на котором видно, что 
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сверхзвуковая струя характеризуется не только более высоким средним значени-
ем скорости, но и значительно меньшим «хвостом» из низкоскоростных частиц. 
Максимальные температуры частиц в обоих режимах примерно равны, но до-
звуковая струя характеризуется более широким распределением в сторону низ-
кой температуры (рис. 3, г). С практической точки зрения важно, что поток ча-
стиц в сверхзвуковой струе является более концентрированным: ширина струи 
составляет 9.6 мм против 14.7 мм в дозвуковой струе. Из практики известно, что 
концентрированная напылительная струя обеспечивает более однородные зна-
чения скорости и температуры частиц в пятне напыления.

Рис. 3. Сравнение характеристик частиц дисперсной фазы в дозвуковом и сверхзвуковом 
напылительных потоках: 

а — изменение средней скорости частиц вдоль длины струи, б — изменение средней 
температуры частиц вдоль длины струи, в — распределения скоростей частиц 

на дистанции 170 мм, г — распределения температур частиц на дистанции 170 мм,  
д — распределение радиальных координат частиц на дистанции 170 мм

Изображение микроструктуры покрытий, полученных в  дозвуковом 
и  сверхзвуковом режимах напыления, представлено на рисунке  4. В  обоих 
случаях покрытия имеют слоистую структуру, состоящую преимущественно 
из  полностью растекшихся и  затвердевших частиц. Благодаря высокой скоро-
сти частиц в сверхзвуковом потоке такое покрытие имеет более тонкую струк-
туру: средняя толщина деформированных частиц (сплэтов) составляет 4–6 мкм, 
а средний размер пор — 10 мкм. Для сравнения, в покрытии, полученном в до-
звуковом режиме, средняя толщина сплэтов составляет 8–10 мкм, а средний раз-
мер пор — 13 мкм. Важно, что покрытия, полученные в сверхзвуковом режиме, 
характеризуются в 2 раза более высокими значениями микротвердости по срав-
нению с покрытиями, полученными в дозвуковом режиме (см. табл. 1).
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Нельзя не отметить, что общая величина пористости покрытия, полу-
ченного в  сверхзвуковом режиме, выше и  составляет около 5%. Это связано 
с фрагментацией (разбрызгиванием) жидких капель при соударении на высоких 
скоростях с твердой поверхностью. При прочих равных условиях (температура 
частиц, шероховатость основы и т. д.) данный эффект более выражен при высо-
ких скоростях частиц. Кроме того, следует отметить, что при напылении покры-
тий в сверхзвуковом режиме происходил более интенсивный нагрев подложки. 
Вопрос оптимизации режима сверхзвукового напыления, направленного на по-
давление разбрызгивания напыляемых частиц и снижения пористости покры-
тия, является задачей текущий работы.

Рис. 4. Поперечный шлиф покрытий, полученных в дозвуковом (а) и сверхзвуковом 
режимах (б)

Диспергирование металлических проволок сверхзвуковым 
плазменным потоком

Технологии получения сферических порошков металлов и сплавов метода-
ми газоструйного распыления расплавов хорошо известны и давно применяются 
в  промышленности. Ключевыми вопросами в  этой области являются химиче-
ская чистота получаемых материалов и  размер получаемых частиц. Типичный 
размер таких порошков составляет 60–100  мкм. Развитие технологий прямого 
выращивания металлических деталей с использованием лазеров обусловило по-
требность в металлических порошках размером 20–50 мкм с гладкой сфериче-
ской поверхностью. Для этих целей было опробовано применение разработан-
ного сверхзвукового плазмотрона. 

Процесс дробления жидких капель набегающим потоком газа характери-
зуется значением числа Вебера We 2 /f p fD U= ρ σ , в котором ρf и Uf — плотность 
и скорость (относительно капли) потока газа, D — диаметр капли, σ — поверх-
ностное натяжение расплава. Процесс дробления капель в потоке продолжается 
до тех пор, пока число Вебера не станет ниже критического значения êðWe 10≈ . 
Таким образом, характерный размер капель, получаемых газовым распылением 
расплавов, зависит от скорости потока как 2~1/p fD U .
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Рис. 5. Процесс распыления проволоки из нержавеющей стали в плазменном потоке (а), 
внешний вид полученного сферического порошка (б), распределение по размерам частиц 

полученного порошка (в)

В экспериментах проводилось распыление проволоки из нержавеющей ста-
ли диаметром 1 мм, которую подавали в плазменную струю через отверстие в вы-
ходном сопле плазмотрона со скоростью 10 м/мин (15 кг/ч). На рисунке 5, изо-
бражающем процесс распыления проволоки плазменном потоке, можно видеть, 
что начальный размер капель при выходе из сопла составляет около 1 мм. Далее 
исходные капли в один или несколько этапов дробятся до размеров в несколько 
десятков микрон и ускоряются газовым потоком. На рисунке 5, б представлен 
внешний вид полученного порошка, а на рисунке 5, в — распределение частиц 
по размерам. Как видно, частицы имеют сферическую форму, средний размер 
составляет 39 мкм (d10 = 23 мкм, d90 = 57 мкм).

Выводы

Разработана конструкция электродугового плазмотрона для напыления по-
рошковых материалов в  режиме сверхзвукового истечения плазменной струи. 
Работа выполнена на основе напылительного плазмотрона ПНК-50, оснащен-
ного узлом кольцевого ввода порошка, в качестве плазмообразующего газа ис-
пользуется воздух. Небольшое количество пропан-бутана добавляется в воздух, 
который идёт на завесу анода плазмотрона, и при необходимости в воздух, кото-
рый используется в качестве транспортирующего и фокусирующего газов.

Проведено сравнение скорости и температуры частиц материала Ni-Cr-Si-
B-C фракции 20–63 мкм при напылении в дозвуковом и сверхзвуковом режи-
мах. Установлено, что в сверхзвуковом потоке средняя скорость частиц дости-
гает 500 м/с (в дозвуковом —300 м/с), средняя температура частиц изменяется 
незначительно. Поток частиц в сверхзвуковой струе является более концентри-
рованным, диаметр пятна напыления составляет 9.6 мм. Изучение полученных 
покрытий показало, что образцы, напыленные в сверхзвуковом режиме, имеют 
более мелкую структуру, сформированную сплэтами меньшей толщины и высо-
кую твердость на уровне 685 НV. Однако пористость таких покрытий составила 
5%, что превышает значения пористости образцов, полученных в  дозвуковом 
режиме. Режим напыления покрытий с помощью сверхзвуковой струи требует 
дальнейшей оптимизации.
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На примере материала нержавеющей стали показаны возможности получе-
ния мелкодисперсных (20–60 мкм) металлических порошков путем распыления 
проволок сверхзвуковым плазменным потоком.

Работа выполнена при частичной поддержке РФФИ (грант №15-48-00100).

ЛИТЕРАТУРА
1.	 Kuzmin V. I., Mikhal’chenko A. A., Kovalev O. B., Kartaev E. V., Rudenskaya N. A. The 

technique of formation of the axisymmetric heterogeneous flow for thermal spraying of 
powder materials // J. of Thermal Spray Technology. 2012. Vol. 21, N 1. P. 159–168.

2.	 Dolmatov A. V., Gulyaev I. P., Gulyaev P. Yu., Jordan V. I. Control of dispersed-phase tempera-
ture in plasma flows by the spectral-brightness pyrometry method // IOP Conference Series: 
Materials Science and Engineering. 110 (2016) 012058.

3.	 Ермаков К. А., Долматов А. В., Гуляев И. П. Система оптического контроля скорости 
и температуры частиц в технологиях газотермического напыления // Вестник Югор-
ского гос. ун-та. 2014. № 2 (33). С. 56–68.

4.	 Долматов А. В., Гуляев И. П., Лысков Е. А., Москаленко В. О. Автоматизация теплофи-
зических исследований процесса газотермического напыления покрытий // Много-
ядерные процессоры, параллельное программирование, ПЛИС, системы обработки 
сигналов. 2016. № 6. С. 192–201.

5.	 Kornienko E. E., Lapushkina E. J., Kuzmin V. I., Vaschenko S. P., Gulyaev I. P., Kartaev E. V., 
Sergachev D. S., Kashapov N., Sharifullin S., Fayrushin I. Air plasma sprayed coatings of self-
fluxing powder materials // Journal of Physics: Conference Series. 2014. Vol. 567. P. 012010.

УДК 669.295, 621.762
Е. В. Борисов, А. А. Попович, В. Ш. Суфияров, 
И. А. Полозов, Д. В. Масайло, А. В. Орлов
Институт металлургии, машиностроения и транспорта,  
ФГАОУ ВО «СПбПУ», Санкт-Петербург 
evgenii.borisov@icloud.com

ПРИМЕНЕНИЕ ЖАРОПРОЧНОГО НИКЕЛЕВОГО СПЛАВА 
В АДДИТИВНЫХ ТЕХНОЛОГИЯХ

Аддитивные технологии в настоящее время являются одними из наиболее дина-
мично развивающихся процессов получения сложнопрофильных изделий. В частно-
сти, технология селективного лазерного плавления позволяет получать такие изделия 
из металлических порошков без использования дополнительной оснастки. В работе 
было проведено исследование микроструктуры и  свойств образцов изготовленных 
из жаропрочного никелевого сплава Inconel 718 посредством селективного лазерного 
плавления. Исследование микроструктуры полученных образцов позволило оценить 
конфигурацию застывших ванн расплава, их взаимное расположение. Высота этих 
ванн больше толщины слоя, что говорит о значительном переплавлении нижележа-
щего слоя. Микроструктура образцов представляет собой направленные столбчатые 
дендритные ячейки. Проведенное исследование показало различия фазового состава 
исходного порошкового материала и компактных образцов. Эти различия обуслов-
ливаются разницей скоростей охлаждения металла при кристаллизации при газовой 
атомизации порошка и лазерной обработке сплава в процессе селективного лазер-
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ного плавления. В результате исследования установлено влияние толщины слоя при 
построении образцов на прочностные и  пластические свойства образцов. При ис-
пользовании более тонкого слоя прочностные свойства выше, а пластические ниже, 
чем при использовании более толстого слоя. Выявлено также влияние положения об-
разцов при их изготовлении на прочностные и пластические свойства. Горизонталь-
но выращенные образцы показывают более высокие прочностные свойства и низкую 
пластичность, чем вертикальные образцы.

Введение

Традиционно изделия из жаропрочных сплавов, используемые для изготов-
ления деталей ГТД, получают такими методами, как литьё, обработка металлов 
давлением, а также с использованием методов порошковой металлургии [1, 2].

Традиционные методы изготовления предполагают изготовление дорого-
стоящей инструментальной оснастки, производство которой может занять дол-
гое время. При традиционном производстве деталей из  жаропрочных сплавов 
масса исходной заготовки может во много раз превышать массу готового изде-
лия. В процессе механической обработки образуется большое количество струж-
ки, требующей дополнительной переработки.

Развитие аддитивных технологий, в  частности технологии селективного 
лазерного плавления, позволяет изготавливать изделия из металла посредством 
расплавления металлических порошков и  получения сплошной твердофазной 
структуры [3]. Метод селективного лазерного плавления делает возможным из-
готовление деталей сложной геометрической формы, получение которых тра-
диционными методами зачастую является сложнореализуемым либо вовсе не-
возможным. Помимо этого, аддитивные технологии позволяют сократить время 
получения готового продукта. Производство может быть начато сразу же после 
того, как изделие прошло стадию проектирования. Таким образом, время с мо-
мента проектирования изделия до получения готовой детали может быть со-
кращено с нескольких недель до нескольких дней. Использование технологии 
селективного лазерного плавления позволяет повысить коэффициент использо-
вания материала и тем самым снизить стоимость производства.

Селективное лазерное плавление является многофакторной технологией. 
Для управления технологическим процессом необходимо понимание влияния 
того или иного параметра на конечный результат. К основным параметрам дан-
ной технологии можно отнести следующие: мощность лазерного излучения, 
скорость сканирования поверхности лазером, стратегия (маршрут) сканирова-
ния, расстояние между единичными векторами сканирования, толщина слоя 
построения, рабочая атмосфера, температура подогрева платформы и слоя по-
рошка. Все из них оказывают влияние на формирование единичных треков, сло-
ев и, следовательно, изделия в целом.

В ряде работ [4–6] представлены исследования селективного лазерного 
плавления порошка никелевого сплава Inconel 718, однако в указанных работах не 
описываются свойства исходных порошковых материалов, а также не проведены 
исследования механических свойств при различных толщинах слоя построения.

Целью данной работы являлось проведение исследования порошка нике-
левого сплава Inconel 718 как исходного материала для технологии селективного 
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лазерного плавления, изучение микроструктуры и  механических свойств об-
разцов, а также исследований влияния толщины слоя построения селективного 
лазерного плавления на плотность, структурно-фазовый состав и механические 
свойства изготавливаемых изделий.

Методика исследований и оборудование

Изготовление образцов производили на установке селективного лазерно-
го плавления SLM 280HL производства компании SLM Solutions GmbH. Уста-
новка оборудована двумя иттербиевыми волоконными лазерами мощностью 
400  и  1000  Вт с  операционными фокусами луча 81  и  700  мкм соответственно, 
характеристическая длина излучения 1070 нм, максимальная скорость сканиро-
вания до 15  м/с. Максимальные габаритные размеры изделий ограничены ра-
бочей зоной установки, которая составляет 280×280×350 мм. Работа установки 
осуществляется в  атмосфере инертного газа (азот или аргон), выбор которого 
определяется используемым порошковым материалом.

В качестве исходного материала использовали порошок жаропрочного 
сплава Inconel  718, полученный газовой атомизацией расплава и  поставлен-
ный компанией-производителем установки СЛП. Химический состав сплава 
Inconel 718 приведен в таблице 1.

Рентгенограммы образцов были получены на дифрактометре Bruker D8 
Advance на излучении CuKα. Предварительный фазовый анализ осуществляли 
с использованием программы DIFFRACplus Eva и базы данных JCPDS PDF-2.

Таблица 1
Химический состав сплава Inconel 718 [7]

Элемент Ni+Co Cr Fe Nb+Ta Mo Ti Al

Содержание, 
% масс. 50,0–55,0 17,0–21,0 ост. 4,7–5,5 2,8–3,3 0,6–1,2 0,2–0,8

Испытания для определения механических свойств проводились согласно 
ГОСТ 1497 84 на испытательной машине Zwick/Roell Z100 (Германия) с макси-
мальным усилием 99 640 Н, позволяющим проводить испытания на растяжение, 
сжатие, изгиб при комнатной температуре.

Исследование микроструктуры проводили на световом оптическом микро-
скопе Leica DMI 5000 в диапазоне увеличений от 50 до 1000 крат.

Результаты исследований и их обсуждение

На рисунке 1 представлены изображения порошка исследуемого сплава, по-
лученные с помощью сканирующего электронного микроскопа. Частицы имеют 
форму, близкую к  сферической, однако на некоторых частицах присутствуют 
наросты-сателлиты (рис. 1, б), характерные для порошков, полученных газовой 
атомизацией расплава. Ввиду бестигельного способа получения порошка по-
верхность частиц отображает литую структуру материала на СЭМ-изображениях 
без специального травления.
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а б
Рис. 1. СЭМ-изображение частиц сплава Inconel 718, полученных газовой атомизацией 

расплава:
а — общий вид; б — морфология поверхности частицы

а в

б г

Рис. 2. Микроструктура образцов, полученных по технологии СЛП при толщине слоя 
построения 50 мкм (а, б) и 30 мкм (в, г)

На фотографиях шлифов компактных образцов, полученных методом се-
лективного лазерного плавления (рис. 2, а, в), видны дугообразные линии, ото-
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бражающие поперечное сечение застывших микрованн расплава. Высота этих 
областей в  среднем составляет около 50  мкм при толщине слоя построения 
30 мкм и 80 мкм при толщине слоя построения 50 мкм. Это говорит о значитель-
ном повторном переплаве предыдущего слоя при лазерной обработке вне зави-
симости от применяемой толщины слоя построения. Помимо этого, для избежа-
ние образования пор между соседними проходами лазерного излучения расстоя-
ние между проходами подбирается таким образом, чтобы происходил частичный 
переплав соседних участков, оплавление происходит внахлест (см. рис. 2, а, в).

Микроструктура образцов представляет собой направленные столбчатые 
дендритные ячейки, направление роста которых, как правило, соответству-
ет направлению движения источника тепла (лазера). Поперечный размер яче-
ек составляет ~0,9–1,1  мкм при толщине слоя построения 50  мкм (рис.  2,  б), 
и ~0,701500,9 мкм при толщине слоя построения 30 мкм (рис. 2, г). Это свиде-
тельствует о более высокой скорости охлаждения при кристаллизации в случае 
более тонкого слоя.

Для изучения фазового состава компактных образцов изготовленных селек-
тивным лазерным плавлением была произведена съемка рентгеновской дифрак-
тограммы и последующая расшифровка по методу Ритвельда для оценки весо-
вых долей кристаллических фаз, результаты которой представлены в таблице 2.

Затвердевание порошкового материала при его получении по технологии 
газовой атомизации происходит в  неравновесных условиях за счёт высоко-
скоростного охлаждения в  потоке инертного газа, что оказывает влияние на 
полноту протекания фазовых превращений, поэтому исходный порошок спла-
ва Inconel 718 в основном состоит из γ-Ni-фазы. Также присутствуют фазы γ'-
Ni3Al, γ''-Ni3Nb и δ''-Ni3Nb.

В процессе селективного лазерного плавления скорости охлаждения метал-
ла ниже (~104–105 К/с, тогда как при распылении ~106 К/с), это, в совокупности 
с воздействием зон термического влияния на соседние микрообъемы материала, 
обусловливает отличие фазового состава компактного материала от порошка: 
содержание фаз γ'-Ni3Al, γ''-Ni3Nb и δ''-Ni3Nb в компактных образцах несколь-
ко больше, чем в порошке. Обычно в жаропрочных сплавах на никелевой основе 
содержание γ'-фазы составляет 40–60% с равномерно распределенными и при-
близительно одинаковыми по размеру выделениями [1, 2]. Такого содержания 
упрочняющих выделений добиваются посредством многостадийной термиче-
ской обработки.

Таблица 2
Результаты рентгеноструктурного исследования образцов из сплава Inconel 718

Образец
Содержание фаз, %

γ-Ni γ'-Ni3Al γ''-Ni3Nb δ''-Ni3Nb

Исходный порошок 90 3,7 4,4 1,9
Компактный образец, толщина слоя 30 мкм 89,6 2,0 5,9 2,5
Компактный образец, толщина слоя 50 мкм 86,8 1,9 8 3,3
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Содержание γ-Ni-фазы в компактном образце изготовленном при толщине 
слоя построения 30 мкм выше, чем у образца, полученного при толщине слоя 
50  мкм, что может быть связано с  большими скоростями охлаждения при ис-
пользовании слоя меньшей толщины.

Далее были произведены заготовки, из которых посредством механической 
обработки были получены образцы для исследования механических свойств. За-
готовки изготавливались как в вертикальном, так и в горизонтальном направ-
лении. По результатам испытания на растяжение определяли предел текучести, 
предел прочности и относительное удлинение образцов, которые представлены 
в таблице 3.

Таблица 3
Результаты испытаний образцов на растяжение из сплава Inconel 718, изготовленных по 

технологии СЛП

Толщина слоя 
построения Образец Предел текучести 

σ0,2, МПа
Предел прочности 

σв, МПа
Относительное 
удлинение δ, %

50 мкм
Горизонтальный 646±10 1049±10 27,2±3
Вертикальный 609±10 949±10 31,7±3

30 мкм
Горизонтальный 807±10 1051±10 21,9±3
Вертикальный 675±10 957±10 27,7±3

Как видно из таблицы 3, у образцов, изготовленных при толщине слоя по-
строения 30 мкм, прочностные свойства выше, а пластичность ниже в сравнении 
с образцами, изготовленными при толщине слоя 50 мкм. Также установлено, что 
горизонтально выращенные образцы показывают более высокие прочностные 
свойства и низкую пластичность, чем вертикальные образцы. Аналогичная за-
висимость механических свойств от положения образцов подтверждается стан-
дартом ASTM F3055 [8].

Выводы

Технология селективного лазерного плавления является перспективным 
инструментом для изготовления сложнопрофильных изделий из  металлов 
и сплавов, в то же время это сложная многофакторная система, параметры кото-
рой могут оказывать значительное влияние на конечный результат.

Исходный порошок имеет форму частиц, близкую к сферической с неболь-
шим количеством наростов-сателлитов.

Микроструктурные исследования показали, что на протравленных шлифах 
образцов отчетливо видны продолговатые следы от проходов лазерного луча. 
На микрошлифах, сделанных параллельно направлению выращивания, видны 
дугообразные линии, отображающие морфологию застывших микрованн рас-
плава. Высота этих областей в  среднем составляет около 50  мкм. Это говорит 
о значительном повторном переплаве предыдущего слоя при лазерной обработ-
ке. Ширина застывших микрованн составляет ~140–160 мкм.

В результатах испытаний на разрыв при комнатной температуре обна-
ружено различие в  прочностных характеристиках образцов, изготовленных 
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в горизонтальном и вертикальном направлениях. Горизонтальные образцы де-
монстрируют более высокий предел текучести и  прочности, разброс значений 
прочности и пластичности у горизонтальных образцов меньше, чем у образцов, 
изготовленных в вертикальном направлении. Таким образом, измеренные меха-
нические характеристики демонстрируют наличие анизотропии свойств в гори-
зонтальном и вертикальном направлении.
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ПРИМЕНЕНИЕ АДДИТИВНЫХ ТЕХНОЛОГИЙ  
В АВИАДВИГАТЕЛЕСТРОЕНИИ

В работе рассмотрено применение аддитивных технологий в  авиадвигателе-
строении. Представлен мировой опыт по производству деталей и узлов ГТД. 

Рассмотрены две принципиальные схемы аддитивного производства. Техноло-
гия Powder Bed Fusion позволяет производить детали с высокой точностью и высо-
ким качеством поверхности, в то время как технология Directed Energy Deposition по-
зволяет изготавливать крупногабаритные изделия в десятки раз быстрее. Также в ра-
боте представлен опыт изготовления деталей и  узлов ГТД в  Санкт-Петербургском 
политехническом университете Петра Великого.
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Введение

В настоящее время наиболее актуальными задачами в  авиа- и  двигателе-
строении являются снижение массы изделий, экономия материала, а также по-
вышение эксплуатационных характеристик изделий, что приводит к  увеличе-
нию сложности деталей. В частности, одним из способов снижения массы узлов 
является уменьшение количества отдельных деталей и элементов их соединения, 
однако такие конструкции зачастую обладают более сложной конфигурацией, 
что приводит к особенным требованиям в технологии производства подобных 
изделий [1].

Традиционно для изготовления изделий сложной конфигурации исполь-
зовались литейные технологии. В  частности, одним из  методов изготовления 
сложнопрофильных изделий является способ точного литья в  разовые формы 
либо литьё под давлением [2]. При других технологиях, например при исполь-
зовании ковки или штамповки, такие изделия сложно извлечь из  пресса либо 
совсем невозможно изготовить.

Развитие промышленности требует существенной модернизации существу-
ющих технологий, а также создание новых. Особую роль в этом играют аддитив-
ные технологии (АТ).

АТ, или технологии послойного синтеза, в настоящее время являются одни-
ми из  наиболее динамично развивающихся перспективных производственных 
процессов [3]. Они предоставляют инженерам инновационный подход к проек-
тированию и изготовлению деталей по сравнению с традиционными методами 
литья и обработки на металлорежущих станках. Применение АТ во многих слу-
чаях обеспечивает большую свободу в  выборе конфигурации изделия, что по-
зволяет оптимизировать массовые и функциональные параметры детали за счёт 
использования сотовых, ячеистых и иных сложных структур, уменьшения тол-
щины стенок, а также объединения в единую конструкцию нескольких деталей 
и узлов, изготавливая их как единое целое [1].

В настоящее время за рубежом крупные компании, занимающиеся произ-
водством авиационной техники, активно осваивают и  внедряют в  свои техно-
логические процессы аддитивные технологии [4–10]. В  частности, компания 
Boeing создала крупный центр исследования и разработки по аддитивным тех-
нологиям в Сент-Луисе. Он занимается как производством прототипов изделий 
из полимерных материалов, так и производством конечных деталей газотурбин-
ных двигателей. Так, например, при производстве впускных каналов для дви-
гателей высотных самолётов компания применила аддитивные технологии. Это 
позволило произвести детали и отправить их заказчику через два месяца для по-
сле получения заказа.

Также компания Airbus использовала технологию селективного лазерного 
плавления для уменьшения массы шарнирного крепления, применив в его кон-
струкции легковесные и прочные решётчатые конструкции (рис. 1) [11].

В данный момент GE Aviation полностью перевели процесс изготовления 
форсунок газотурбинных двигателей на аддитивные технологии. В  компании 
GE работает более 300 машин, а к 2020 г. планируется изготовить более 100 тыс. 
деталей посредством аддитивных технологий [5].
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Рис. 1. Шарнирное крепление до и после оптимизации конструкции  
под аддитивное производство [11]

Калифорнийская компания SpaceX активно использовала аддитивные 
технологии в  строительстве Super Draco  — двигателя, который будет работать 
в космическом корабле следующего поколения Dragon V2. В частности, камера 
сгорания была изготовлена при помощи трехмерной печати [6]. Американское 
космическое агентство (NASA) — один из лидеров по применению аддитивных 
технологий при изготовлении деталей к космическому грузовику Space Launch 
System (рис. 2) [12].

Рис. 2. Испытание системы впрыска топлива двигателя NASA

Aerojet Rocketdyne объявила, что она успешно завершила серию испытаний 
системы впрыска топлива демонстрационного двигателя Bantam, работающего 
на жидком кислороде/керосине [7]. Для её производства использовалась тех-
нология селективного лазерного плавления. Эти успехи позволили компании 
начать разработку двигателя, который полностью будет построен посредством 
аддитивных технологий [7].

Он будет иметь несколько преимуществ по сравнению с двигателями, по-
строенными по традиционным технологиям. В  частности, его производствен-
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ный цикл был сокращен с года до двух месяцев. Количество движущихся частей 
двигателя было снижено с десятка до трёх. Этот усовершенствованный подход 
помог снизить производственные затраты на 65% по сравнению с традиционны-
ми производственными процессами.

В международном сообществе, так же, как и в России, устоявшейся клас-
сификации аддитивных технологий пока не принято. Различные авторы подраз-
деляют их следующим образом:

•• по применяемым строительным или модельным материалам (жидкие, сы-
пучие, полимерные, металлопорошковые и т. д.);

•• по наличию или отсутствию лазера;
•• по методам подвода энергии для фиксации слоя построения (с  помощью 

теплового воздействия, облучения ультрафиолетовым или видимым све-
том, посредством связующего состава и т. д.);

•• по методам формирования слоя.
Последнее, пожалуй, единственное, что принципиально отличает два вида 

аддитивных технологий применительно к  прямому изготовлению металличе-
ских изделий [13].

Таким образом, все АТ прямого изготовления изделий из металлов и спла-
вов можно разделить на две большие группы: Powder Bed Fusion (PBF) и Directed 
Energy Deposition (DED)

Технология Powder Bed Fusion (PBF)

В PBF-технологиях сначала формируется слой строительного материала, 
а затем происходит обработка этого слоя (лазером, электронным лучом, и ины-
ми способами). К этой группе технологий относятся селективное лазерное плав-
ление (Selective Laser Melting), электронно-лучевое плавление (Electron Beam 
Melting) и др. На рисунке 3 схематично изображен процесс построения детали 
по PBF-технологии.

Рис. 3. Схематичное изображение установки, работающей  
по принципу PBF–технологии
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Пошагово технология построения выглядит следующим образом: сначала 
трехмерная компьютерная модель при помощи специального программного 
обеспечения разбивается на слои определенной толщины. Далее на основную 
плиту наносится слой порошка при помощи специального подвижного блока. 
Затем лазерный луч сканирует поверхность по траектории в соответствии с соз-
данным ранее слоем модели. Этот процесс повторяется от слоя к  слою до тех 
пор, пока модель не будет построена.

Технология Directed Energy Deposition (DED)

В DED-технологиях формирование слоя производится путем подачи строи
тельного материала непосредственно в зону расплавления. По сути, данный тип 
технологий является развитием газопорошковой наплавки с применением ком-
пьютерного управления и позволяет в совокупности реализовать возможности 
аддитивного производства. К  этой группе технологий относятся Direct Metal 
Deposition (DMD), Laser Engineered Net-Shaping (LENS), Laser Metal Deposition 
(LMD) и др. На рисунке 4 схематично изображена DED-технология [14].

Рис. 4. Принципиальная схема формирования слоя по DED–технологии [14]

В отличие от PDF-технологий, здесь не формируется слой строительного 
материала, а материал подается в конкретное место, куда в данный момент вре-
мени подводится энергия и где идет процесс формирования детали [13].

Технологии и  некоторые производители установок, в  которых в  качестве 
строительного материала используется металлический порошок, приведены 
в таблице 1 [15].

Стоит отметить, что все компании, которые используют лазер, по-своему 
называет свою технологию, хотя по технической сути они родственны.

В таблице 2  приведены сравнительные характеристики двух технологий, 
использующих лазер [16].
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Таблица 1
Производители оборудования для аддитивного производства

Категории АТ Название технологии Производитель

Powder Bed 
Fusion (PBF)

Laser Melting (LM) Renishaw Inc.
Selective Laser Melting (SLM) SLM Solutions GmbH
Laser CUSING Concept Laser GmbH
Electron Beam Melting (EBM) Arcam AB

Direct Metal Printing (DMP) 3D Systems Corp. (бывшая 
Phenix Systems)

Direct Metal Laser Sintering (DMLS) EOS GmbH

Directed Energy 
Deposition 
(DED)

Direct Metal Deposition (DMD) DM3D Technology LLC 
(ранее POM Group)

Laser Engineered Net Shaping 
(LENS) Optomec Inc.

Direct Manufacturing (DM) Sciaky Inc.

Таблица 2
Сравнительные характеристики технологий

Характеристика/процесс PBF DED

Зона построения Ограничена Большая и изменяемая
Размер луча 0.05–0.1 мм 2–4 мм
Толщина слоя 100–100 мкм 500–1000 мкм
Скорость построения Невысокая, 1–5 см3/ч Высокая, 16–320 см3/ч

Поверхность постро-
ения

хорошая, шероховатость 
Ra = 5–12 мкм, Rz = 20–
40 мкм

Грубая, шероховатость 
Ra = 20–50 мкм, Rz = 150–
300 мкм, в зависимости от 
размера луча

Остаточные напряже-
ния Высокие Высокие

Термическая обработка

Термическая обработка 
для снятия напряжений, 
горячее изостатическое 
прессование

Термическая обработка 
для снятия напряжений, 
горячее изостатическое 
прессование

Химический состав Незначительное выгорание 
элементов

Незначительное выгорание 
элементов

Возможности постро-
ения

Возможность построения 
со сложной геометрией 
с очень высоким разреше-
нием. Возможность постро-
ения полых каналов

Относительно простая гео-
метрия с небольшим разре-
шением. Ограничения при 
построении полых каналов
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Характеристика/процесс PBF DED

Ремонт/восстановление

Возможно только в огра-
ниченных случаях (не-
обходима горизонтальная 
поверхность)

Возможно; способен до-
бавлять метал на любые по-
верхности

Добавление металла на 
имеющиеся детали  
(наплавка)

Ограничено
Возможно. В зависимости 
от размеров возможна вну-
тренняя наплавка

Построение функцио
нально-градиентных 
материалов

Ограничено Возможно

Мелкодисперсная 
структура, высокие ме-
ханические свойства

Да Да

In-situ синтез сплавов Да Да

Таким образом, в зависимости от поставленной задачи (прецизионное по-
строение, ремонт или восстановление детали и т. д.) необходимо выбирать адди-
тивную технологию.

Характерной чертой современного рынка аддитивных технологий является 
усиливающийся из года в год акцент на их промышленное применение, Уста-
новки аддитивного производства все чаще используются в  основной техноло-
гической цепи производства, а  не только на стадии НИОКР. В  ряде случаев 
оказывается экономически более рациональным изготовить партию деталей (от 
20 до 2000 шт.) непосредственно на оборудовании аддитивного производства по 
сравнению с  традиционным изготовлением с  использованием традиционной 
дорогостоящей литейной оснастки. По заявлению Christine Furstoss, руководи-
теля группы производства и технологии материалов компании General Electric, 
через 10 лет примерно половина деталей энергетических турбин и авиационных 
двигателей будет изготавливаться с помощью аддитивных технологий.

Гибридные технологии

Фундаментальные работы по созданию методов и алгоритмов использова-
ния возможностей аддитивных технологий в развитых странах привели к появ-
лению нового класса систем — гибридных, в которых реализованы возможности 
использования преимуществ аддитивных и  субтрактивных технологий (токар-
ная обработка, сверление, фрезеровка и т. д.), не требующих трудоемкой пост
обработки (рис. 5).

С помощью данного метода производства изделий можно совместить все 
преимущества аддитивных технологий (сложнопрофильные и  ячеистые кон-
струкции) и механической обработки (высокой точностью и качеством поверх-
ности).

Окончание таблицы 2
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а б в
Рис. 5. Схема процесса изготовления изделий на гибридной установке: 

а — аддитивное производство, б — субтрактивная обработка, в — готовое изделие

Опыт Политехнического университета в авиадвигателестроении 
с использованием аддитивных технологий

Санкт-Петербургский Политехнический университет Петра Великого име-
ет опыт в изготовлении деталей и узлов ГТД из жаропрочных никелевых и тита-
новых сплавов.

Все образцы были изготовлены на установке селективного лазерного плав-
ления SLM 280HL производства компании SLM Solutions GmbH. Максималь-
ные габаритные размеры изделий ограничены рабочей зоной установки, кото-
рая составляет 280×280×350 мм. Работа установки осуществляется в атмосфере 
инертного газа (азот или аргон), выбор которого определяется используемым 
порошковым материалом.

На рисунке 6 представлены изготовленный образцы.

а б в
Рис. 6. Изделия, изготовленные в СПбПУ: 

а — лопатка направляющего аппарата из никелевого сплава Inconel 718,  
б — завихритель камеры сгорания из никелевого сплава Inconel 718, в — кронштейн 

крепления двигателя из титанового сплава ВТ6
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Выводы

Развитие аддитивных технологий уже на сегодняшний день позволяет по-
лучать изделия сложной формы, обладающие высокими механическими свой-
ствами. Возможно изготовление изделий со сложной геометрической формой, 
получение которых стандартными методами является невозможным. Приме-
нение аддитивных технологий позволяет снизить коэффициент использования 
материала, ускорить время выхода готового продукта на рынок, а в некоторых 
случаях снизить стоимость производства сложнопрофильных изделий.

Таким образом, АТ имеют огромный потенциал для авиадвигателестрои-
тельной промышленности  — как на стадии проектирования и  отработки кон-
струкций отдельных деталей и узлов, так и на стадии конечного изготовления.
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ПРИМЕНЕНИЕ ТЕХНОЛОГИИ СЕЛЕКТИВНОГО ЛАЗЕРНОГО 
ПЛАВЛЕНИЯ ДЛЯ ИЗГОТОВЛЕНИЯ СЛОЖНОПРОФИЛЬНЫХ 
ИЗДЕЛИЙ ИЗ ТИТАНОВОГО СПЛАВА

Аддитивные технологии, в  частности метод селективного лазерного плавле-
ния, являются перспективным направлением для получения металлических изделий 
со сложной геометрической формой и особенно привлекательны для авиационной 
промышленности, в которой широко распространено применение титановых спла-
вов. В данной работе представлены результаты исследования процесса селективного 
лазерного плавления (СЛП) порошка сплава Ti-6Al-4V, из которого были изготов-
лены компактные образцы и заготовки деталей газотурбинного двигателя. Проведе-
но исследование влияния термической обработки на микроструктуру и  механиче-
ские свойства компактных образцов. Микроструктура компактных образцов после 
СЛП представляет собой мартенситную α'-фазу в  виде мелкодисперсных игольча-
тых выделений. Предел прочности образцов до термической обработки составляет 
1160 МПа, однако пластичность материала низкая — 3,8%. В результате термической 
обработки происходит частичный распад мартенситной фазы, что приводит к увели-
чению пластичности материала (до 9,9%) с сохранением предела прочности на вы-
соком уровне (1090 МПа). Фрактографические исследования образцов показали, что 
излом можно охарактеризовать как вязкий с локальными элементами хрупкого раз-
рушения, так как на его поверхности имеются ямки, характерные для вязкого разру-
шения, однако присутствуют микропоры с нерасплавленными частицами порошка.

Введение

Титановые сплавы в настоящее время широко используются для изготовле-
ния авиационных деталей, а также элементов и узлов, к которым предъявляются 
особые требования по массе. Благодаря высокой удельной прочности и корро-
зионной стойкости титановых сплавов, они получили широкое распространение 
в промышленности, в частности массовая доля титановых деталей в авиацион-
ных двигателях возросла до 40% [1].

На данный момент одним из  активно развивающихся направлений из-
готовления изделий, имеющих сложную геометрию, является применение ад-
дитивных технологий и, в  частности, селективное лазерное плавление (СЛП) 
металлических порошков различных сплавов [2–8]. Суть технологии СЛП за-
ключается в послойном изготовлении изделий из порошкового материала с ис-
пользованием лазерного излучения для сплавления слоев. Применение данной 
технологии для производства заготовок деталей из титановых сплавов позволяет 
значительно снизить объем механической обработки изделий и уменьшить вре-
мя, необходимое для их производства.
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В ряде работ [6–8] представлены исследования селективного лазерного 
плавления порошка титанового сплава Ti6Al4V, однако в указанных работах не 
описываются свойства исходных порошковых материалов, а также не проведе-
ны исследования механических свойств при повышенной температуре и фрак-
тографии изломов полученных образцов.

Целью данной работы являлось проведение исследования порошка титано-
вого сплава системы Ti6Al4V как исходного материала для технологии селектив-
ного лазерного плавления, изучение микроструктуры и  механических свойств 
образцов при комнатной и повышенной температурах, полученных с помощью 
данной технологии до и после термообработки, а также изучение фрактографии 
изломов испытанных образцов.

Методика исследований и оборудование

В данной работе в качестве исходного материала использовался порошок 
титанового сплава Ti6Al4V, поставленный компанией-производителем установ-
ки СЛП (SLM Solutions GmbH). Используемый порошок имеет следующее рас-
пределение размеров частиц: d10 = 27,4 мкм, d50 = 46,8 мкм, d90 = 75,8 мкм.

Исследование процесса селективного лазерного плавления проводилось 
на установке SLM  280HL, оборудованной двумя иттербиевыми волоконными 
лазерами мощностью 400  и  1000  Ватт, скоростью сканирования поверхности 
лазером до 15 м/с. Изготовление компактных образцов и заготовок в работе про-
водилось на основной платформе размером 280×280 мм в среде аргона высшего 
сорта (ГОСТ 10157-79), толщина слоя построения — 50 мкм, мощность лазера — 
275 Вт, скорость лазера — 805 мм/с, расстояние между единичными проходами 
лазера — 120 мкм.

Исследование формы частиц и  морфологии их поверхности, а  также 
фрактографии изломов компактных образцов проводилось на сканирующих 
электронных микроскопах (СЭМ) JEOL 6060 и TESCAN Mira 3 LMU, работа-
ющих при увеличениях от 4 до 106 крат с ускоряющим напряжением от 200 В до 
30  кВ. Для описания формы частиц использовалось справочное приложение 
к ГОСТ 25849 «Порошки металлические. Метод определения формы частиц».

Рентгенограммы образцов были получены на дифрактометре Bruker D8 Ad-
vance на излучении CuKα. Предварительный фазовый анализ осуществлялся 
с использованием программы DIFFRACplus Eva и базы данных JCPDS PDF-2.

Термическую обработку проводили в  промышленной вакуумной печи 
MonoTherm, производства компании ALD Vacuum Technologies. Отжиг прово-
дился при температуре 800°С в вакууме 10–3–10–4 мбар, продолжительность от-
жига составляла 4 ч.

Испытания образцов на разрыв при комнатной температуре проводили 
в соответствии с ГОСТ 1497 на испытательной машине Zwick/Roell-Z100. Ис-
пытания образцов на разрыв при повышенных температурах проводили со-
гласно ГОСТ  9651  на испытательной машине Zwick/Roell-Z050. Определение 
ударной вязкости проводили согласно ГОСТ 9454 на маятниковом копре Zwick/
Roell RKP-450.
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Результаты исследований и их обсуждение

На рисунке 1 представлены изображения порошков исследуемых сплавов, 
полученные с  помощью сканирующей электронной микроскопии. Частицы 
сплава Ti6Al4V имеют сферическую форму, однако на некоторых частицах при-
сутствуют наросты-сателлиты (рис.1, а  и  б), образованные столкновением за-
твердевших частиц с каплями жидкого металла, что характерно для порошков 
полученных распылением расплава.

Проведенное исследование фазового состава порошка сплава Ti6Al4V по-
казало, что порошки состоят из  мартенситной α'-фазы. Получение исходного 
порошкового материала является результатом высокоскоростного затвердева-
ния капель расплава в потоке инертного газа, т. е. кристаллизация происходит 
в неравновесных условиях (скорость охлаждения ~106 К/с), что оказывает влия-
ние на полноту протекания фазовых превращений.

По технологии СЛП были изготовлены тестовые образцы с  размерами 
5×20×15 мм, на которых производилось исследование микроструктуры и фазо-
вого состава материала до и после проведения термической обработки (вакуум, 
800оС, 4 ч).

а                                                                             б 
Рис. 1. СЭМ-изображение частиц сплава Ti6Al4V: 

a — общий вид; б — изображение при большем увеличении

Микроструктура компактных образцов до термической обработки пред-
ставляет собой мелкодисперсные иглообразные выделения мартенситной α’-
фазы (рис.  2, а  и  б). После вакуумного отжига наблюдается (рис.  2, в  и  г) по-
явление α- и β-фаз в виде свободных от иглообразного мартенсита образований 
сформировавшихся, по-видимому, на границах зерен. Наблюдаемые размеры 
игл мартенсита укрупнились в  размерах, границы округлились по сравнению 
с образцом без термической обработки. 

Для изучения фазового состава компактных образцов, изготовленных се-
лективным лазерным плавлением, произвели съемку рентгеновских дифракто-
грамм, результаты расшифровки которых представлены в таблице 1.

Качественный фазовый состав компактного образца отличается от по-
рошкового материала наличием β-фазы (её содержание составляет 5,3%), что, 
по-видимому, является следствием более низких скоростей охлаждения в про-
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цессе селективного лазерного плавления (~104 К/с, тогда как при распылении 
~106 К/с), а также воздействием зон термического влияния на соседние микро-
объемы материала. Рентгенофазовый анализ образцов после термической об-
работки показывает, что в структуре присутствуют α-, β и α'-фазы, наибольшее 
содержание мартенситной α'-фазы. Высокое содержание α'-фазы после отжига 
говорит о том, что использованный режим термической обработки, возможно, 

Рис. 2. Микроструктура тестового образца из сплава Ti6Al4V до (а и б) и после (в и г) 
термической обработки: 

а, в — продольное сечение; б, г — поперечное сечение. 
Поперечное направление — параллельно основной платформе, продольное 

направление — перпендикулярно основной платформе
Таблица 1

Результаты рентгенофазового анализа компактных образцов из сплава Ti6Al4V  
до и после термической обработки

Образец Качественный состав Количественный состав, %

До термической обработки
α'-фаза 94,7
β-фаза 5,3

После термической обработки
α-фаза 11,3
α'-фаза 73,8
β-фаза 14,9
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является не самым оптимальным в данном случае, поскольку не учитывает ис-
ходную нетрадиционную (неравновесную, мелкодисперсную, разнонаправлен-
ную) микроструктуру материала, полученного по технологии СЛП. 

В работе было проведено определение механических характеристик образ-
цов, изготовленных по технологии СЛП, результаты испытаний при комнатной 
и  повышенной температуре до и  после термической обработки, а  также срав-
нение свойств с данными, представленными в американском стандарте по ад-
дитивным технологиям ASTM F2924 для сплава Ti6Al4V, и с характеристиками 
образцов, полученных по технологии литья, представлены в таблице 2.

Из результатов, представленных в  таблице  2, видно, что до термической 
обработки механические свойства при комнатной температуре не удовлетво-
ряют стандарту ASTM F2924: образцы имеют высокие прочностные свойства, 
но малую пластичность. После проведения вакуумного отжига пластичность об-
разцов увеличилась, при этом произошло снижение прочностных свойств мате-
риала — как при комнатной, так и при повышенной температурах (см. табл. 2). 
Увеличение пластичности связано с  изменением фазового состава в  процессе 
термической обработки, а именно с распадом мартенситной фазы и образова-
нием α- и  β-фаз. Несмотря на некоторое снижение, прочность материала по-
сле термической обработки остаётся на высоком уровне как при комнатной, так 
и при повышенной температуре.

Таблица 2
Результаты испытаний механических свойств образцов из сплава Ti6Al4V до и после 

термической обработки

Температура 
испытаний Вид образца σ0,2, МПа σв, МПа δ, % KCV, Дж/см2

20°С
СЛП без Т/О 1080 1160 3,8 11,7
СЛП после Т/О 1000 1090 9,9 11,9
Литой [7] 865 980 13,5 —

350°С
СЛП без Т/О 892 979 6,3 —
СЛП после Т/О 615 745 13,1 —

– ASTM F2924 [9] ≥825 ≥895 6–10 —

На рисунке 3 показаны фотографии изломов образцов после испытаний на 
ударный изгиб.

Как видно на рисунке 3, а, в образце имеются микропоры, в которых на-
ходятся нерасплавленные частицы порошка. Размер микропор приблизительно 
составляет 10–100 мкм при пористости 0,2–0,4%. Характерной чертой представ-
ленных микропор является наличие концентрических окружностей на их по-
верхностях, что, по всей видимости, является следствием особенностей кристал-
лизации сплава Ti6Al4V в процессе СЛП. Микропоры нарушают структурную го-
могенность материала и играют роль концентраторов напряжений, что приводит 
к развитию трещин и снижению прочностных характеристик. На большей части 
поверхности излома наблюдаются ямки, характерные для вязкого разрушения, 
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однако наличие пор и плоскостей (рис. 4, в) дает основание охарактеризовать 
данный вид излома как вязкий с локальными элементами хрупкого разрушения.

Следующим этапом работы было изготовление заготовок деталей газотур-
бинного двигателя. Для этого по согласованию со специалистами ОАО  «Кли-
мов» была выбрана заготовка детали «Кронштейн планки передний». В  про-
грамме Materialise Magics компьютерная модель заготовки была проверена на 
наличие ошибок, а также определены ориентация заготовки относительно ос-
новной платформы установки СЛП и установлены поддерживающие конструк-
ции (рис.4, а). На рисунке 4, б–в показаны фотографии заготовки на основной 
платформе после завершения ее построения.

Некоторые поддерживающие конструкции были сделаны более массивны-
ми. В  частности, в  основании заготовки сделано утолщение поддерживающей 
конструкции для повышения устойчивости заготовки в первоначальный период 
её изготовления, когда изготавливаемая заготовка держится только на данном 
элементе.

Рис. 3. Фрактография образцов до (а, б) и после (в, г) проведения отжига
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Рис. 4. Расположение и конфигурация поддерживающих конструкций  
для изготавливаемой заготовки детали (а) и фотографии заготовки детали газотурбинного 

двигателя из сплава Ti6Al4V (б, в).

Выводы

Технология СЛП является перспективным методом для изготовления ме-
таллических изделий со сложной геометрической формой, что делает данный 
метод особенно привлекательным для авиационной промышленности, в кото-
рой широко применяются титановые сплавы.

Представленные исследования исходного порошкового материала показа-
ли, что частицы порошка сплава Ti6Al4V характеризуются сферической формой 
с небольшим количеством частиц с наростами-сателлитами. Фазовый состав ис-
следуемого порошка представляет собой преимущественно α'-фазу.

Фазовый состав компактных образцов, изготовленных из порошка сплава 
Ti6Al4V преимущественно состоит из α'-фазы, однако отличается от порошко-
вого материала присутствием до 5% β-фазы.

Микроструктура компактных образцов после СЛП представляет собой 
иглообразные выделения мартенситной α’-фазы. Механические свойства образ-
цов до термической обработки характеризуются высокой прочностью, но малой 
пластичностью. В  результате термической обработки происходит частичный 
распад мартенситной фазы с образованием α- и β-фаз, что приводит к повыше-
нию пластичности материала с сохранением удовлетворительных прочностных 
характеристик как при комнатной, так и при повышенной температурах. Меха-
нические свойства образцов после термической обработки полностью соответ-
ствуют американскому стандарту по аддитивным технологиям ASTM F2924 для 
титанового сплава Ti6Al4V. 

Высокое остаточное количество мартенситной фазы после вакуумного от-
жига говорит о том, что использованный режим термической обработки, веро-
ятно, является не самым оптимальным для изделий, полученных методом СЛП, 
поскольку не учитывает исходную нетрадиционную микроструктуру материала, 
поэтому возможно дальнейшее улучшение механических свойств.

Фрактография образцов показала, что на поверхности излома имеются 
ямки, характерные для вязкого разрушения, присутствуют микропоры с неко-
торым количеством нерасплавленных частиц порошка. Таким образом, излом 
можно охарактеризовать как вязкий с локальными элементами хрупкого разру-
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шения. Наличие микропор говорит о том, что для улучшения свойств изделий 
необходимо проведение дополнительной обработки заготовок (например, го-
рячее изостатическое прессование), а также дальнейших работ по оптимизации 
параметров процесса СЛП и термической обработки.
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К ВОПРОСУ О ТЕРМОЦИКЛИЧЕСКИХ ИСПЫТАНИЯХ 
В ИССЛЕДОВАНИЯХ ТЕРМИЧЕСКОЙ УСТАЛОСТИ 
МОНОКРИСТАЛЛОВ

Настоящая статья подводит некоторые итоги методов термоциклических испы-
таний для определения сопротивления материалов термической усталости, которые 
требуют корректировки для прогнозирования ресурса реальных деталей, работаю-
щих в условиях теплосмен.
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В основе этих методов лежит построение зависимости долговечности N от пла-
стической деформации в цикле εp. Проведенный анализ посредством карт термоци-
клических испытаний (ТЦ-карт) показал, что зависимость N от εp не дает исчерпыва-
ющей информации о сопротивлении материалов термической усталости, поскольку 
при ее построении не принимаются во внимание особенности развития деформации 
в термическом цикле испытаний, связанные с их физико-механическими свойства-
ми. Это проявляется, например, в исследованиях монокристальных образцов из ма-
териалов для лопаток турбин, где обнаруживается много противоречивых данных, 
что продемонстрировано на результатах испытаний сплавов ВКНА-1В и  ЖС6Ф. 
В связи с этим в статье раскрываются новые вопросы, требующие дополнительного 
учета при испытаниях монокристаллов.

Ключевые слова: термическая усталость, стеснение, напряжения, свободная тер-
мическая деформация.

Работе реальных деталей изделий ГТД, например лопаток турбин, в услови-
ях эксплуатации присущи два этапа развития разрушения в ходе теплосмен, про-
текающие разновременно: один из них включает явления, которые происходят 
при верхней температуре цикла, назовем его «выдержка», а другой при запусках 
и отключениях двигателя — «цикл». Для нашего внимания в настоящей статье 
наибольший интерес представляет этап, связанный с циклическими нагревами 
и охлаждениями, который вызывает разрушение от термической усталости или 
подготавливает материал для последующего разрушения на этапе «выдержки». 
Однако причиной прогрессирующего разрушения в  обоих случаях является 
пластическая деформация εр, которая инициирует необратимые изменения суб-
структуры материала, ведущие к зарождению и росту трещин.

Для оценки сопротивления термической усталости материалов применяют 
ТЦ-испытания на образцах, которые должны прогнозировать поведение мате-
риала в изделии (конструкции) при циклических нагревах и охлаждениях. 

Разрушение как в ТЦ-испытаниях, так и изделиях на этапе «цикл» разви-
вается при наличии стеснения свободной термической деформации материала 
εо, которую полностью или частично компенсирует его упругопластическая де-
формация Δε = εе+εр (εе — упругая деформация εр — пластическая деформация).

На сегодняшний день основными исследованиями термической усталости 
являются ТЦ-испытания на цилиндрических «коффиновских» образцах при 
помощи варьирования жесткости нагружения, которые позволяют менять упру-
гопластическую деформацию Δε при сохранении температурного интервала ци-
клирования. Метод был предложен Серенсоном и применяется в ЦИАМ. Также 
широкое практическое использование получили испытания на плоских образ-
цах корсетной формы по методике ЦКТИ, где в результате жесткого стеснения 
Δε варьируется только при помощи температурного интервала циклирования.

В ТЦ-испытаниях, варьируя от опыта к опыту величину Δε, получают дан-
ные, на основании которых строят зависимость N от Δε вида ΔεNк = const — кри-
вую термической усталости (кривую ТУ). Несмотря на то что принцип Коффина 
предполагает зависимость N от εр [3], возможность замены ее построением за-
висимости N = f(Δε) доказана работой Серенсена [4] и обусловлена тем, что при 
варьировании Δε = εе+εр изменяется величина εр, а εе меняется мало [5]. Полу-
ченные кривые ТУ материалов (экспериментальные или расчетные N =  f(Δε)) 
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используют «для определения долговечности N изделий по значениям Δε, рас-
читанным в  их опасных зонах, где вследствие тяжелых режимов нагружения 
и  нагрева возникают термоусталостые повреждения» [1]. В  процедуре расчета 
задаваемой величины Δε (а также при построении расчетных кривых ТУ) пара-
метры, определяющие развитие деформации в  термическом цикле, связанные 
с  физико-механическими свойствами испытываемых материалов, не участву-
ют. Поэтому прогнозирование долговечности по кривой ТУ (N = f(Δε)) не яв-
ляется однозначным. К тому же кривые ТУ не содержат каких-либо признаков 
самоконтроля, не предупреждают о возможных ошибках, и мы получаем «сле-
пую» информацию без получения данных о  динамике развития деформации 
в  материале, которая в  конечном итоге ответственна за разрушение. Для под-
тверждения вышесказанного воспользуемся анализом результатов при помощи 
ТЦ-карт [6], которые учитывают динамику развития деформации в цикле.

Результаты испытаний жаропрочного сплава ЖС6Ф [8], которые выполня-
ли на цилиндрических образцах на установках ЦИАМ П-651 по методике варьи-
рования Δε, представлены на рисунке 1.

Испытывали монокристальные образцы с ориентировкой оси нагружения 
вблизи кристаллографических направлений [001], [011], [111] и [112] по режи-
му 100↔950°С, задавая Δε = 0.6, 1.0 и 1.3% (последнее — при абсолютно жест-
ком стеснении Δε = εо = αсрΔТ) [8]. У каждого образца при заданной величине 
Δε определяли число циклов до разрушения N и  измеряли максимальные на-
пряжения σсж и σр в полуциклах нагрева и охлаждения. Результаты испытаний 
служили для построения зависимостей долговечности N от Δε, а  также от σсж 
и Δ σ  =  σсж+σр. Как видим, при логарифмировании результаты эксперимента 
(см. рис. 1) уложились на прямую, и формально мы могли бы воспользоваться 
данными для прогноза долговечности конструкции (изделия). Однако это не-
возможно сделать в связи с выявленными ошибками.

Рис. 1. Результаты ТЦ-испытаний из [8]
Зависимость долговечности от упругопластической деформации  

в цикле для различной ориентации 1-[001]; 2-[111]; 3-[112]; 4-[011]

Построенные ТЦ-карты для исследованных в  работе [8] монокристаллов 
(в  качестве примера на рисунке  2  приведены ТЦ-карты монокристаллов ори-
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ентировки [111] и [001]) позволили установить, что в испытаниях образцов всех 
4 ориентировок при величине Δε = 0.6%, а у образцов [001] еще и при Δε = 1.0% 
полностью отсутствует пластическая деформация в  полуцикле охлаждения 
и очень невелика при нагреве (см рис. 2).

Поэтому необоснованно использовать эти данные как точки при построе-
нии кривых ТУ вида N = f(Δε), так как они нарушают принцип Коффина о за-
висимости N от εр. Результаты испытаний можно использовать только для по-
строения кривых ТУ образцов ориентировки [011], [111] и [112] и только по двум 
точкам, где Δε = 1.3 и 1.0%. Кривые ТУ, приведенные в статье [8], нельзя считать 
вполне достоверными, так как в них ошибочно использованы точки с Δε = 0.6%, 
которые должны существенно влиять на их наклон.

Еще одним примером служат испытания сплава ВКНА-1В [7] который 
испытывали, исследуя термическую усталость монокристаллов ориентировки 
[001], [011] и [111] «в диапазоне температур рабочих лопаток ТВД», с целью уста-
новить существование и  вид зависимости долговечности N от максимальных 
напряжений σmax сжатия и  растяжения (σсж, σр), регистрируемых в  полуциклах 
нагрева и охлаждения и от размаха напряжений Δσ = σсж+σр. Постановка задачи 
представляется оправданной, поскольку в  условиях циклических нагревов ре-
альных изделий пластической деформации εр может и не быть, а о разрушении 
вследствие циклического изменения εе известно  — это изотермическая уста-
лость. Разделяя интерес авторов к  зависимости N от σ в  условиях теплосмен, 
приходится не согласиться с методическим подходом к решению вопроса, и ТЦ-
карты это подтверждают.

Испытания в  работе [7] производили методом Коффина на установках 
ЦИАМ типа П-651. Стеснение свободной термической деформации (εо = αсрΔТ) 
варьировали с помощью мембран различной жесткости [4], выполняя испыта-
ния по режимам Тmin↔Тmax, где Tmin = 100°С, Tmax = 850, 1050 или 1100°С, с нагру-
жением образцов при температурах Тf =  0.5(Тmin+Тmax). Данные о  варьируемой 
величине Δε в испытаниях с полным и неполным стеснением (Δε≤εо) в работе 
[7] не сообщаются. Тем не менее в испытаниях с полным стеснением (Δε = εо) 
при указанных Tmax по расчетам Δε = 1.12, 1.52 и 1,60%. Значения N [7], соответ-
свующие Δε, приведены в таблице 1 и могут служить для построения кривых ТУ 
N = f(Δε) с варьированием Δε через ΔТ. 

Таблица 1
Долговечность монокристаллов сплава ВКНА-1В [7]

100↔Tmax

°С Δε%
Долговечность N [7]

[001] [111] [011]

100↔850 1.12 1276±248 1997±102 421±28
100↔1050 1.52 61±5 107±28 204±46
100↔1100 1.6 242±76 225±53 171±30

Однако, как видно из  таблицы  1, у  монокристаллов ориентировки [001] 
и [111] долговечность N обнаруживает не монотонное изменение от Δε, что не 
свойственно закону Коффина. Объяснить на данный момент указанную анома-
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лию не представляется возможным, но значения N являются средними по трем 
испытанным образцам [7] и сомнений не вызывают. Тем не менее рассмотрен-
ная ситуация — это показательный пример неоднозначности построения кри-
вых ТУ, если исходить только из зависимости N от Δε.

В таблице  2, приведенной в  работе [7] под названием «Режимы испыта-
ний…», представлены значения σmax в полуциклах σсж и σр и сообщается, что «за-
данный режим изменения нагрузки (напряжений) достигался через 9–10  ци-
клов».

По данным таблицы 2 и рисунка 3 значениям N, полученным в испытани-
ях, в работе [7] построены зависимости N от σmax для указанных температурных 
режимов Тmin↔Тmax и различных ориентировок монокристаллов. Однако если ис-
пытания изотермической усталости проводят исключительно в области упругой 
деформации материала, то особенности деформации в термическом цикле в ра-
боте [7] не рассматриваются, что совсем не безразлично для трактовки представ-
ленной информации о связи долговечности с напряжениями, и ниоткуда не сле-
дует, что зарегистрированные в полуциклах напряжения σmax имеют отношение 
к разрушению при циклических нагревах. 

Таблица 2
Режимы испытаний монокристаллических образцов сплава ВКНА-1В  

на термоусталость при границах цикла 100↔1050°С (значения Тmax, размах напряжений 
в термоцикле Δσтерм, максимальные растягивающие и сжимающие напряжения 

в термоцикле соответственно) [7]

Т max, °C КГО <hkl> Δσтерм, МПа σраст, МПа σсжат, МПа

1050

<001> 892,7 441,5 451,3
<001> 588,6 353,2 235,4
<001> 490,5 363,0 127,5
<011> 833,9 412,0 421,8
<011> 735,8 412,0 323,7
<011> 686,7 343,4 343,4
<111> 1373,4 882,9 490,5
<111> 981,0 706,3 274,7
<111> 833,9 490,5 343,4

Помимо того, как показывают ТЦ-карты сплава на рисунке 4, построенные 
для режима полного стеснения (Δε = εо), в испытаниях [7] монокристальных об-
разцов каждой из 3 ориентировок при всех режимах Tmin↔Tmax в обоих полуциклах 
происходила пластическая деформация (εр). Величина εр зависит от режима 
Tmin↔Tmax и весьма внушительна (~1%) как в полуциклах нагрева, так и охлаж-
дения. Ее ролью в разрушении, следуя принципу Коффина, пренебрегать оши-
бочно. Поскольку влияние εр на N хорошо известно [1, 3, 4], а ее присутствие, 
как показывают ТЦ-карты, не вызывает сомнений, выводы статьи о том, что N 
зависит от σ, нельзя признать обоснованными. Авторам следовало исключить 
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возможность появления εр в проводимых испытаниях либо найти способ учесть 
ее влияние на результаты.

Термоциклические испытания на корсетных образцах

Особый случай составляют применяемые в настоящее время ТЦ испытания 
на плоских корсетных образцах. Этот метод был разработан для выполнения ме-
таллографических наблюдений за возникновением и развитием следов скольже-
ния и трещин в ходе циклических нагревов, но стал методом испытаний, которые 
проводят для определения сопротивления термической усталости материалов 
[11]. Утверждается [11, 12], что результаты испытаний на образцах Коффина и на 
плоских корсетных образцах отличаются не более, чем разброс данных, и име-
ется их хорошее соответсвие [11, 12]. «Величину размаха осевых механических 
деформаций», «которые характеризуют условия нагружения» и используются для 
построения кривых усталости N = f(Δε), вычисляют, как Δε = (α1Тmax–α2Тmin)φ на 
рабочей длине l0 = 4 мм, где создается при пропускании тока достаточно постоян-
ная температура Тmax. Этот расчет предполагает, что участок l0 подвергается абсо-
лютно жесткому стеснению и его ε0 преобразуется в упругопластическую дефор-
мацию материала Δε. В этом случае для жаропрочных сплавов Δε составляет ~1% 
при ΔТ = Тmax–Тmin≈1000°С и примерно такая же, как Δε = ε0, у цилиндрических 
образцов Коффина в условиях термической усталости. Однако не эта расчетная 
величина Δε ответственна за развитие разрушения в корсентом образце, а гораздо 
большая. С. В. Серенсеном и П. И. Котовым показано [4], что, исследуя термиче-
скую усталость в рабочей части образца l0, его надо выполнять так, чтобы можно 
было пренебречь воздействием на этот участок l0 со стороны заплечиков, которые 
жестко стеснены головками. В цилиндрическом образце это достигается при над-
лежащей длине l0, но не реализуется в корсетном образце. Произведенный расчет 
[13] по схеме, приведенной в [4], и с учетом указанного в [12] распределения Т по 
длине корсетного образца показал, что на стесненную свободную термическую 
деформацию Δε = ε0 его центрального участка l0 в ходе циклического изменения 

Рис. 3. Результаты испытаний монокристаллов сплава ВКНА-1В [7]
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температуры накладывается деформация, которую создают более жесткие (из-за 
большего сечения) и односторонне стесненные заплечики. В итоге деформация 
корсетного образца на участке l0 достигает 5–8% при типовых режимах Тmin↔Тmax 
испытаний, что подтверждено экспериментально [14]. Изложенное указывает, 
что разрушение при выполнении испытаний на корсетных образцах должно рас-
сматриваться как процесс термомеханической усталости в отличие от испытаний 
термической усталости образцов Коффина. В  связи с  этим представляемые по 
результатам испытаний на корсетных образцах кривые термической усталости 
N = f(Δε), где Δε ~ 1%, нельзя признать достоверными. К изложенному можно 
добавить, что в тех случаях, когда в целях локализации пластической деформации 
для лучшего наблюдения на поверхности образцов, в том числе цилиндрических, 
выполняют канавку или отверстия и углубления, не учитывая того, переходят от 
исследования развития разрушения по механизму термической усталости к до-
полнительному механическому нагружению и к  термомеханической усталости 
в зоне локализации.

Заключение

1.	 Проведенный анализ применяемых методов термоцикиклических испыта-
ний, которые используют для определения сопротивления материалов тер-
мической усталости монокристаллов, позволяет предположить, что кривые 
термической усталости вида N = f(Δε) не дают исчерпывающей информа-
ции о ресурсе материала, будучи построены без учета динамики развития 
деформации в цикле и характеризующих ее параметров, связанных с физи-
ко-механическими свойствами испытываемого материала.

2.	 Построенные зависимости при термоциклических испытаниях N от σ нель-
зя признать обоснованными при наличии процесса пластической дефор-
мации εр в цикле, поскольку при термоциклических испытаниях материал 
сам регулирует те максимальные напряжения, которые будут достигнуты 
в полуциклах нагрева или охлаждения. В связи с этим долговечность при 
изотермической усталости не будет соответствовать долговечности при не-
изотермической усталости.

3.	 Наличие концентраторов ввиде канавок, отверстий на образцах изменяет 
процесс разрушении при термоциклических испытниях на разрушение от 
термомеханической усталости. Таков механизм разрушения чаще присущ 
реальным конструкциям.

4.	 Современная постановка экспериментальной работы на монокристаллах 
требует дополнительных корректирвок в части учета физико-механических 
свойств материалов, геометрии испытываемых образцов и иного представ-
ления о построении зависимости долговечности от напряжений, которую 
можно рассматривать как правдоподобную только при отсутствии пласти-
ческой деформации в термическом цикле.
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КРИСТАЛЛОГЕОМЕТРИЯ ИЗЛОМОВ  
МОНОКРИСТАЛЬНЫХ КОРСЕТНЫХ ОБРАЗЦОВ  
В ТЕРМОЦИКЛИЧЕСКИХ ИСПЫТАНИЯХ

Изучены разновидности изломов монокристаллов жаропрочного никелевого 
сплава в  виде плоских корсетных образцов, подвергнутых термоциклическим ис-
пытаниям. Исследования выполняли на монокристаллах сплава ЖС32 с различным 
отклонением оси нагружения от кристаллографического направления [001], регла-
ментированного в лопатках турбин. Максимальная температура термического цикла 
соответствовала общепринятой и составляла 900, 1000, 1050 и 1100°С. Минимальную 
температуру цикла варьировали в  зависимости от необходимой величины задавае-
мой упругопластической деформации. Произведен расчет параметров ориентировки 
элементов кристаллографического скольжения образцов, результаты которого со-
поставлены с экспериментально наблюдаемыми. Показано, что вид излома зависит 
от кристаллографической ориентировки оси образца. В  изученной совокупности 
изломов в  зависимости от вида можно выделить три группы. В  первой группе из-
ломы образованы одним или несколькими плоскими участками кристаллографиче-
ских плоскостей типа (111). Во второй группе изломы включают пересекающий одну 
из плоскостей образца плоский участок типа (111), который сопрягается с мозаич-
ным по виду участком. В третьей группе изломы мозаичны на всем протяжении. На-
блюдаемые варианты объясняются тем, в какой степени в зависимости от ориенти-
ровки образца проявляется кристаллографическое скольжение в ходе пластической 
деформации, протекающей в полуциклах испытаний.

Ключевые слова: излом, термоциклические испытания, система скольжения.

Введение

Лопатки авиационных газотурбинных двигателей при эксплуатации рабо-
тают в экстремальных условиях температурно-силового воздействия. Для повы-
шения температурных механических свойств, включая жаропрочность, в настоя
щее время лопатки изготавливают монокристальными из высокожаропрочных 
никелевых сплавов (ЖНС). Однако при этом в  полной мере проявляют себя 
особенности деформации и  разрушения, присущие монокристаллам. Встреча-
ясь с ними, как правило, ссылаются на анизотропию, вводят понятия подобные 
«коэффициенту анизотропии», но этим и ограничиваются, а сами возможности 
управления свойствами, используя выбор ориентировки, не используют.

Для изучения термической усталости монокристальных ЖНС на первом 
этапе приняли имеющуюся методологию для равнооснолитых и деформирован-
ных поликристаллических материалов, работающих в условиях циклических на-
гревов. Последняя базируется на методе Коффина [1, 2], апробирована на ряде 
упомянутых материалов и дает достоверные прогнозы при ресурсных расчетах. 

В испытаниях монокристальных образцов ориентировку оси нагружения 
обычно ограничивают, как и КГО лопаток. Однако ограничение носит произ-
вольный характер и вопрос о влиянии ориентировки в пределах допуска никогда 
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не поднимается. Понимание картины развития разрушения в условиях термоци-
клических испытаний монокристаллов ЖНС осложняется периодической сме-
ной деформации сжатия в полуцикле нагрева на растяжение в полуцикле охлаж-
дения. При этом пластическая деформация сжатия протекает преимущественно 
при высоких температурах, а растяжение при достаточно низких.

Данная работа предпринята с целью, установить связь вида изломов с осо-
бенностями развития деформации в монокристаллах ЖНС при термоцикличе-
ских испытаниях.

Материал и методы исследования

Исследование выполняли на монокристальных образцах жаропрочного ни-
келевого сплава ЖС32. Его химический состав приведен в таблице 1, а некото-
рые механические свойства и средний коэффициент линейного расширения αср 
для диапазона 20°С→Т в таблице 2.

Таблица 1
Химический состав сплава ЖС32

Элемент С Сr Co Mo W Ta Re Nb Al Ni

Содерж., % 0,12–
0,18

4,3–
5,6 8–10,0 0,8–

1,4
7,7–
9,5

3,5–
4,5

3,5–
4,5

1,4–
1,8

5,6–
6,3 Основа

Термоциклические испытания производили на установке ИМАШ-ТУ-
ЦКТИ [3], блок нагружения которой показан на рисунке 1. В установке преду
смотрено использование плоских корсетных образцов (рис.  2). Одну сторону 
образца подвергали полировке для выполнения металлографических исследова-
ний в ходе термических циклов с целью наблюдения за возникновением и разви-
тием следов скольжения, микротрещин и магистральных трещин по мере изме-
нения температуры. Термический цикл испытаний Тmin↔Тmax имел пилообразную 
форму, как показано на рисунке 2, б, где нагрев достигался пропусканием элек-
трического тока; охлаждение происходило самопроизвольно. Областью иссле-
дования служила зона в центре образца l0, в пределах которой создаваемые мак-
симальная Тmax и минимальная Тmin температуры имели постоянную величину.

Таблица 2
Механические свойства монокристаллов сплава ЖС32 (ориентировка [001])

ТоС 20 700 800 900 1050 1100

Е, МПА 10-3 143.5 117.3 114.0 107.3 91.8 85.8
σ02, МПА 820 810 870 960 615 420
σв, МПа 1060 980 1050 1020 720 480

δ, % 20,0 16,0 11,0 19,5 18,0 18,0
ψ, % 26,0 18,0 13,0 26,5 26,0 29,0

αср,град-1 106 – 14.1 14.5 15.0 16.1 16.6
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Рис. 1. Блок нагружения установки для ТЦ испытания корсетных образцов:
1, 2 — жесткие опоры для закрепления и нагрева образца 6; 3 — прокладка 

электроизолирующая (слюда); 4, 5 — левая и правая головки образца 6; 7, 8 — болты, 
фиксирующие головки образца в опорах 1, 2

A              Б  

Рис. 2. А — плоский корсетный образец, и распределение температуры в его рабочей зоне 
при Т = Тmax в центре (a, b — головки образца, зп — заплечики, l0 — расчетная длина); Б — 
изменение температуры в термическом цикле испытаний (без выдержки и с выдержкой 

при Тmax)



351

Термическая усталость в  испытаниях развивается вследствие стеснения 
свободной термической деформации материала ε0  =  αср(Тmax–Тmin), которую 
полностью (ε0 = Δ ε) или частично (ε0 > Δ ε) компенсирует его упругопластиче-
ская деформация Δε  =  εу + εпл (εу  — упругая, εпл  —пластическая деформация), 
а  на завершающем этапе компенсацию обеспечивает образование и  развитие 
трещин. Специфика деформации применявшегося в  работе корсетного образ-
ца такова, что, как показано в [4, 5], пластическую деформацию εпл на участке 
l0 создает стеснение его собственной ε0 (~1% [7]) и дополняет пластическая де-
формация, создаваемая внешним воздействием, а именно заплечиками образца, 
деформация которых при нагреве жестко стеснена лишь с одной стороны — от 
закрепленных головок образца. Жесткость стеснения деформации заплечиков 
со стороны участка l0 значительно меньше, что вызывает их расширение-сжатие 
в направлении участка l0 и его деформацию. В таблицах 3 и 4 приведена величина 
пластической деформации εпл монокристаллов сплава ЖС32 ориентировки [001], 
достигаемая в нулевом полуцикле (20–Тmax) ТЦ испытаний на корсетных образ-
цах εсж

0 и в последующих εp
1, εсж

1 полуциклах при различных режимах изменения 
температуры (Тmin↔Тmax).

Таблица 3 
Свободное термическое удлинение (сжатие) корсетного образца Δl0 (мкм) и его 

пластическая деформация εсж
0(%) в нулевом полуцикле нагрева (20–Тmax)

Тmax, °С 200 300 400 500 600 700 800 850 900 1000 1050 1100

Δl0, мкм 29 60 84 112 142 170 204 225 246 281 304 327
εсж

0, (%) – – – 0.1 0.8 1.4 2.0 2.8 3.4 5.0 5.9 6.8
Кристаллографическую ориентировку образцов в работе определяли мето-

дом Лауэ по эпиграммам, снятым на рентгеновской установке РДУ «КРОС-3» 
[6], снабженной программным комплексом для обработки эпиграмм и нахожде-
ния параметров, необходимых для расчета факторов Шмида возможных систем 
скольжения и ориентировки иных элементов в системе координат испытывае-
мого образца (ω, N, H).

Таблица 4 
Предел текучести сплава ЖС32 при Т = Тmin и Тmax цикла (σ02

р(Тmin), σ02
сж(Тmax)) 

и пластическая деформация в полуциклах охлаждения и нагрева εp
1, εсж

1

Тmax–Тmin, оС 800–
150

900–
150

1050–
200

1050–
500

1050–
600

1100–
200

1100–
500

1100–
600

σ02
р(Тmin), МПа 1000 1000 1000 980 980 1000 980 980

σ02
сж(Тmax), МПа 1040 860 510 510 510 400 400 400
εp

1, εсж
1, % – 0.4 2.6 0.4 – 3.6 1.3 0.8

Термоциклические испытания были проведены на 43  образцах с  различ-
ным отклонением оси (КГО) от кристаллографического направления [001], 
изготовленных из  монокристаллов одной выплавки и  подвергнутых высоко-
температурному отжигу, а  некоторые дополнительно длительному старению. 
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В таблице 5 приведены данные об ориентировке образцов отобранных для ана-
лиза (положение их оси ω в стереографическом треугольнике: α[001] и α[011]), 
о режимах испытаний (Тmin↔Тmax) и показанной ими долговечности Nр — число 
циклов до разрушения, Nпск, Nмт, Nмагт — номера циклов появления полос сколь-
жения, микротрещин и магистральной трещины. Образцы расположены в по-
рядке убывания КГО.

Таблица 5 
Сведения о некоторых испытанных образцах, режимах испытаний (Тmin↔Тmax) 

и показанной ими долговечности Nр

№ 
образца

Тmin↔Тmax, 
оС

α[001], 
(КГО) α[011] Nр, 

цикл
Nпск, 
цикл

Nмт, 
цикл

Nмагт, 
цикл Примечание

5-1 500–1100 32 16 33 2 2 2

1-я группа

15-2 500–1100 29 20 123 2 2 52
16-2 600–1050 23 25 376 2 4 4
5-2 200–1100 16 29 6 2 4 4
3-2 600–1100 14 33 195 2 4 95
4-2 200–1100 14 32 30 4 10 10
7-2 150–900 14 32 734 8 130 130
6-1 200–1100 12 34 40 2 6 12
8-2 200–1100 10 36 14 2 9 9

15-1 500–1100 8 40 141 2 2 2

2-я группа

4-1 600–1050 7 39 462 2 2 2
11-1 500–1000 5 41 1535 2 2 810
23-2 700–1100 4 42 104 – – –
16-1 500–1050 3 42 383 5 5 5
10-1 150–900 2 44 387 1 1 2
12-2 700–1100 35 18 11 – – –

3-я группа

8-1 700–1050 25 30 1772 2 2 11
14-1 150–900 19 32 2688 8 63 1690
3-1 200–1050 10 36 13 2 2 200

14-2 150–900 7 39 1414 2 16 350
10-2 500–1100 6 41 50 2 4 7
9-2 200–1050 5 41 33 1 1 2
7-1 700–1050 2 43 612 2 2 2

Результаты и их обсуждение

По виду излома все образцы можно разделить на три группы, как показано 
в таблице 5.

У образцов 1-й группы излом имеет вид плоскости, не перпендикулярной 
оси образца, либо образован пересечением двух-трех плоскостей. Плоскости 
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излома обычно имеют не очень гладкую форму. Примеры изломов 1-й группы 
приведены на рис. 3.

Рис. 3. Кристаллографическая схема разрушения образцов группы № 1 и внешний вид 
излома

Для 2-й группы характерен излом, включающий плоский участок, как у 1-й 
группы, который обычно начинается от верхней или нижней плоскости образца, 
и пересекающий его более-менее плоский участок (мозаичный по виду), распо-
лагающийся перпендикулярно верхней и нижней плоскости образца, но обычно 
не перпендикулярный его оси. Примеры изломов 2-й группы показаны на рис. 4.

Рис. 4. Кристаллографическая схема разрушения образцов группы № 2 и внешний вид 
излома
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Изломы образцов 3-й группы (их примеры даны на рис. 5 и 7, в) выглядят, 
как описанная выше вторая часть изломов группы 2, но пересекают образец по 
толщине полностью и обычно на краю участка l0. Поверхность излома выглядит 
внешне подобно хрупкому излому поликристаллического материала.

Рис. 5. Кристаллографическая схема разрушения образцов группы № 3

У образцов 1-й и  2-й группы плоская часть излома пересекает верхнюю 
и нижнюю плоскости образца по линии, которая всегда располагается под углом 
к  его оси и  совпадает, как будет показано, со следом плоскости действующей 
системы скольжения. У изломов же 3-й группы линия его пересечения с плоско-
стями образца иногда пересекает след плоскости скольжения. Характерно также, 
что изломы у образцов 2-й и 3-й группы располагаются почти всегда на границе 
участка l0, т. е. там, где начинает увеличиваться сечение образца и понижаться 
температура. У группы 1 границам участка l0 соответствуют начало и конец одно-
го и того же излома на плоских сторонах образца. Отметим, что у границ l0 в ряде 
случаев хорошо просматривается уменьшение толщины образца, что свидетель-
ствует о наличии пластической деформации растяжения.

Результаты расчета параметров систем скольжения в испытанных образцах 
приведены в таблице 6, положение осей — в стереографическом треугольнике 
на рисунке 6. Представлены данные для систем скольжения (hkl)[HKL] с дву-
мя-тремя наибольшими факторми Шмида (cosφ×cosλ), где: Φ  — угол между 
нормалью плоскости скольжения (типа 111) и осью образца ω; Λ — угол между 
направлением скольжения (типа [011]) и осью ω; Δ — угол между следом пло-
скости скольжения на широкой N (δN) и боковой Н (δH) грани и осью образца ω; 
µ — угол вектора сдвига [HKL] с нормалями плоскостей N (µN) и Н (µН).

По расчетным данным (δN, δH, µN, µН) для всех образцов были построены 
модели расположения наиболее вероятных следов скольжения (см. рис. 3, 4, 5), 
которые были сопоставлены со следами изломов и обнаружили хорошее соот-
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ветствие между собой. Результаты расчета µN указывают на то, что именуемые 
«бочкой» образования, которые наблюдаются на верхней и нижней плоскости 
образцов, обусловлены тем, что у  µN имеется составляющая сдвига вдоль N 
(µN<90°) при пластической деформации сжатия в полуциклах нагрева.

Анализируя развитие термической усталости в условиях термического на-
гружения корсетных образцов в примененной методике, следует иметь в виду, 
что испытание каждого образца независимо от конкретного термического режи-
ма (Тmin↔Тmax) начинается с нулевого полуцикла (20-Тmax) и включает нагрев до 
Тmax и деформацию сжатия. К тому же температура начала пластическая дефор-
мация во всех образцах начинается при одной и той же температуре (Тнпл≈500°С), 
а достигаемая величина εсж

0 определяется Тmax. В данной работе Т = Тmax состав-
ляла от 900 до 1100°С и пластическая деформация сжатия εсж

0 достигала от 3 до 
7% (табл. 3), что предопределяет картину развития и локализации разрушения 
в  корсетном образце при последующем термоциклировании. Столь большая 
деформация εсж

0 и  специфика области ее локализации в  плоском корсетном 
образце, где оба размера сечения по 3 мм и участок l0 почти одинаковы, благо-
приятствуют образованию бочки (рис. 7) и тем самым увеличению поперечного 
сечения на длине l0, вследствие чего деформация растяжения в  последующих 
полуциклах локализуется вблизи границ участка l0. След плоскости скольжения 
на краю бочки практически совпадает со следом излома вследствие того, что 
из-за размеров области локализации деформации (3×3×l0) этот след семейства 
плоскостей, идущих под углом ~45°, пересекает образец насквозь. Здесь сосредо-
точена наибольшая сдвиговая деформация и, полагаем, именно поэтому отсюда 
в полуциклах охлаждения и растяжения осуществляется раскрытие и продвиже-
ние границ зародившихся трещин. При этом отметим, что раскрытие трещин 
в ходе охлаждения частично уменьшает величину стесненной свободной терми-
ческой деформации ε0, которую обычно компенсирует упругопластическая де-
формация Δε. Поэтому можем предполагать, что на этапе развития трещин пла-
стическая деформация растяжения εпл

р меньше, чем в случае отсутствия трещин.

Рис. 6. Положение осей нагружения испытанных образцов  
в стереографическом треугольнике



356

Таблица 6 
Сведения о сочетании систем скольжения испытанных образцов

 № 
образца

α[001], 
(КГО) Система скольжения Фактор 

Шмида δN δH µN µН Примеч.

5-1 32
(1-11)[110] 0.491 44 86 76 47

1-я гр.

(111)[1-10] 0.420 66 71 60 45

15-2 29
(-111)[101] 0.491 62 48 46 54
(1-11)[-101] 0.476 76 56 36

16-2 23
(111)[-101] 0.492 54 45 60 65
(-111)[101] 0.444 57 84 80 34

5-2 16
(-1-11)[011] 0.491 80 46 51 72
(-111)[0-11] 0.470 48 80 68 50

3-2 14
(-1-11)[101] 0.470 80 41 48 83
(111)[-101] 0.452 51 68 — —

4-2 14
(1-11)[110] 0.470 48 53 76 50
(111)[1-10] 0.450 53 60 84 40

7-2 14
(1-11)[110] 0.474 60 48 66 53
(111)[1-10] 0.465 45 90 85 43

6-1 12
(1-11)[110] 0.462 50 52 80 48
(111)[1-10] 0.456 53 59 86 42

8-2 10
(-111)[0-11] 0.460 40 90 77 51
(-1-11)[011] 0.454 72 46 62 54

15-1 8

(-1-11)[-110] 0.428 43 44 84 50

 

2-я гр.

(1-11)[-101] 0.428 50 40 41 90
(-111)[101] 0.396 – – – –
(111)[110] 0.348 – – – –

4-1 7

(-1-11)[101] 0.450 43 51 49 76
(111)[-101] 0.447 60 44 44 84
(1-11)[110] 0.400 – – – –
(-111)[110] 0.365 – – – –

11-1 5

(111)[0-11] 0.433 70 37 50 74
(1-11)[011] 0.408 – – – –
(-1-11)[101] 0.405 – – – –
(-111)[101] 0.382 – – – –

23-2 4

(1-11)[110] 0.416 50 55 82 46
(111)[-101] 0.410 40 42 49 82
(-1-11)[101] 0.398 – – – –
(-111)[101] 0.398 – – – –
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 № 
образца

α[001], 
(КГО) Система скольжения Фактор 

Шмида δN δH µN µН Примеч.

16-1 3

(-111)[110] 0.426 65 70 70 52

2-я гр.

(-1-11)[-110] 0.418 38 65 75 48
(111)[-101] 0.398 – – – –
(1-11)[-101] 0.398 – – – –

10-1 2

(1-11)[-101] 0.442 39 64 50 71
(111)[-101] 0.412 – – – –
(-111)[101] 0.402 – – – –
(-1-11)[101] 0.381 – – – –

12-2 35 (111)[-101] 0.480 86 40 49 79

3-я гр.

8-1 25

(111)[1-10] 0.449 35 54 76 61
(-111)[101] 0.433 48 34 63 76
(1-11)[-101] 0.352 69 70 78 27

(-1-11)[HKL] ~0 – – – –

14-1 19

(111)[0-11] 0.458 81 35 53 90
(1-11)[011] 0.435 55 73 48 59
(-1-11)[101] 0.424 48 35 70 67

(-111)[ HKL] ~0 – – – –

3-1 10

(1-11)[-101] 0.472 47 55 51 73
(-111)[101] 0.448 65 44 43 85

(-1-11)[1-10] 0.380 – – – –
(111)[1-10] 0.367 – – – –

14-2 7

(-1-11)[-110] 0.437 47 45 82 49
(-111)[110] 0.421 48 56 88 41
(1-11)[-100] 0.411 – – – –
(111)[-011] 0.377 – – – –

10-2 6

(-111)[101] 0.437 67 37 51 78
(1-11)[-101] 0.421 43 65 41 69
(111)[1-10] 0.417 – – – –

(-1-11)[-110] 0.371 – – – –

9-2 5

(-1-11)[101] 0.448 59 90 48 73
(1-11)[-101] 0.437 39 65 56 68
(-111)[0-11] 0.389 – – – –
(111)[0-11] 0.366 – – – –

7-1 2 все системы ~0.400 – – – –

Окончание таблицы 6
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Рис. 7а. Образование бочки в нулевом 

полуцикле испытаний по режиму 20→1100°С 
монокристального образца из сплава ЖС32

Рис. 7б. Схема формирования «бочки» 
в ходе деформации в нулевом полуцикле

Рис. 7в. Внешний вид образцов после испытаний. Формирование трещин на границах 
бочки в образцах.

Образец 8-2: а) вид сверху, б) вид сбоку; образец 8-1: в) вид сверху, г) вид сбоку

В заключение считаем обоснованным сделать вывод, что вид излома опре-
деляется исключительно кристаллографической ориентацией оси приложе-
ния нагрузки. На основании вида излома в ряде случаев можно судить о КГО  
лопатки.

Пример излома лопатки, свидетельствующий об отклонении КГО от регла-
мента, приведен на рисунке 8, где представлены результаты определения ориен-
тировки и схема расположения следов скольжения систем с наибольшим факто-
ром Шмида в данной лопатке.

Согласно металлофизическим представлениям [8], трещины в  материа-
ле возникают вследствие ограничений развитию пластической деформации со 
стороны существующих и развивающихся препятствий. В монокристальных из-
делиях, каковыми являются лопатки, пластическая деформация осуществляет-
ся действием системы скольжения с  наибольшим ориентационным фактором 
(фактором Шмида). У лопаток с ориентировкой [001] или близкой к ней боль-
шинство из 8 систем скольжения имеют близкий по величине фактор Шмида. 
Поэтому когда действующая система скольжения встречает противодействие 
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препятствий, то вступает другая или другие системы скольжения, и они обеспе-
чивают продолжение пластической деформации. Когда же ориентировка лопат-
ки такова, что только одна или пара систем скольжения имеют очень большой 
фактор Шмида по сравнению с остальными системами, отмеченное переключе-
ние не достижимо или затруднительно. В результате этого в ходе пластической 
деформации в области взаимодействия с препятствиями зарождаются трещины, 
которые расширяются под действием напряжений. Вышеназванная лопатка 
имеет КГО≈25°, и ее ось находится вблизи направления [113].

Если считать, что нагрузка приложена вдоль оси лопатки, то наиболь-
ший фактор Шмида у  двух систем скольжения: (1-11)  [011]  — ф.  Ш  =  0.458; 
(-111) [101] — ф. Ш = 0.437. Еще у одной он несколько меньше: (111) [0-11] — 
ф. Ш = 0.383. У всех же остальных значительно меньше, и вряд ли можно пред-
полагать их участие в пластической деформации.

Таким образом, можно полагать, что преждевременное разрушение данной 
лопатки является следствием ее неудачной ориентировки из-за большой величи-
ны КГО. При этом считаем, что усилие, вызвавшее пластическую деформацию 
и рост трещин, обусловлено колебанием плоскости лопатки — след возможных 
плоскостей скольжения на поверхности корыта и спинки лопатки примерно со-
ответствует линии излома и перпендикулярен оси лопатки. Однако, возможно, 
разрушение является следствием термической усталости из-за того, что толщина 
металла на входной и выходной кромке много меньше, чем на спинке и в ко-
рыте, и  соответственно получается больше стеснение свободной термической 
деформации, которую и компенсирует пластическая деформация. Отметим, что 
в условиях колебаний и при циклическом изменении температуры, где деформа-
ция растяжения периодически сменяется сжатием, ориентировка монокристал-

Рис. 8. Пример излома на турбинной лопатке и его кристаллографическая схема.  
Место съемки эпиграмм на лопатке указано цифрами
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ла лопатки сохраняется длительное время и сохраняется механизм деформации 
и роста трещин.

Заключение

1.	 Проведенное исследование дает все основания сделать однозначный вы-
вод, что вид изломов, наблюдаемых на монокристальных корсетных образ-
цах, зависит от кристаллографической ориентировки их оси. Он является 
прямым следствием проявления геометрии скольжения при пластической 
деформации монокристаллов и большой величины пластической деформа-
ции сжатия, достигаемой в  нулевом полуцикле термического нагружения 
в испытаниях корсетных образцов.

2.	 Влияние ориентировки оси нагружения на сопротивление термической 
усталости реальных монокристальных изделий должно стать предметом са-
мостоятельного исследования.

3.	 В реальных лопатках при выполнении регламента по КГО (<10°) изломы 
должны иметь внешний вид группы 2 или 3.

Авторы выражают признательность своему учителю Е. Ф. Сидохину за по-
мощь и консультации, оказанные при выполнении настоящей работы.

Рис. 9. Кристаллографическая ориентация оси лопатки:
первичная система скольжения: (1-11) [011], фактор Шмида — 0,458; сопряженная 

система скольжения: (-111)[101], фактор Шмида — 0,437, КГО — 25°, ось лопатки вблизи 
направления [113]
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ПЕРСПЕКТИВНАЯ MTQFD МЕТОДОЛОГИЯ  
ПЛАНИРОВАНИЯ КАЧЕСТВА НОВЫХ ПРОЕКТОВ 
ГАЗОТУРБИННЫХ ДВИГАТЕЛЕЙ

В работе представлены результаты разработки перспективной методологии 
планирования качества новых проектов газотурбинных двигателей. Методология 
MTQFD (Matrix Technique QFD) основана на концепции развертывания функции 
качества QFD и подходов к параметрической идентификации для получения целе-
вых значений ключевых характеристик новых проектов. Параметрическая иденти-
фикация в рамках MTQFD осуществляется на основе теории регуляризации, позво-
ляющей обоснованно учитывать различную дополнительную информации.

Высокая эффективность разработки авиационной продукции и управления 
качеством на основе выполнения требований стандартов и методов менеджмен-
та качества является важнейшим направлением повышения конкурентоспособ-
ности продукции и  отечественных предприятий авиационной промышленно-
сти. При этом ключевой задачей планирования качества является разработка 
необходимой продукции на основе ожиданий потребителей и параметрической 
идентификации качества продукции (определения целевых значений характе-
ристик продукции и  параметров процессов). От решения этой задачи зависят 
дальнейшие этапы жизненного цикла авиационной продукции и в  конечном 
итоге конкурентоспособность отрасли.

Применение метода структурирования функции качества QFD (Quality 
Function Deployment) при идентификации качества и  разработке продукции 
и процессов позволяет преобразовать требования и ожидания заказчика в значе-
ния приоритетов технических характеристик продукции и параметров техноло-
гических процессов [1–3]. Один из разработчиков QFD Yoji Akao (Ё. Акао) под-
черкивает, что применение метода ведет к повышению эффективности за счет 
сокращения времени разработки продукции на 30–50% [1].

Существующие подходы к  планированию качества авиационной продук-
ции, включая разрабатываемый авиационный стандарт AS9145 Advanced Product 
Quality Planning (APQP) / Production Part Approval Process (PPAP), в основном 
базируются на организационном подходе и  имеют ряд ограничений, которые 
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не позволяют адекватно смоделировать взаимосвязь характеристик продукции 
с удовлетворенностью потребителей.

Метод QFD реализуется с  использованием ряда новых инструментов ка-
чества, в том числе матричной диаграммы, названной в соответствии со своей 
формой «Дом качества» (House оf Quality, HоQ). Значительную роль в развитии 
метода структурирования функции качества играют математические подходы, 
которые используются как в  вычислительной части (матричное исчисление, 
решение обратной задачи), так и в  части интеграции с  другими методами, та-
кими как таблица голоса потребителя (VOCT), теория решения изобретатель-
ских задач (ТРИЗ), анализ видов и последствий потенциальных несоответствий 
(FMEA), проекты улучшения «Шесть сигма» и другими [2, 3].

Основные недостатки и ограничения существующих подходов к идентифи-
кации качества на основе QFD приведены ниже.

1. При использовании метода QFD фактически определяется только прио
ритетность направлений для совершенствования. Целевые значения характери-
стик модифицированной продукции определяется субъективно и зависит от уже 
имеющейся продукции на рынке. Трудно учитывать отрицательные взаимосвя-
зи требований и характеристик.

2. Не учитывается некорректность задачи. Трудности при идентификации 
качества новой и сложной продукции возникают в связи с тем, что задача иден-
тификации качества в математической постановке является обратной. Необхо-
димо определить качество проектируемой продукции или услуги (причину) по 
высказанной или проявленной удовлетворенности (следствие). В то же время за-
дача идентификации качества продукции и услуг, как и большинство обратных 
задач, является некорректной, поэтому необходимо применение специальных 
подходов.

3. Сложно использовать имеющуюся у разработчиков дополнительную ин-
формацию: взаимосвязь требований и ожиданий потребителей, взаимосвязь ха-
рактеристик продукции, наличие рисков, сложность/стоимость изменения тех-
нических характеристик, изменчивость рынка, погрешность экспертных оценок 
и т. д.

В результате анализа существующих подходов к управлению качеством, мо-
делированию и параметрической идентификации разработана модель решения 
задачи параметрической идентификации качества как обратной задачи с учетом 
базы знаний, дополнительной информации экспертов и погрешности исходных 
данных. Задача параметрической идентификации состоит в оценке неизвестно-
го вектора параметров по данным о входном и выходном сигнале.

В связи с  особенностями поставленной задачи (обратная, некорректная) 
и  современными возможностями компьютерной обработки результатов пред-
лагается для решения использовать метод устойчивого приближенного решения 
матричного уравнения на основе QFD (1), позволяющий обоснованно учиты-
вать широкий круг различной дополнительной информации [5]:

 	 ,H P⋅ δΘ = δ 	 (1)
где δΘ  – n — мерный вектор относительных изменений параметров состояния 
(оценок целевых значений характеристик продукции); Pδ  – k — мерный вектор 
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относительных изменений признаков состояния (важности требований и ожи-
даний потребителей); H   — матрица размером (k×n) коэффициентов взаимо
связи требований и характеристик (далее — линейная математическая модель, 
ЛММ).

Подход к параметрической идентификации характеристик продукции и па-
раметров процессов, основанный на матричном подходе QFD позволяет суще-
ственно упростить решение практической задачи планирования качества и по-
высить достоверность и  устойчивость результатов к  погрешностям исходных 
данных. Разработанная общая схема методологии MTQFD включает в себя как 
принятый в  QFD расчет векторов приоритетов, так и  параметрическую иден-
тификацию характеристик продукции и параметров технологических процессов 
и вспомогательных операций.

Повышение устойчивости и  достоверности результатов параметрической 
идентификации качества при использовании матричного подхода возможно за 
счет использования дополнительной информации о  погрешностях признаков 
состояния (важности требований и ожиданий потребителей) и возможных зна-
чениях параметров состояния (целевых значений характеристик) [7, 8].

Параметрическую идентификацию предлагается проводить на основе те-
ории регуляризации, позволяющей обоснованно учитывать широкий круг раз-
личной дополнительной информации [4, 6]. Решение задачи на основе итераци-
онной процедуры нахождения устойчивой оценки Хьюбера в такой постановке 
позволяет получить оценки параметров состояния (оценки целевых значений 
характеристик), согласованные как с  результатами маркетинговых и  бенчмар-
кинговых исследований, так и с дополнительной информацией о погрешностях 
данных и возможностях разработчика. При получении регуляризованных оце-
нок, наилучшим образом учитывающих экспериментальную и дополнительную 
информацию, выбор параметра регуляризации α осуществляется с  учетом по-
грешности измерений и погрешности коэффициентов ЛММ (матрицы Н) таким 
образом, чтобы регуляризованное решение стремилось (в общем случае) к нор-
мальному решению при стремлении погрешности измерений и  погрешности 
ЛММ к нулю. Решение задачи нахождения оценок параметров состояния прово-
дится на основе вариационно-взвешенных квадратических приближений [4–6].

Методология исследована на примере существующей модели технической 
системы «турбовальный авиационный двигатель со свободной турбиной ТВД 
ТВ7-117С». Математическое моделирование и  результаты испытаний газотур-
бинных двигателей (ГТД) используются для решения задач: доводка ГТД по ос-
новным данным и термогазодинамическим параметрам, диагностика состояния 
ГТД, идентификация динамических характеристик, контроль и  отладка режи-
мов работы двигателя и т. д. [4].

Проведено исследование на основе линейной модели (ЛММ) ТВД ТВ7-
117С, содержащей коэффициенты влияния (в том числе отрицательные) на мак-
симально продолжительном режиме. Относительные изменения признаков со-
стояния (приведенный расход воздуха на входе в двигатель, приведенная затор-
моженная температура газов перед свободной турбиной, приведенный часовой 
расход топлива, степень сжатия воздуха в компрессоре, приведенная мощность 
на валу) смоделированы с  учетом информации о  возможных изменениях двух 
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параметров состояния (№ 9 — коэффициент отбора воздуха из-за осевой части 
компрессора для охлаждения турбины, № 11 — пропускная способность сопло-
вых аппаратов турбин), среднеквадратических отклонений (СКО) параметров 
состояния и СКО признаков состояния. По выбранной модели произведен рас-
чет стандартным методом QFD и разработанным методом MTQFD. Результаты, 
полученные стандартным методом QFD, не отражают смоделированных изме-
нений. Определены приоритеты и наиболее важные параметры только с учетом 
самой линейной модели, в то время как смоделированные изменения признаков 
в стандартном расчете QFD не проявили себя и не повлияли на приоритетность 
параметров, так как для использования отрицательных значений в ЛММ необ-
ходимы дополнительные расчеты.

Расчет методом MTQFD проведен с использованием разработанного про-
граммного модуля в соответствии с разработанным алгоритмом. В результате рас-
четов наибольшие приоритеты получены для параметров № 9, № 11 (сумма отно-
сительных приоритетов данных параметров составляет более 90%), для которых 
проведено моделирование признаков состояния. Полученные изменения этих 
параметров отражают смоделированные значения с  учетом влияния линейной 
модели и других параметров. Для анализа адекватности метода при использова-
нии экспертной модели со шкалой, принятой в QFD, было проведено дополни-
тельное исследование. Изначальная линейная модель технических взаимосвязей 
преобразована к виду, принятому в QFD, с 7-точечной шкалой связи, учитываю-
щей отрицательные значения взаимосвязей (–9, –3, –1, 0, 1, 3, 9).

Полученные результаты (рис.  1) демонстрируют возможность принятия 
экспертной модели со шкалой QFD (MTQFD 1 — результаты, получены с ис-
пользованием ЛММ на основе коэффициентов влияния, MTQFD 2 — с исполь-
зованием экспертной модели на основе 7-точечной шкалы). Разница в получае-

*индекс 1  соответствует результатам, полученным с  использованием ЛММ на основе 
коэффициентов влияния, 
индекс 2  — результатам, полученным с  использованием экспертной ЛММ на основе 
7-точечной шкалы, принятой в QFD.

Рис. 1. Оценка приоритета параметров состояния для ЛММ ТВД ТВ7-117С
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мых приоритетах для параметров № 9 (коэффициент отбора воздуха из-за осевой 
части компрессора для охлаждения турбины) и № 11 (пропускная способность 
сопловых аппаратов турбин) небольшая.

Результаты, полученные разработанным методом, однозначно указывают 
на увеличение параметра № 9 (коэффициент отбора воздуха из-за осевой части 
компрессора для охлаждения турбины) на 8–18% и  на уменьшение параметра 
№ 11 (пропускная способность сопловых аппаратов турбин) на 8–10 % для до-
стижения необходимых изменений признаков состояния. Использование аб-
солютных значений приоритетов, полученных стандартным расчетом QFD, 
в качестве оценки величин изменений целевых значений параметров может не 
только привести к излишним расходам (в данном случае несколько характери-
стик имеют большие приоритеты), но и может негативно повлиять на удовле
творенность потребителей.

Исследование возможности использования MTQFD для оценки целевого 
значения параметра состояния продемонстрировало адекватность примене-
ния для технической системы как с использованием ЛММ на основе коэффи-
циентов влияния, так и с использованием ЛММ на основе экспертной шкалы  
(таблица 1).

Исследование устойчивости метода проведено на основе проведения 
100 экспериментов с добавлением к значениям изменения признаков состояния 
(правой части системы) случайной погрешности, имеющей нормальный закон 
распределения. Для сравнения проведен параллельный расчет параметрической 
идентификации встроенной в системе Mathcad функцией решения обратных за-
дач lsolve (рис. 2).

Рис. 2. Результаты исследования устойчивости оценок MTQFD

Применение MTQFD требует формирования базы знаний различной до-
полнительной информации о самих характеристиках: возможные целевые зна-
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чения (аналоги), диапазон и шаг изменчивости характеристик, взаимодействие 
характеристик. От полноты используемой базы знаний зависит точность опре-
деления не только приоритетов, но и целевых значений характеристик продук-
ции, степень повышения конкурентоспособности и достижение целей в области 
качества [7, 8].

Таким образом, предложена новая методология планирования качества но-
вых проектов газотурбинных двигателей, имеющая актуальное значение и прак-
тическую значимость. Адекватность методологии подтверждена математиче-
ским моделированием и обработкой экспериментальных данных в том числе для 
ТВД ТВ7-117С. 
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ОРГАНИЗАЦИЯ ТРУДА ПЕРСОНАЛА  
В СИСТЕМЕ БЕРЕЖЛИВОГО ПРОИЗВОДСТВА 
НА ПРЕДПРИЯТИЯХ АВИАЦИОННОГО 
ДВИГАТЕЛЕСТРОЕНИЯ

В последнее время «lean-технологии» являются неотъемлемой частью совре-
менного бизнеса и напрямую связаны с экономикой компании. Именно с понима-
ния этой истины предприятия авиационной промышленности начали свой путь по 
внедрению принципов бережливого производства, освоение которых происходит 
под активной поддержкой руководства. Преобразования на основе концепции бе-
режливого производства — это переход предприятия на новый, более качественный 
уровень функционирования, что предполагает вовлечение в процесс всех сотрудни-
ков компании. В условиях современной действительности этот процесс становится 
одним из ключевых способов повышения конкурентоспособности предприятий ави-
ационного двигателестроения. Поэтому вопрос организации труда персонала в си-
стеме бережливого производства становится все более актуальным.

По мере развития производства в России и подобных ей странах и выхода 
этих стран на международный рынок встает вопрос о том, какова оптимальная 
модель управления производственной компанией. Программа бережливого про-
изводства ведет к созданию обучающейся организации со стабильными, непре-
рывно совершенствующимися процессами. Это последовательный и постепен-
ный подход, где лидеры формируют культуру непрерывного совершенствования 
с  учетом долгосрочной перспективы. Он не ограничивается пределами цеха, 
он распространяется на проектные отделы и  офисные подразделения, позво-
ляя предприятиям добиться операционного совершенства. Поэтому внедрение 
принципов бережливого производства становится все более популярным на 
предприятиях авиационной отрасли [1].

Концепция бережливого производства содержит отличные от традицион-
ных подходов принципы, методы и  инструменты организации производства 
и  труда на промышленных предприятиях. Бережливое производство позволя-
ет производить большие объемы продукции и  услуг при меньших усилиях, на 
меньших производственных площадях и меньших затратах. По сути, инструмен-
ты бережливого производства — это комплекс методов или методика практиче-
ского применения предлагаемой системы. К таким инструментам, в частности, 
относятся система организации рабочего места 5S, система «точно вовремя» 
(Just in Time), канбан, кайдзен-блиц, быстрая переналадка (SMED), предот-
вращение ошибок (пока-ёкэ), составление карты потока создания ценности 
(Value Stream Mapping), всеобщий уход за оборудованием (система TPM — Total 
Productive Maintenance), визуализация, переналадка в одно касание (One-touch 
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setup), U-образные ячейки и т. д. Одна из основных ценностей бережливого про-
изводства — субъективное ощущение потребителя, что нужная ему продукция 
будет доставлена в нужное время и место.

Бережливое производство позволяет радикально улучшить производствен-
ные процессы и  направлено на избавление от всех видов потерь. Рассмотрим 
такой инструмент поиска причин потерь на предприятии авиационного двига-
телестроения, как диаграмму Исикавы (рис. 1)

Рис. 1. Диаграмма Исикавы как инструмент поиска причин потерь

Как видно из диаграммы, человеческий фактор играет немаловажную роль 
в процессе производства. При внедрении принципов бережливого производства 
одновременно с улучшением производственных процессов преобразуется мыш-
ление людей, меняется организационная культура предприятия. Ключевыми 
факторами обеспечения эффективности бережливого производства являются:

•• полная поддержка высшего менеджмента предприятия;
•• развитая система обучения персонала всех уровней;
•• вовлеченность всех работающих в процесс непрерывного совершенствова-

ния;
•• понимание и энтузиазм работающих.

Переход от массового производства к бережливому вносит существенные 
коррективы в кадровую политику компании. Эти изменения вызваны следую-
щими требованиями бережливого производства:

—— изменение организационной структуры, создание производственных  
ячеек;

—— снижение численности персонала до оптимальных размеров, создание но-
вых рабочих мест через расширение производства;
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—— обучение персонала принципам бережливого производства;
—— обогащение труда и изменение методов мотивации.

Ключевым фактором успеха при организации производственного процесса 
является эффективное использование человеческих ресурсов, включающее пол-
ную загрузку всего персонала компании; эффективную расстановку персонала 
с  учетом квалификации, индивидуальных особенностей и  возможностей каж-
дого работника; повышение квалификации персонала, опережающее обучение, 
освоение рабочими и  специалистами смежных специальностей; обеспечение 
возможности самореализации, карьерного и профессионального роста каждого 
работника [3].

Риск «человеческого фактора» при внедрении принципов бережливого про-
изводства связан в первую очередь с недостаточной для проведения проекта ква-
лификацией управленческих кадров. Зачастую руководители предприятия при 
принятии решения о внедрении принципов бережливого производства переоце-
нивают время, необходимое для обучения персонала и подготовки персонала.

Можно выделить несколько причин сопротивления сотрудников на старте:
•• отсутствие у работников понимания, чего от них ожидают;
•• отсутствие понимания у работников, зачем именно это им нужно;
•• неосведомленность работников о механизме направления предложений;
•• отсутствие веры в то, что предложения могут быть приняты;
•• неопределенное время для соответствующих мероприятий.

Снизить данные сопротивления можно следующими способами:
—— формирование единого понятийного поля с целью конструктивного обще-
ния: все должны говорить на одном языке и под одними и теми же словами 
понимать одно и тоже; 

—— интегрирование «lean» в систему мотивации, привязка улучшений к пока-
зателям деятельности; 

—— делегирование полномочия, доверие, интерес руководителя к инициативам 
снизу и др.
При обучении необходимо убедить работников отказаться от традицион-

ных взглядов на организацию производства, научить распознавать ценность, ви-
деть поток создания ценности, снимать барьеры на пути движения этого потока, 
вытягивать продукт, непрерывно совершенствовать производство. Обучение 
позволяет сотрудникам ознакомиться с мировым опытом оптимизации произ-
водственных процессов, освоить техники решения проблем и  предотвраще-
ния ошибок, грамотно организовать рабочее пространство, изучить принципы 
внедрения бережливого производства на предприятии [5].

Наиболее полно «lean-технологии» изучают принципы философии «Кайд-
зен», делающие упор на человеческие усилия, мораль, коммуникацию, обуче-
ние, командную работу, вовлечение и самодисциплину — здравый и недорогой 
подход к совершенствованию. «Кайдзен» изучает механизмы менеджмента, сти-
мулирующие работников (всех уровней) компании предлагать и реализовывать 
улучшения производственного процесса. Производитель, постоянно занятый 
совершенствованием деятельности своего предприятия, будет стремиться к по-
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иску оптимальных стратегий дальнейшего развития и постепенно (в долгосроч-
ной перспективе) достигнет высокой конкурентоспособности своего предприя
тия (рис. 2).

Рис. 2. Путь достижения конкурентных преимуществ в бережливом производстве

Другим ключевым принципом бережливого производства является система 
5S — система мотивации сотрудников компании по эргономичной организации 
рабочего места, которая в  конечном счете ведёт к  улучшению корпоративной 
культуры, повышению производительности труда и сокращению потерь (рис. 3).

Рис. 3. Система 5S — организация рабочего места

Эффективная производственная система предприятия включает систему 
мотивации сотрудников, направленную на преобразование деятельности пред-
приятия, дальнейшую самореализацию и  признание заслуг работников. Она 
стимулирует те действия работников, которые нацелены на непрерывное движе-
ние ценности по потоку, на выявление и исключение при этом всех возможных 
потерь.

Бережливое производство предъявляет особые требования к  персоналу. 
Отказ от партий и  очередей, которые в  известной мере сглаживали неравно-
мерность спроса, ведет к тому, что при увеличении спроса резко увеличивается 
нагрузка на членов продуктовых команд. В связи с этим, чтобы не остановить 
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поток создания ценности, каждый работник бережливого производства должен 
быть профессионалом в  смежных областях и  очень надежным исполнителем. 
Производственный климат должен быть благоприятным для успешной и спло-
ченной работы продуктовых команд и рабочих групп.

Итак, для того чтобы повысить эффективность российского предприятия, 
необходимо пройти следующие этапы (рис. 4).

Рис. 4. Этапы эффективной организации труда персонала на предприятии

Понимая, насколько важную роль играет человеческий фактор и  коллек-
тивная работа при освоении принципов бережливого производства и внедрении 
lean-технологий на предприятиях авиационного двигателестроения, руководство 
активно использует вознаграждение работников, осуществляемое посредством 
морального и материального поощрения. Это дает высокий прирост предложе-
ний по улучшениям, большинство которых направлены на снижение потерь вре-
мени, на повышение качества продукции, на повышение безопасности труда.

По данным различных источников, внедрение инструментов бережливого 
производства позволяет обеспечить сокращение времени разработки новой про-
дукции на 30–50%; рост качества продукции на 30–50%; увеличение возврата 
инвестиций на 15–20%; рост производительности труда на 10–40%. На пред-
приятиях авиационной промышленности: сокращение срока выполнения за-
каза с 16 месяцев до 16 недель; сокращение времени производственного цикла 
на 25–90%; сокращение брака на 58–99%; рост качества продукции на 30–50%; 
увеличение времени работы оборудования в исправном состоянии до 98%; вы-
свобождение производственных площадей на 25–50%.

В целом использование бережливого производства дает значительный эф-
фект. Преимущества lean в том, что система на 80% состоит из организационных 
мер и только 20% составляют инвестиции в технологию [8].
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Реализация подходов бережливого производства в  высокотехнологичных 
отраслях также может дать хороший импульс для многих областей народного хо-
зяйства. Бережливое производство невозможно разработать и внедрить силами 
сторонних специалистов. Это могут сделать только те, кто работает на предприя
тии, знает его, каждый день сталкивается с его проблемами.
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