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Участникам Международной научно-технической конференции 
«Климовские чтения—2015»

Уважаемые коллеги и друзья!

От лица организаторов Международ-
ной научно-технической конференции 
«Климовские чтения—2015» приветствую 
всех участников диалога по вопросам пер-
спективного развития авиационного двига-
телестроения! Конференция «Климовские 
чтения—2015» проходит в год 70-летия По-
беды в Великой Отечественной войне 1941–
1945 гг. Мы отдаем дань памяти инженерам 
и ученым военной поры, которые своим 
трудом обеспечили техническое превосход-
ство над противником. Сегодня Россия вхо-

дит в число стран — лидеров в двигателестроительной отрасли благодаря 
мощному технологическому и интеллектуальному заделу, который был 
создан плеядой советских инженеров. Мы гордимся своими предше-
ственниками и стараемся соответствовать высоким профессиональным 
стандартам, заложенным конструкторами В. Я. Климовым, С. П. Изото-
вым и их соратниками.

Высокий уровень подготовки современных специалистов является 
отправной точкой в появлении «прорывных» технологий, создании но-
вых материалов и многого другого, что обеспечивает рост научно-техни-
ческого потенциала и промышленного производства. Воспитание твор-
ческих, компетентных и, главное, преданных своему делу профессиона-
лов идет по многим направлениям, в том числе и в рамках ежегодной 
научно-технической конференции «Климовские чтения».

Научно-практическая конференция «Климовские чтения» на про-
тяжении многих лет объединяет специалистов, представляющих веду-
щие предприятия отрасли и научные организации. Мы с радостью от-
мечаем, как расширяется география и состав участников, крепнет авто-
ритет конференции в отраслевой среде и за её пределами.

Желаю участникам конференции плодотворной работы, успешного 
применения полученных знаний в практической работе, новых профес-
сиональных высот!

Исполнительный директор ОАО «Климов»  
А. И. Ватагин
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Уважаемые коллеги!

Рад приветствовать коллег и участни-
ков Международной научно-технической 
конференции «Климовские чтения-2015. 
Перспективные направления развития ави-
адвигателестроения»! Только широкая на-
учная и производственная кооперация по-
зволит отрасли подняться на новые высоты, 
вписать в промышленную историю новые 
имена и новые двигатели.

В современных условиях перед пред-
приятиями машиностроительного ком-

плекса поставлена стратегическая задача — разработка техники с «про-
рывным» уровнем характеристик, которая объединит в себе инноваци-
онные технологии и станет конкурентоспособной на мировом рынке. 
Совместными усилиями с отраслевыми научными организациями и раз-
работчиками, вузами, инновационными компаниями среднего и мало-
го бизнеса мы создаем широкую производственную и научную коопе-
рации. Уже сегодня эта работа дает видимые результаты, а её участники 
вносят свой вклад в развитие авиационного двигателестроения. ОАО 
«Климов», как старейшее предприятие, видит свое будущее в поддержке 
самых смелых и инновационных идей, научных поисках, объединении 
лучших умов. 

Диалоги, дискуссии, научные споры в рамках конференции «Кли-
мовские чтения» сделают ее живой, актуальной, интересной — именно 
такой, каким должно быть наше общение! Желаю всем участникам и ор-
ганизаторам рабочего азарта, вдохновения и уверенности в своих силах!

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

От имени преподавателей и студентов 
БГТУ «Военмех» приветствую участников 
Международной научно-технической кон-
ференции «Климовские чтения—2015»! Об-
ращаясь к специалистам, которые в рамках 
конференции представят свои выступления 
на актуальные темы авиационного двигате-
лестроения, хочу выразить слова благодар-
ности за стремление поделиться знаниями, 
принять участие в научной дискуссии, вы-

разить свою профессиональную позицию. Современное авиационное 
двигателестроение — это соединение последних научных достижений, 
сильной инженерной школы, развитой производственной базы. БГТУ 
«Военмех» —многопрофильное учебное заведение, которое готовит спе-
циалистов, способных реализовать весь комплекс работ по созданию са-
мой современной техники военного и гражданского назначения. Наш 
вуз неизменно остается одним из главных учебных заведений по под-
готовке кадров для ВПК. 

БГТУ «Военмех» и ОАО «Климов» успешно реализуют совмест-
ные образовательные программы на кафедре «Разработка авиационных 
двигателей и энергетических установок» и готовят будущих инженеров-
конструкторов с учетом реальных требований двигателестроительного 
предприятия с мировым именем. Участие студентов БГТУ «Военмех» 
в «Климовских чтениях» — это показатель высокой подготовки молодых 
специалистов и их признания в профессиональной среде.

Благодарю ОАО «Климов» за организацию Международной на-
учно-технической конференции «Климовские чтения—2015». Желаю 
участникам конференции интересных и полезных дискуссий, расшире-
ния профессионального кругозора, новых контактов!

Ректор БГТУ «Военмех» им. Д. Ф. Устинова  
К. М. Иванов
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Уважаемые участники конференции!

От имени Санкт-Петербургского 
политехнического университета Пе-
тра Великого приветствую участни-
ков Международной научно-техниче-
ской конференции «Климовские чте-
ния—2015! Перспективные направле-
ния развития авиадвигателестроения». 
Более десяти лет в рамках конферен-
ции между специалистами в различных 

областях авиационного двигателестроения идет обмен мнениями и зна-
ниями по многим актуальным вопросам.

На современном этапе экономического развития требуется эф-
фективная и качественная подготовка инженерных кадров для высо-
котехнологичных производств, что особенно актуально для Санкт-
Петербурга — крупнейшего промышленного и научного центра Европы. 
Санкт-Петербургский политехнический университет, как крупнейший 
образовательный центр, видит свою задачу в развитии практико-ориен-
тированной модели обучения. ОАО «Климов» является нашим много-
летним партнером по подготовке специалистов в области авиационного 
двигателестроения. Многие климовцы — выпускники нашего знаме-
нитого Политехнического университета, среди них и выдающийся со-
ветский конструктор Серей Петрович Изотов, возглавлявший КБ им. 
В. Я. Климова с 1960 по 1983 г. Мы гордимся этим! Сегодня мы вместе 
формируем междисциплинарные учебно-методические и научно-обра-
зовательные комплексы, объединяем лучшие преподавательские силы 
для выпуска знающих и востребованных специалистов.

Международная конференция «Климовские чтения—2015. Пер-
спективные направления развития авиадвигателестроения» ожидаемое 
событие. Желаю ее участникам плодотворной и результативной работы!

Ректор СПбПУ, член-корр. РАН А. И. Рудской
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ТЕРМОДИНАМИКА И ГАЗОДИНАМИКА 
АВИАЦИОННЫХ ГАЗОТУРБИННЫХ ДВИГАТЕЛЕЙ 

УДК 621.452.3+004.514
О. А. Курсанова
ОАО «Климов», Санкт-Петербург

РАЗРАБОТКА ПОЛЬЗОВАТЕЛЬСКОГО ИНТЕРФЕЙСА 
ДЛЯ МАТЕМАТИЧЕСКОЙ МОДЕЛИ ТУРБОРЕАКТИВНОГО 
ДВУХКОНТУРНОГО ДВИГАТЕЛЯ С ФОРСАЖНОЙ КАМЕРОЙ

В данной работе рассматриваются вопросы создания пользовательского окон-
ного интерфейса для программного комплекса расчета высотно-скоростных и дрос-
сельных характеристик турбореактивного двухконтурного двигателя со смешением 
потоков и с общей форсажной камерой (ТРДДФ). 

Математическая модель ТРДДФ представляет собой систему нелиней-
ных уравнений, описывающих реальные физические процессы, происходящие 
в двигателе. Система уравнений, описывающих работу двигателя, является со-
вокупностью характеристик узлов, уравнений, описывающих процессы в от-
дельных элементах двигателя и условий их совместной работы, программы ре-
гулирования двигателя. Исследование работы двигателя на различных режимах 
с помощью его математической модели заключается в многократном численном 
решении этой системы уравнений.

Программный комплекс, реализованный на языке программирования For-
tran, используемый в КБ расчетов ОАО «Климов», дает возможность выполнять 
расчеты во всем многообразии установившихся режимов работы двигателя при 
изменении в широком диапазоне полетных и атмосферных условий и обладает 
способностью легко перестраиваться на различные варианты постановок задачи.

Входная информация программного комплекса сведена в информационные 
массивы:

 — константы модели;
 — данные, описывающие конструктивную схему;
 — характеристики узлов и информация об их коррекции;
 — информация об отборах и подводах воздуха или газа;
 — варьируемые параметры и параметры, образующие невязки;
 — параметры, определяющие условия управления.
Формирование входной информации требует больших затрат времени. 

Исходя из этого, было принято решение о разработке современного, «интуи-
тивного» пользовательского интерфейса, в системе разработки программного 
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обеспечения Microsoft Visual C  2010, который возьмет на себя всю сложность 
формирования входной и выходной информации и выведет на передний план 
непосредственно расчет параметров двигателя.

Разделение комплекса на «Расчетное ядро» (файл *.exe), и «Оболочку» 
(рис.1) дает возможность пользователю обрабатывать данные независимо от 
основной программы расчета. Сформировав входные данные, «Оболочка» за-
пускает «Расчетное ядро». Полученный результат расчета формируется в виде 
таблицы основных параметров двигателя. Также разработана возможность фор-
мировать индивидуальный список выходных параметров, настраиваемый поль-
зователем при формировании задания на расчет.

Язык программирования C  позволяет использовать средства Microsoft Of-
fice для обработки и вывода параметров двигателя. Например, запись в таблицы 
MS Excel, вывод их на графики, использование баз данных. Такое разделение 
также позволяет подключать дополнительные задачи, такие как идентификация 
математической модели с результатами эксперимента, сравнительный анализ 
результатов расчета со статистическими данными серийного производства, об-
ращаясь к «Расчетному ядру» только через формирование входных данных и об-
работку результата, используя автономные программы обработки (рис. 1).

Рис. 1. 

Интерфейс представляет собой окно с вкладками, каждая из которых опре-
деляет этап постановки задачи (рис. 2):

 — определение режима работы двигателя;
 — корректировка законов управления (при необходимости);
 — характеристики узлов (задача увязки математической модели с результата-
ми эксперимента).
Определение режима работы двигателя включает в себя:

 — скорость и высота полета;
 — режим работы:
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Рис. 2. 

1) форсажный режим (боевой, основной);
2) бесфорсажный режим (боевой, основной);
3) дроссельный режим;
4) режим малого газа;

 — внешние условия:
1) атмосферное давление;
2) температура наружного воздуха;

 — выбор законов управления и ограничений.
На вкладке корректировки законов управления представлены действую-

щие законы для выбранного режима работы, загруженные из «базовой» модели 
(рис. 3):

1. Закон ограничения физической частоты вращения ротора вентилятора (за-
висимость от температуры на входе в двигатель) для Боевого, Основного 
режимов.

2. Закон ограничения физической частоты вращения ротора компрессора (за-
висимость от температуры на входе в двигатель) для Боевого, Основного 
режимов и режима Малого газа.

3. Закон ограничения температуры газа за турбиной (зависимость от темпера-
туры на входе в двигатель) для Боевого, Основного режимов.

4. Закон подачи топлива в форсажную камеру сгорания (зависимость от тем-
пературы на входе в двигатель) для Основного полного форсажного режима.

5. Закон «скольжения» для расчета дроссельных характеристик (зависимость 
приведенной частоты вращения ротора вентилятора от приведенной к вхо-
ду в двигатель частоты вращения ротора компрессора).
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Рис. 3. 

6. Закон ограничения минимального часового расхода топлива в основной ка-
мере сгорания (зависимость от статического давления на входе в двигатель) 
для режима Малого газа.

7. Закон ограничения минимального и максимального перепада давления на 
турбинах.

8. Геометрические ограничения минимальной и максимальной площади кри-
тического сечения сопла.
Для корректировки любого закона управления необходимо отметить его 

и внести изменения.
При снятии флага в расчете будет использован «базовый» закон. В про-

грамме предусмотрена альтернативная возможность ввода законов управления 
по точкам настройки двигателя, для быстрой коррекции.

На вкладке характеристик узлов размещены основные экспериментальные 
и расчетно-экспериментальные характеристики (рис. 4–5). Для удобства они 
представлены в виде конкретных величин параметров (геометрические площа-
ди, механические КПД турбин и др.), оформленных в табличном виде поправоч-
ных коэффициентов к исходным характеристикам (вентилятор, компрессор, 
турбина компрессора, турбина вентилятора) и в виде коэффициентов уравнений 
(потери полного давления в затурбинном диффузоре, наружном контуре, на вхо-
де в камеру сгорания и др.).

Реализована возможность изменения как самих функций поправочных ко-
эффициентов на характеристики узлов, так и их сдвига путем умножения на до-
полнительный коэффициент (рис. 6).

Каждый коэффициент или параметр проверяется на соответствие своей 
области допустимых значений во время формирования задачи. При непосред-
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ственном запуске на расчет происходит проверка задания режима расчета. Для 
своевременного исправления ошибки ввода данных или некорректного задания 
на расчет разработаны информационные сообщения с описанием ошибки.

При стартовой загрузке программы в математическую модель загружают-
ся и выводятся на экран характеристики узлов и законы регулирования «базо-

Рис. 4.

Рис. 5. 
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вого» ТРДДФ, полученные по результатам 
идентификации математической модели по 
данным стендовых испытаний двигателя, 
установленного на самолет, и двигателя-про-
тотипа в термобарокамере. Файл «базовой» 
модели сформирован заранее и является ма-
кетом для дальнейшей работы. В программе 
также предусмотрена возможность выбора 
«базовой» модели двигателя. Введённые из-
менения в модель можно как сохранять в но-
вый файл задания со своим именем (*.dat) 

(рис. 7), так и загружать их в программный комплекс уже как новую «базовую» 
модель.

В основном окне высвечивается информация о математической модели, 
которая загружена на данный момент. Все изменения характеристик отменяют-
ся с помощью функций сброса, которые восстанавливают характеристики до их 
«базового» значения. Также после завершения расчета появляется возможность 
просмотра и сохранения листинга входных данных модели двигателя, который, 
в свою очередь, является текстовым вариантом задания на расчет и может быть 
сохранен в файл (*.dat) для использования в качестве «базового» для дальнейших 
расчетов.

Разработанный пользовательский интерфейс дает возможность использо-
вать математический комплекс для расчета параметров двигателя, минуя этап 
подготовки входных данных в виде матриц. Также дает возможность передачи 
модели конкретного двигателя в виде текстового файла, что упрощает передачу 

Рис. 6. 

Рис. 7. 
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УДК 621.45.018
М. Ю. Вовк
Филиал «ОКБ имени А. Люльки», ОАО «УМПО», г. Москва 
mvovk@yandex.ru

РАЗРАБОТКА МЕТОДА СОЗДАНИЯ ИНДИВИДУАЛЬНЫХ 
МАТЕМАТИЧЕСКИХ МОДЕЛЕЙ ГТД

Независимо от используемой программы расчета газотурбинного двигателя, 
математическая модель (ММ) ГТД на различных этапах жизненного цикла изделия 
имеет свое назначение и глубину проработки. В работе рассматриваются возмож-
ные виды математических моделей ГТД, их назначение, а также описан возможный 
способ формирования идентифицированной математической модели конкретного 
экземпляра двигателя с использованием современного программного обеспечения, 
разработанного в филиале «ОКБ имени А. Люльки», ОАО «УМПО», г. Москва.

Введение

Известно, что термогазодинамический расчет (ТГДР) является одним 
из основных способов получения информации о параметрах газовоздушного 
тракта газотурбинного двигателя. Преимущество термогазодинамического рас-
чета в простой одномерной постановке заключается в высокой скорости про-
ведения расчетов, а также в высокой точности расчета интегральных параметров 
ГТД (тяга, расход топлива, расход воздуха и др.). ТГДР широко применяется на 
всех этапах жизненного цикла двигателя: закладка параметров, проектирование, 
испытание опытных образцов, летные испытания, сопровождение серийного 
изготовления, эксплуатация. При этом современная скорость проектирования 
двигателя требует значительного увеличения скорости проведения термогазоди-
намических расчетов всех видов на всех этапах проектирования двигателя. Раз-
витие вычислительной техники и технологий открывает широкие возможности 
для управления двигателем, диагностики, предсказания величины остаточного 
ресурса двигателя. Поэтому особое место при проектировании двигателя зани-
мают вопросы идентификации ММ, так как только идентифицированная ММ 
обеспечивает разработчика адекватными исходными данными. Как правило, 
основной объем по идентификации проводится на этапе параметрической до-
водки двигателя, но в свете современных тенденций, направленных на более ак-
тивное использование расчетных данных на этапе эксплуатации, вопросы опе-
ративной и качественной идентификации ММ на этапе серийного изготовления 
двигателей и в эксплуатации становятся все более актуальным.

модели от пользователя к пользователю. Язык программирования C  позволяет 
оперативно создавать дополнительные программы обработки результата и под-
ключать их к основному комплексу, добавляя в интерфейс новые вкладки с не-
обходимыми входными данными (результаты эксперимента, параметры опти-
мизации, статистика и др.).
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Классификация математических моделей ГТД
Как известно, идентификация ММ весьма трудоемкий и порой кропотли-

вый процесс, включающий в себя как графический анализ результатов, так и не-
посредственно поиск идентифицирующих коэффициентов. Успешность иден-
тификации зависит, кроме всего прочего, от базового уровня ММ, с которого ве-
дется дальнейшая работа над моделью. Для понимания уровня готовности ММ 
для использования ее в качестве базовой при идентификации проведен анализ 
типов ММ и составлена их классификация.

Классификация основана на знании, что требования к ММ на каждом эта-
пе жизненного цикла двигателя меняются. Следом за требованиями проводится 
работа по корректировке ММ.

Развитие математической модели ГТД выполняется поэтапно: от упрощен-
ной ММ на этапе закладки нового двигателя до идентифицированной ММ, спо-
собной с высокой точностью расчетным путем получить значения параметров 
газовоздушного тракта конкретного экземпляра двигателя.

Создание двигателя можно разделить на следующие этапы (этапы жизнен-
ного цикла):

 • этап проектирования двигателя,
 • этап изготовления двигателя и экспериментальной отработки узлов и эле-

ментов двигателя,
 • этап доводки двигателя,
 • этап серийного изготовления двигателя,
 • этап эксплуатации.

Математическая модель ГТД на этапе проектирования должна решить за-
дачу по определению таких основных параметров двигателя, как тяга, расход 
топлива, расход воздуха через двигатель, температура газа, а также определить 
уровень характеристик узлов двигателя. Расчеты по ММ на этом этапе в основ-
ном предназначены для начала проектирования узлов. В начале проектирования 
(особенно если речь идет о разработке нового двигателя) не всегда могут быть 
в наличии экспериментальные характеристики узлов двигателя. В этом случае 
используются обобщенные или моделированные с предыдущих разработок ха-
рактеристики узлов либо характеристики, разработанные на основе существую-
щего опыта, а также расчетные значения геометрических размеров и коэффици-
ентов потерь. Результаты расчетов, полученные с использованием таких исход-
ных данных, носят предварительный, оценочный (теоретический) характер. По 
мере продвижения разработки двигателя появляются уточненные с помощью 
современных методик проектирования расчетные характеристики узлов, геоме-
трические размеры, коэффициенты потерь. С использованием уточненных ха-
рактеристик проводится поверочный газодинамический расчет двигателя с це-
лью подтвердить возможность выполнения требований на двигатель на текущем 
этапе проектирования. Из сказанного следует, что математическая модель дви-
гателя на этом этапе проектирования может носит название «Проектной ММ».

На следующем этапе разработки двигателя (этап изготовления материаль-
ной части), проводятся автономные испытания узлов двигателя. Эксперимен-
тальные характеристики узлов позволяют повысить точность «Проектной ММ». 
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Известно, что характеристика узла, полученная на автономном стенде, несколь-
ко отличается от характеристики этого же узла, но работающего в составе двига-
теля. Следовательно, следующим шагом по уточнению ММ будет корректировка 
ММ по результатам снятия дроссельных характеристик двигателя в стендовых 
условиях. Также важную информацию о совместной работе узлов можно полу-
чить из испытаний двигателя с наддувом и подогревом воздуха на входе в двига-
тель и его испытаний в ТБК. Как правило, в стендовых испытаниях и испытани-
ях в ТБК участвуют разные двигатели. Результаты всех испытаний обобщаются, 
и формируется «Базовая ММ», особенность которой заключается в том, что она 
основана на экспериментальных характеристиках узлов и двигателя в целом. Та-
кая «Базовая ММ» с высокой степенью точности описывает параметры рабоче-
го тела по тракту разрабатываемого двигателя и может применяться для расчета 
ДВСХ, расчета уточненных исходных данных для тепловых и прочностных рас-
четов, проведения оптимизации программ управления и т. д. Недостатком такой 
модели является малый объем статистической информации, на базе которой она 
сформирована, а также неизбежные отклонения, возникающие при попытке 
просчитать конкретный экземпляр двигателя, так как модель не учитывает ин-
дивидуальные особенности конкретного экземпляра двигателя.

С целью обеспечения возможности прогнозирования параметров конкрет-
ного экземпляра двигателя необходимо сформировать «Индивидуальную ММ», 
которая получается при идентификации «Базовой ММ» по результатам испы-
таний конкретного экземпляра двигателя с использованием его геометрических 
размеров и конструктивных особенностей. Качественно идентифицированная 
«Индивидуальная ММ» может рассматриваться как «термогазодинамический 
паспорт» рассматриваемого экземпляра двигателя.

На этапе серийного производства двигателей, обобщая «Индивидуальные 
ММ» двигателей, формируется «Обобщенная ММ». Такая ММ описывает ос-
редненные характеристики партии двигателей и не учитывает разброс характе-
ристик двигателя при его производстве. С использованием «Обобщенной ММ» 
рассчитываются высотно-скоростные характеристики двигателя на этапе серий-
ного производства.

Современный уровень развития вычислительной техники, совершенствова-
ние математического обеспечения позволяет говорить о возможности широкого 
использования ММ двигателя в процессе его эксплуатации. На этом этапе воз-
можно применение модели для оптимального регулирования двигателя в полете 
в зависимости от типа решаемой летательным аппаратом задачи: например, обе-
спечить максимальную дальность полета ЛА или на конкретном участке полета 
обеспечить максимальную тягу, несмотря на величину удельного расход топли-
ва. ММ для таких задач должна не просто максимально точно описывать кон-
кретный экземпляр двигателя, но и корректироваться в процессе эксплуатации. 
Следовательно, появляется еще один тип — «Текущая ММ». Такая корректиро-
ванная ММ обеспечит максимально точными исходными данными анализ теку-
щего состояния ресурсных показателей двигателя, что открывает возможности 
для прогнозирования остаточного ресурса двигателя и его основных параметров.

Таким образом, предлагается классификация математических моделей по 
назначению, представленная на рисунке.
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Математические модели ГТД 

Текущая ММ Базовая ММ 

Индивидуальная ММ 

Обобщенная ММ 

Проектная ММ 

Частные Интегральные 

Инструменты формирования ММ

Сокращение времени принятия решения зависит от скорости предоставле-
ния информации, которая, в свою очередь, зависит от скорости разработки ММ 
и проведения расчетов. Как правило, самые короткие временные затраты имеет 
подготовка «Проектной ММ». Разработка «Проектной ММ» проводится по про-
стому алгоритму:

1) сбор исходных данных (характеристик узлов и элементов двигателя),
2) приведение исходных данных в необходимый электронный формат,
3) увязка двигателя,
4) разработка программы управления двигателем,
5) расчет ВСХ.

В этой цепочке основные затраты времени происходят при подготовке ис-
ходных данных и приведении их в необходимый электронный формат. Скорость 
выполнения самих расчетов, как правило, достаточно высока и зависит от ис-
пользуемой программы термогазодинамического расчета. При должном уров-
не совершенства программного обеспечения процедуры расчета выполняются 
достаточно быстро. В абсолютном выражении время, требуемое на процедуру 
разработки и проведения расчетов по «Проектной ММ», составляет не более 
30 дней.

Аналогичные временные рамки необходимы и для формирования «Обоб-
щенной ММ», где основное время требуется на осреднение набранной статисти-
ки, полученной при испытаниях узлов и двигателя (при условии, что все данные 
по испытаниям уже обработаны).

Для формирования «Индивидуальной ММ» алгоритм действий несколько 
иной:

1) проведение испытаний,
2) первичная обработка экспериментальных данных (анализ адекватности ре-

зультатов эксперимента),
3) первичный графический анализ результатов эксперимента,
4) формирование исходных данных для идентификации,
5) проведение идентификации (поиск корректирующих множителей),
6) формирование зависимостей корректирующих множителей,
7) ввод зависимостей в ММ,
8) поверочный расчет.
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Налицо явное противоречие: путь создания «Индивидуальной ММ» зна-
чительный, а время получения «ИММ» должно быть максимально коротким. 
В инженерной практике, хорошим результатом можно считать затраты времени 
на создание «ИММ» 1–2 дня после проведения испытаний. Очевидно, что без 
формализации процесса создания «ИММ» и соответствующих компьютерных 
программ, данную задачу не решить.

Инструменты для решения задачи

Для решения поставленной задачи детально рассмотрен весь алгоритм дей-
ствий и выявлены шаги, которые возможно максимально автоматизировать. Та-
кими шагами являются:

1) первичный графический анализ результатов эксперимента,
2) формирование исходных данных для идентификации,
3) поиск корректирующих множителей,
4) формирование зависимостей корректирующих множителей,
5) ввод зависимостей в ММ и поверочный расчет.

Видно, что практически весь процесс создания «ИММ» возможно автома-
тизировать. Для реализации алгоритма идентификации в ОКБ им. А. Люльки до-
работан программный комплекс (ПК) Uni_MM и разработан ПК UniSkad.

Программный комплекс UniSkad предназначен для реализации первого 
и второго шагов, а ПК Uni_MM для реализации с третьего по пятый шаг. Не-
обходимо отметить, что работать необходимо только после того, как группой ис-
пытаний проведен анализ адекватности измеренных параметров. В противном 
случае результат идентификации будет непредсказуемым.

ПК UniSkad представляет собой программу для сборки базы данных ре-
зультатов испытаний двигателей и последующих действий с базой, для чего со-
держит графический редактор, модуль формирования таблиц и файлов с исход-
ными данными, модуль отбраковки дефектных измерений, модуль подготовки 
файлов-данных для последующей идентификации. Решение разнородных задач 
(хранение и первичная обработка информации) в одном ПК позволяет значи-
тельно сократить время работы с большим объемом данных, получаемых в экс-
периментах. ПК построен таким образом, что способен структурированно сохра-
нять информацию по испытаниям совершенно различных объектов испытаний, 
таких как двигатель, газогенератор, автономных испытаний компрессоров, тур-
бин, камер сгорания и др. Результаты испытаний сохраняются на жестком диске 
локального компьютера (или на сетевом ресурсе) в виде бинарных файлов. Кро-
ме того, предусмотрена возможность дополнительного шифрования бинарных 
файлов, что делает невозможным чтение базы данных сторонним программным 
обеспечением. Структурированное хранение результатов эксперимента позво-
лять практически мгновенно находить в базе интересующие инженера запуски, 
используя широкие возможности поисковой системы. Значительная экономия 
времени происходит при построении графиков результатов эксперимента. Ин-
женеру достаточно выбрать параметры осей для построения графиков, даль-
нейшее построение проходит автоматически. Функция клонирования графика 
позволяет строить другие графики с фиксированными границами как на гра-
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фике-оригинале. В любое время можно добавлять или удалять в графике пара-
метры других изделий, для проведения сравнения двигателей между собой или 
с теоретической кривой. В ПК предусмотрен достаточный набор функций для 
формирования таблиц из имеющихся параметров, а также файлов-данных. При 
разработке ПК UniSkad особое внимание уделено типовым операциям инже-
нера-расчетчика, которые выполняются при графическом анализе результатов 
эксперимента. Все это позволило оперативно, буквально в считанные часы про-
водить необходимый анализ, сравнение и подготовку данных для дальнейшей 
работы программы идентификации.

В качестве программы для идентификации используется ПК UniMM, ко-
торый предназначен для термогазодинамического расчета ГТД, и в число вы-
полняемых им задач входит «ручная» идентификация ММ. Термин «ручная» 
обозначает, что инженер самостоятельно формирует список измеренных (иден-
тифицируемых) параметров, список варьируемых (идентифицирующих) коэф-
фициентов, а также список дополнительных невязок к существующей системе 
уравнений. Решение дополненной системы уравнений проводится с помощью 
метода Ньютона, при этом определяются идентифицирующие коэффициенты. 
Расчет проводится для каждой измеренной точки, и соответственно для каждой 
экспериментальной точки определяются свои идентифицирующие коэффици-
енты. Далее цель инженера-расчетчика выявить зависимости изменения коэф-
фициентов и заложить их в ММ.

Описанная выше последовательность действий отработана на практике 
в отделе перспективных разработок ОКБ им. А. Люльки.

В качестве объекта идентификации используется разработанная «Базовая 
ММ» двигателя, как модель достаточно хорошо отработанная и скорректиро-
ванная по результатам стендовых испытаний. При корректировке этой модели 
использовались результаты специальных испытаний двигателя, при которых 
в характерных сечениях двигателя (кроме горячей части) были установлены 
комбинированные гребенки для измерения полного давления и температуры. 
Сняты дроссельные характеристики с шагом измерений по частоте вращения 
ротора низкого давления в 2 % при четырех диаметрах реактивного сопла. Также 
сняты форсажные дроссельные характеристики с раздельным измерением рас-
хода подаваемого топлива в основную и форсажную камеры сгорания. Как уже 
отмечалось выше, по результатам специальных испытаний проведены корректи-
ровки «Проектной ММ» в части расходных характеристик компрессоров, введен 
учет неравномерности давления и температуры за КНД, уточнен уровень КПД 
турбин и компрессоров, потери полного давления в промежуточном корпусе, 
наружном контуре, форсажной камере сгорания. Дальнейшее уточнение «Ба-
зовой ММ» проведено по результатам испытаний двигателя в термобарокамере 
ЦИАМ. Необходимо отметить, что в основном по результатам испытаний в ТБК 
были проведены корректировки лишь программ управления двигателем. Таким 
образом, «Базовая ММ» имеет достаточный уровень проработки и может быть 
принята в качестве основы для формирования «Индивидуальных ММ».

Наиболее трудоемким процессом при идентификации в среде UniMM яв-
ляется ручной ввод измеренных значений в программу. Для упрощения этой 
процедуры в ПК предусмотрен ввод данных с использованием заранее заготов-
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ленного шаблона. За формирование файлов —данных по шаблону отвечает ПК 
UniSkad, далее значения параметров из файлов-данных пакетно считываются 
ПК UniMM.

Важной частью процедуры идентификации является формирование списка 
дополнительных уравнений для системы нелинейных алгебраических уравне-
ний (СНАУ). Корректность решения задачи идентификации в большой степени 
зависит от опыта инженера-расчетчика. Важно не только правильно сформиро-
вать список дополнительных уравнений, но и сделать правильный вывод о ре-
зультатах расчета. Инженеру-расчетчику не просто надо показать, какой из узлов 
работает вне допустимой области, но и доказать правильность своих предполо-
жений. Только после того, как результаты будут согласованы с разработчиками 
узлов, можно считать, что сформированный список дополнительных уравнений 
подходит для дальнейшей работы. Необходимо отметить, что количество и на-
бор дополнительных уравнений зависит от количества и качества выполненных 
измерений. При фиксированной схеме препарирования двигателя (например, 
на этапе серийного изготовления) фиксированным будет и количество допол-
нительных уравнений. Дополнительными уравнениями могут являться: равен-
ство измеренных и расчетных значений тяги, расхода воздуха, расхода топлива, 
температуры и давления воздуха за КНД, КВД и турбины.

Правильно сформированная система уравнений позволяет провести рас-
чет в ручном режиме (каждую измеренную точку в отдельности) или в автома-
тическом режиме (все измеренные точки сразу). Результатом расчета являются 
значения идентифицирующих поправок и коэффициентов на характеристики 
узлов. Чем больше точек замерено в эксперименте, тем подробнее представля-
ются зависимости поправочных коэффициентов и поправок. По опыту можно 
с уверенностью сказать, что для формирования «Индивидуальной ММ» опти-
мальным является измерение на одной дроссельной характеристике от 10 до 
20 точек. Менее 5 точек — крайне мало для качественной идентификации, более 
20 точек — уже излишне, так как невозможно значительно уточнить результаты 
идентификации.

ПК UniMM позволяет с помощью несложный действий внести зависимо-
сти поправочных коэффициентов к характеристикам узлов в «Базовую ММ». 
Как раз это действие и превращает «Базовую ММ» в «Индивидуальную». По-
верочный расчет по «Индивидуальной ММ» и сравнение его с результатами экс-
перимента заканчивает работу над математической моделью конкретного экзем-
пляра двигателя.

Работа над созданием и последующей идентификацией математических 
моделей разного назначения показала, что современное программное обеспе-
чение, используемое в ОКБ им. А. Люльки позволяет проводить корректировку 
ММ любого типа в приемлемые сроки. В случае устоявшихся форм записи ре-
зультатов испытаний и схемы препарирования двигателя возможно проводить 
идентификацию ММ в течении двух-трех дней после получения данных. До не-
дели потребуется для проведения исследований опытных экземпляров двигате-
ля, исследуемого в условиях недостаточного объема измерений и малого пони-
мания реального протекания характеристик узлов.



20

Заключение

Опыт совместной работы программных комплексов UniSKAD и UniMM по-
казал возможность значительного сокращения времени на идентификацию мате-
матических моделей двигателя, что открывает путь для создания «Индивидуаль-
ных ММ», другими словами — «термогазодинамического паспорта» конкретного 
экземпляра двигателя. В процессе работы над представленной темой определены 
проблемы на пути создания «Индивидуальных ММ», начиная от объема препа-
рирования, регламента испытаний и обработки результатов эксперимента. Вви-
ду актуальности задачи данное направление продолжает развиваться в ОКБ им. 
А. Люльки и найдет применение при создании перспективных изделий.
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ОПТИМИЗАЦИЯ ГЕОМЕТРИЧЕСКИХ ПАРАМЕТРОВ 
ОСЕЦЕНТРОБЕЖНОГО КОМПРЕССОРА

Проведено исследование по оценке возможности повышения КПД осецен-
тробежного компрессора газотурбинного двигателя за счет оптимизации геометри-
ческой формы проточной части и лопаточных венцов центробежного компрессора. 
В работе использованы верифицированная расчетная CFD-3D модель компрессора 
и метод оптимизации IOSO NM. В результате исследований был найден вариант гео-
метрии лопаточных венцов центробежной ступени c большим на 1,5–2% уровнем 
КПД при сохранении запаса ГДУ в рабочем диапазоне частот вращения по сравне-
нию с прототипом.

Ключевые слова: осецентробежный компрессор, характеристика компрессора, 
оптимизация.

Введение

В процессе разработки и модернизации газотурбинных двигателей боль-
шое внимание уделяется аэродинамическому совершенству проточной части 
компрессора. В настоящее время добиться качественного улучшения газодина-
мических параметров компрессора можно лишь с привлечением верифициро-
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Рис. 1. Осецентробежные компрессоры двигателей ТВ7-117, РД-600

ванных численных методов расчета пространственного течения (CFD-3D). Се-
годня такие численные методы успешно применяются при газодинамическом 
проектировании в отечественной промышленности (NUMECA FINE/Turbo, 
CFX ANSYS, STAR-CD и др.). Использование в осецентробежных компрессо-
рах (рис. 1) центробежных ступеней, в которых подводится большая часть рабо-
ты к потоку воздуха, накладывает серьёзные требования к их газодинамическому 
совершенству. Следует отметить, что наибольшее влияние на течение в центро-
бежных компрессорах оказывают малые размеры лопаточных венцов (высота 
лопатки на выходе из компрессора 5–7 мм) и скорости на выходе из импелле-
ра, которые достигают 1,1…1,3 Мабс. Корректный учет данных особенностей при 
проведении газодинамических расчетов требует большой методической работы 
по верификации используемого в исследовании расчетного CFD-3D кода.

При поиске путей совершенствования геометрии лопаточных венцов ком-
прессора в настоящее время, на наш взгляд, наиболее перспективным направлени-
ем является использование интегрированных CFD-3D кодов с методами много-
критериальной оптимизации IOSO NM [1, 2, 3], позволяющих получать практи-
чески важные результаты при приемлемых временных затратах.

Расчетная модель компрессора
Использование численных методов расчета пространственного течения при 

проектировании компрессора требует создания его расчетной модели с после-
дующей её верификацией по экспериментальным данным. При создании такой 
модели можно выделить ряд ключевых технологических этапов, определяющих 
в дальнейшем качество получаемого результата (рис. 2). Первый этап — по-
строение расчетной геометрической модели, которая является, с одной сторо-
ны, упрощенным аналогом реальной конструкции, а с другой стороны, должна 
учитывать реальное состояние лопаточных венцов, радиальных зазоров и т. д. 
в зависимости от режима работы двигателя. Второй этап — формирование рас-
четной области и выбор топологии, размерности и качества расчетной сетки, ко-
торая должна обеспечивать хорошую дискретизацию пространства в областях со 
сложной структурой течения в компрессоре. Третий этап — настройка параме-
тров «решателя» CFD-кода, подразумевает обоснованный выбор как модели тур-
булентности, так и внутренних параметров «решателя». В результате грамотного 
выполнения описанных этапов мы должны получить CFD-модель компрессора, 
которая позволяет осуществлять расчет его параметров и характеристик в широком 
диапазоне частот вращения. В качестве примера на рисунке 3 представлено сопо-
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Рис. 2. Расчетная CFD-модель компрессора

Рис. 3. Расчетные и экспериментальные характеристики осецентробежных 
компрессоров
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ставление расчетных и экспериментальных характеристик для двух отечественных 
осецентробежных компрессоров в рабочем диапазоне частот вращения. Также на 
рисунке 4 изображены расчетные характеристики и экспериментальные данные 
для изолированного центробежного компрессора одного из ранее представленных 
осецентробежных компрессоров. Полученные результаты позволяют говорить о хо-
рошем качественном совпадении характера протекания напорных веток во всем 
диапазоне частот вращения и удовлетворительной количественной оценке основ-
ных газодинамических параметров. Некоторое различие в уровнях КПД может быть 
объяснено отсутствием объективной информации о величине зазоров при проведе-
нии эксперимента. Таким образом, верифицированная CFD-модель становится на-
дежным инструментом в руках инженера-конструктора при проектировании и со-
вершенствовании компрессора.

Особенности пакета оптимизации

Пакет оптимизации IOSO NM [1, 2, 3] предназначен для решения сложных 
одно- и многокритериальных задач условной и безусловной оптимизации для 
целевых функций различных классов: гладких, недифференцируемых, стоха-
стических, многоэкстремальных, с наличием областей невычисляемости, зави-
сящих от вещественных и целочисленных переменных. Алгоритм оптимизации 
базируется на методологии построения поверхностей отклика, когда на каждой 
итерации осуществляется построение функций, аппроксимирующих критерии 
и ограничения, а затем проводится оптимизация этих функций в текущей об-
ласти поиска. Затем в полученной точке значения целевых функций и ограни-
чений уточняются при помощи математической модели исследуемой системы 
и происходит переход к следующей итерации. Алгоритмы IOSO NM обладают 
хорошими инвариантными свойствами и высоким уровнем устойчивости при 
оптимизации сложных объектов и позволяют осуществлять поиск экстремума 
при наличии областей невычисляемости. Данные особенности дают возмож-
ность существенно расширить область успешно решаемых задач оптимизации, 
что позволяет использовать этот пакет для сложных практических задач.

Рис. 4. Расчетная и экспериментальная характеристики центробежного компрессора 
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Оптимизация компрессора

Как правило, в осецентробежном компрессоре уровень его КПД на основных 
режимах работы во многом определяется КПД центробежной ступени. Поэтому 
в рамках данной работы проведено исследование по оптимизации геометрических 
параметров центробежной ступени с целью увеличения КПД при сохранении ос-
новных газодинамических параметров (расход воздуха, степень повышения давле-
ния, запас газодинамической устойчивости). Для решения задач оптимизации был 
организован замкнутый цикл обмена данными между алгоритмом оптимизации, 
параметрическим описанием геометрии компрессора и математической моделью 
течения в компрессоре (рис. 5). Математическая модель течения в компрессоре 
включает процедуры создания геометрической модели, расчетной сетки и вы-
полнение расчета с использованием CFD-кода.

Следует отметить, что при реализации таких замкнутых циклов оптимиза-
ции необходимо решить ряд методических проблем. Так, например, параметри-
ческое описание геометрии компрессора должно максимально точно описывать 
исходную геометрию, при этом количество варьируемых переменных, описыва-
ющих геометрию компрессора, желательно иметь как можно меньше, чтобы раз-
мерность задачи оптимизации не была большой. Автоматический генератор се-
ток должен использовать такую сеточную топологию, чтобы для разнообразных 
форм геометрии лопаточных венцов качество сетки оставалось на приемлемом 

Рис. 5. Технологический цикл оптимизации
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уровне. Расчетная модель должна, с одной стороны, иметь высокое качество мо-
делирования течения (что достигается хорошими расчетными сетками большой 
размерности и использованием дифференциальных моделей турбулентности), а 
с другой — иметь минимальное время счета.

Формальная постановка задачи оптимизации может быть представлена в сле-
дующем виде.

   

Рис. 6. Постановка задачи оптимизации

Критерий: увеличение КПД (π*) в проектной точке на частоте вращения 
100% (рис. 6).

Ограничения: 

èñõ ïðîåêò èñõ0.98 1.02G G G⋅ ≤ < ⋅ ; èñõ ïðîåêò èñõ0.99 1.01∗ ∗ ∗⋅π ≤ π < ⋅π ; 

ñðûâ ïðîåêò0.92G G> ⋅ , угол выхода потока осевой (с точностью ±1 градус), 

ó óèñõ.K KD ≥ D , где запас ГДУ определяется по формуле:
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( / )
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( / )

G
K

G

 π
D = - ⋅  π 

, 

где ∗π  — степень повышения давления, G — приведенный расход воздуха.

Варьируемые переменные. Для возможности проведения оптимизации гео-
метрической формы лопатки необходимо создать параметрическую модель, мак-
симально точно описывающую форму исходной лопатки, используя функции, ап-
проксимирующие ее поверхность. В данном исследовании параметризация лопаток 
компрессора осуществлялась описанием лопатки по 2 сечениям в области втулки 
и корпуса с использованием симметричного профиля. Форму средний линии про-
филя импеллера образует сплайн, проходящий через 4 реперные точки (рис. 7). 
Расстояние от реперной точки до некоторой базовой линии является варьируемой 
переменной, которая изменяется в заданном диапазоне. Форма средней линии ло-
паток диффузора и спрямляющего аппарата описывается кривой втрого порядка, 
где в качесве варьируемых переменных выступают углы входа, выхода и изгиба про-
филя. Также варьировались геометрические параметры, описывающие обводы про-
точной части ступени (втулка, корпус). 

Общее количество варьируемых переменных — 20: импеллер  
(2 ‧ 4 = 8) + диффузор (2 ‧3 = 6) + спрямляющий аппарат (2 ‧3 = 6). 
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Рис. 7. Варьируемые переменные,  
описывающие изменение средней линии профиля

Основные результаты

В результате решения задачи оптимизации был получен вариант геометри-
ческих параметров лопаточных венцов компрессора, который в проектной точ-
ки имеет КПД на 2% больше, чем у прототипа при сохранении расхода воздуха, 
степени повышения давления и запаса ГДУ на проектной частоте вращения. 
Для данного варианта компрессора были рассчитаны характеристики в диапа-
зоне частот вращения от 60% до 105%, результаты сравнения исходного и опти-
мального вариантов центробежной ступени (рис. 8). Как видно, в диапазоне ча-
стот вращения 90–105% наблюдается увеличение КПД на 1,5–2% по сравнению 
с прототипом, а запас ГДУ не уменьшился во всем рассматриваемом диапазоне 
частот вращения.

Характерная картина течения в тангенциальной и меридиональной плоскости 
представлена на рисунках 9 и 10 для исходного и оптимального вариантов компрес-
сора в проектной точке. Из анализа картины течения видно, что увеличение КПД 

Рис. 8. Характеристика центробежного компрессора
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произошло за счет уменьшения скорости течения в меридиональной плоскости на 
выходе из импеллера (рабочего колеса), а также за счет уменьшения зон торможе-
ния потока в периферийных и втулочных сечениях импеллера.

Рис. 9. Распределение числа Мабс в меридиональной плоскости для исходного 
и оптимального вариантов компрессора

Рис. 10. Распределение числа Мотн в плоскости решеток  
для исходного и оптимального вариантов компрессора

На рисунке 11 представлено сравнение профилей во втулочном и перифе-
рийном сечении исходных лопаточных венцов с оптимальным вариантом. Абсо-
лютные величины деформации формы лопаточных венцов значительны, профиль 
импеллера приобрел S-образную форму, изменились углы входа в диффузор, и не-
значительно изменилась форма средней линии спрямляющего аппарата.

Следующим этапом данного расчетного исследования была оценка опти-
мального варианта центробежной ступени в системе осецентробежного ком-
прессора. Для этого в расчетной верифицированной модели осецентробежного 
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компрессора была заменена исходная цен-
тробежная ступень на оптимальную ступень 
при сохранении осевой части компрессора. 
Рассчитанные характеристики в рабочем 
диапазоне частот вращения с исходной и оп-
тимальной центробежными ступенями пока-
заны на рисунке 12. Как видно из представ-
ленных данных, в диапазоне частот вращения 
90–95% наблюдается увеличение КПД до 1% 
при сохранении расхода воздуха и запаса 
ГДУ. 

Заключение

Таким образом, в рамках данной работы 
показана интеграция алгоритма оптимиза-
ции IOSO и CFD-кода для проведения опти-
мизационных исследований с целью повы-
шения аэродинамической эффективности 
центробежной ступени осецентробежного 
компрессора. В результате выполненных ис-
следований был найден вариант геометрии лопаточных венцов ступени c боль-
шим на 1,5–2% уровнем КПД при сохранении запаса ГДУ в рабочем диапазоне 

частот вращения по сравнению с прототипом. Данный подход применим для 
всех типов компрессоров, как на этапе разработки, так и при их модернизации. 
Наиболее важными элементами в организации процесса оптимизации являют-
ся верифицированная по результатам эксперимента CFD модель компрессора 
и эффективный алгоритм оптимизации, позволяющий при наименьшем коли-
честве обращений к модели получать наибольший прирост целевой функции.

Рис. 11. Геометрическая форма 
профиля исходного и оптимального 

вариантов компрессора

Рис. 12. Характеристика осецентробежного компрессора с оптимальным вариантом 
центробежной ступени 
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О ПРОБЛЕМЕ РАЗРУШЕНИЯ РАБОЧИХ ЛОПАТОК 
ПЕРВОЙ СТУПЕНИ ДВИГАТЕЛЯ ГТД-110 ПО ЗАМКОВОМУ 
СОЕДИНЕНИЮ

В настоящее время в практике ОАО «НПО «Сатурн» имеют место случаи разру-
шения рабочих лопаток первой ступени ГТД-110 по замковому соединению, которая, 
предположительно, связана с возникновением возбуждающих колебаний по гармо-
никам, кратным количеству лопаток сопловых аппаратов первой и второй ступеней. 
Для решения этой проблемы разработан комплекс мероприятий, одним из которых 
является подрезка выходной кромки лопаток соплового аппарата на переменную 
величину с изменением вектора подрезки от периферии ко втулке и от втулки к пе-
риферии в зависимости от расположения жаровых труб в камере сгорания. Это меро-
приятие способствует созданию «разношагицы» и неравномерному перемешиванию 
потока от жаровых труб. Последующая оригинальная схема расстановки лопаток 
в сопловом аппарате с различным направлением вектора подрезки выходной кромки 
помогает изменить вид доминирующей возбуждающей нагрузки.
Одним из недостатков существующей конструкции турбины является то, 

что величина осевого зазора между статорным и роторным венцами недостаточ-
но велика. Согласно статистики ЦКТИ, среднестатистическая величина мон-
тажного зазора между сопловым аппаратом и рабочим колесом первой ступе-
ни должна составлять 0,4 от ширины рабочей лопатки (В). На первой ступени 
ГТД-110 этот зазор составляет 0,19В. Это также ведет к повышенному уровню 
вибронапряжений в турбине за счет взаимного влияния венцов и возникающих 
переменных по времени силовых нагрузок.

Для устранения влияния на разрушение рабочих лопаток первой ступени 
турбины возбуждающих колебаний принято решений изменить структуру пото-
ка, отрицательно воздействующего на рабочие лопатки, путем подрезки сопло-
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вых лопаток первой ступени по определенному закону. Рассмотрено два вари-
анта подрезки. Первый вариант подрезки выходной кромки сопловой лопатки 
осуществляется с увеличением подрезки от периферийной части пера с макси-
мальной глубиной подрезки у корневой части пера, не превышающей 10% от 
хорды профиля пера сопловой лопатки. Второй вариант подрезки рассчитыва-
ют с подрезкой выходной кромки сопловой лопатки с увеличением подрезки от 
корневой части пера с максимальной глубиной подрезки у периферийной части 
пера, не превышающей 10% от хорды профиля пера сопловой лопатки. По ре-
зультатам численного анализа определяют вариант подрезки, вызывающий наи-
меньшее падение КПД газотурбинного двигателя. Лопаток, дающих наимень-
шее падение КПД газотурбинного двигателя относительно исходного варианта, 
закладывают в сопловой аппарат больше.

Таким образом, в соответствии с полученными расчетами был сформирован 
комплект сопловых лопаток, который расставили в сопловом аппарате в зависи-
мости от расположения жаровых труб, делящих сопловой аппарат на сектора. 
В каждом из секторов была заложена неповторяющаяся комбинация лопаток.

Рассмотрим более подробно.
Первый вариант подрезки (рис. 1) рассчитан путём косой подрезки выход-

ной кромки сопловой лопатки с увеличением подрезки от корневой части пера 
с максимальной глубиной подрезки у периферийной части пера, не превышаю-
щей 10% от хорды профиля пера сопловой лопатки.

При расчете эффективности турбины при подрезке выходной кромки со-
пловой лопатки с увеличением подрезки от корневой части пера с максимальной 
глубиной подрезки 18 мм у периферийной части пера, не превышающей 10% от 
хорды профиля сопловой лопатки, получено:
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Второй вариант подрезки (рис. 2) рассчитан путём косой подрезки выход-
ной кромки сопловой лопатки с увеличением подрезки от периферийной части 
пера с максимальной глубиной подрезки у корневой части пера, не превышаю-
щей 10% от хорды профиля пера сопловой лопатки.

При расчете эффективности турбины при подрезке выходной кромки со-
пловой лопатки с увеличением подрезки от периферийной части пера с макси-
мальной глубиной подрезки 18 мм у корневой части пера, не превышающей 10% 
от хорды профиля пера сопловой лопатки, получено:
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Из анализа расчетов видно, что наиболее эффективную подрезку с точки 
зрения снижения КПД ступени турбины дает вариант №2.
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Рис. 1. Подрезка выходной кромки с увеличением подрезки  
от корня к периферии

Рис. 2. Подрезка выходной кромки с увеличением подрезки от периферии к корню
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Сопловых лопаток c вариантом под-
резки, при котором определено наимень-
шее падение КПД газотурбинного двига-
теля, рекомендуется закладывать в сопло-
вой аппарат больше, чем лопаток, даю-
щих наибольшее падение КПД. Сформи-
рованный комплект лопаток расставляют 
в сопловом аппарате в зависимости от 
расположения жаровых труб, делящих 
сопловой аппарата на условные сектора 
по 4 лопатки в каждом. В одном секторе 
соплового аппарата включают сопловые 
лопатки с неповторяющейся комбина-
цией подрезки. Комбинация лопаточных 
венцов с различным направлением векто-
ра подрезки выходной кромки в статоре 
производилась в зависимости от располо-
жения жаровых труб таким образом, что-
бы на один сектор, образованный двумя 

соседними жаровыми трубами, попадали статорные лопатки с разнонаправлен-
ными векторами подрезки и в их повторении не было системы. Такая модифика-
ция статорного лопаточного венца первой ступени может быть рассмотрена как 
одна из возможностей исключения резонансных вибраций в роторном венце.

Для рассматриваемого случая сформирован комплект лопаток для уста-
новки в сопловом аппарате, содержащий около 55% с вариантом подрезки № 2 
и около 45% лопаток с вариантом подрезки № 1.

Подрезанные двумя вариантами лопатки были скомбинированы в сопло-
вом аппарате в зависимости от расположения жаровых труб в соответствии 
с рис. 3.

Результаты газодинамических расчетов турбины с комбинацией подре-
занных сопловых лопаток в соответствии с рис. 3 представлены в таблице 1. По 
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Рисунок 3 – Комбинация лопаток в сопловом аппарате, вид спереди   

(п –  максимальная подрезка у периферии,  к –  у корня ) 
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Рис. 3. Комбинация лопаток в сопловом 
аппарате, вид спереди (п — максимальная 

подрезка у периферии, к — у корня)

Таблица 1
Результаты газодинамических расчетов турбины

Вариант 
подрезки № 1

Вариант 
подрезки № 2

Совместное влияние 
обоих вариантов

Изменение потерь кинетической 
энергии на СА1, Δ(1–φ2), % +1,89 +2,08 +1,9

Изменение потерь кинетической 
энергии на РК1, Δ(1–ψ2), % –1,82 –2,48 –2,16

Изменение эффективности первой 
ступени, Δη*1ад, % –0,54 –0,42 –0,49

Изменение эффективности турби-
ны, Δη*т эф, % –0,11 –0,10 –0,10

Изменение пропускной способно-
сти турбины, Gпр, % +0,49 +0,68 +0,63
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результатам газодинамического анализа соответствующей модификации полу-
чено, что подрезка выходной кромки на переменную величину приводит к уве-
личению потерь кинетической энергии на СА1, ввиду увеличения кромочных 
потерь, с одновременным снижением потерь на РК1, ввиду улучшения условий 
натекания на нее. В пересчете на эффективности работы турбины в целом дан-
ное мероприятие привело к снижению КПД на ≈0,1%. Влияние данной модифи-
кации на расходные характеристики турбины незначительно и приводит к не-
большому увеличению расхода.

Выводы

1. Данный способ позволяет достичь снижения возбуждающих колебаний, 
влияние которых приводит к разрушению рабочих лопаток газотурбинного 
двигателя по замковому соединению, при несущественном изменении кон-
струкции газотурбинного двигателя и минимальных потерях КПД двигате-
ля и, как следствие, повысить надежность работы газотурбинного двигателя 
в течении заданного ресурса за счет неравномерного перемешивания по-
тока от жаровых труб и изменения доминирующей возбуждающей частоты, 
действующей на рабочие лопатки.

2. При проведении опытной эксплуатации были получены положительные 
результаты, позволяющие определить, что эффективность КПД турбины 
ГТД снижается в пределах от 0,1% до 0,11%, что приводит к незначитель-
ному влиянию на общее КПД двигателя, при этом пропускная способность 
турбины увеличивается в пределах от 0,49% до 0,68%.

3. По способу подрезки выходной кромки и оригинальной схеме расстановки 
лопаток в сопловом аппарате подана заявка на изобретение.

4. Данное мероприятие внедрено на материальной части двигателя ГТД-
110 № 4. На конец февраля 2015 г. физическая наработка при безаварийной 
работе после последнего ТО составила более 1756 часов.
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ОПЫТ РАЗРАБОТКИ И ЭКСПЛУАТАЦИИ ПРОГРАММНОГО 
КОМПЛЕКСА UNI_MM 
ДЛЯ ВЫПОЛНЕНИЯ ТЕРМОДИНАМИЧЕСКИХ РАСЧЕТОВ 
ТУРБОРЕАКТИВНЫХ ДВУХКОНТУРНЫХ ДВИГАТЕЛЕЙ

Представлен программный комплекс (ПК), предназначенный для решения 
широкого круга задач термодинамического анализа, возникающих в двигателестро-
ительных КБ. Он представляет собой виртуальную среду для исследований термо-
динамических параметров и характеристик двухконтурных ТРД, предлагающую ин-
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женеру все необходимые возможности для ввода исходных данных, постановки и ре-
шения различных расчетных задач, анализа и вывода результатов. Основной целью 
разработки ПК является повышение эффективности работы инженеров-исследова-
телей. Производительность труда удалось увеличить за счет максимальной автомати-
зации рутинных операций и многочисленных опций для ввода, вывода и обмена дан-
ными. ПК обеспечивает возможность построить достаточно точную математическую 
модель двигателя, идентифицированную по результатам испытаний, и использовать 
ее несколькими подразделениями предприятия.

Введение

Создание авиационного газотурбинного двигателя (ГТД) неразрывно 
связано с проведением большого объема термодинамических расчетов на всех 
этапах работы. Несмотря на бурное развитие трехмерных методов расчета в об-
ласти газовой динамики, термодинамический анализ в одномерной постановке 
остается весьма востребованным и безальтернативным благодаря оперативности 
получения результатов и достаточному для практических нужд уровню их точ-
ности.

В настоящее время область применения одномерных математических моде-
лей (ММ) в двигателестроительных ОКБ охватывает такие задачи, как:

 • формирование облика нового двигателя (параметрический анализ выбран-
ной схемы, формирование программ управления, анализ эксплуатацион-
ных характеристик);

 • идентификация ММ по результатам эксперимента (уточнение характери-
стик элементов в составе двигателя, уточнение программ управления);

 • отладка двигателя на стенде (синтез формул пересчета, разработка про-
грамм испытаний);

 • отработка систем автоматического управления двигателем (формирование 
программ управления по углу установки РУД, оптимизация динамических 
процессов);

 • передача ММ двигателя заказчику (интеграция модели в программный ком-
плекс расчета ЛА, параметрическая диагностика технического состояния);

 • подготовка кадров для ОКБ (установка ПК в учебном классе, расчет ди-
пломных работ).

Эффективное решение указанных задач в нескольких подразделениях 
предприятия предполагает единообразное толкование постановки задач и ре-
зультатов расчета. Поэтому первоочередным требованием к программному про-
дукту является его унификация, которая заключается в том, что используемые 
понятия, подходы и методы позволяют получать однозначное решение для про-
извольной постановки задачи.

Предпосылки для разработки нового программного продукта

В начале 2000 годов в НТЦ им. А. Люльки в эксплуатации находились такие 
программные продукты, как ПК «А21Д99» разработки ЦИАМ им. П. И. Барано-
ва [1], ПК «OLD1» разработки НТЦ им. А. Люльки, ПК «ГРАД v.15.2» разработ-
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ки КГТУ (КАИ) [2] и ряд других программ, созданных на предприятии и пред-
назначенных для решения частных задач. Основные трудности при использова-
нии указанных программ были связаны с несовременным DOS-интерфейсом, 
сложной и громоздкой системой ввода исходных данных и анализа результатов, 
а также чрезвычайной трудоемкостью и длительными сроками обучения новых 
специалистов работе с ПК. Кроме этого, с использованием разных ПК суще-
ствовала определенная сложность получения одинаковых результатов для оди-
наковых исходных данных и постановки задачи на расчет.

Жесткие сроки, устанавливаемые для выполняемых исследований, требо-
вали увеличения эффективности труда инженеров предприятия, а также рас-
ширения круга специалистов, участвующих в выполнении термодинамических 
расчетов. Эти требования не могли быть выполнены без внедрения новых подхо-
дов к работе и новых современных программных продуктов. С использованием 
значительного опыта ВВИА им. проф. Н. Е. Жуковского в области разработки 
программ для термогазодинамического анализа авиационных ГТД [3], а также 
на основе глубокого анализа требований, которые следует предъявлять к про-
граммным продуктам для работы в ОКБ, был сформирован первичный облик 
программы. В основе требований была унификация ПК, означающая решение 
с единых методических позиций широкого круга задач и упрощающая обучение. 
Также обязательным требованием было наличие гибкого и удобного графиче-
ского интерфейса и системы защиты от ошибок ввода исходных данных. Работа 
над ПК, получившим рабочее название Uni_MM (Unified Mathematical Model — 
Унифицированная математическая модель), началась в 2005 г. Разработка ПК 
сопровождалась его интенсивной эксплуатацией в отделе перспективных разра-
боток, что позволяло тщательно и всесторонне тестировать все режимы работы 
ПК, выявлять ошибки и формировать новые требования и рекомендации, на-
правленные на повышение удобства работы с программой.

Методика математического моделирования

В основе ПК лежит решение системы нелинейных алгебраических уравне-
ний, независимые переменные которых описывают положения рабочих точек 
на характеристиках элементов, а правые части определяются алгоритмически, 
исходя из физических условий совместной работы элементов двигателя. Харак-
теристики элементов задаются таблично. Для решения системы уравнений ис-
пользуется модифицированная процедура Ньютона в комбинации с симплекс-
методом, которая обладает весьма высокой устойчивостью работы.

Особенностью ПК является расчет по единой методике термодинамиче-
ских процессов на установившихся и неустановившихся режимах работы дви-
гателя. Для статических режимов в качестве условий совместной работы зада-
ются балансы расходов газа в соответствующих сечениях, а также балансы работ 
(мощностей) роторов. При моделировании динамических процессов условия 
баланса работ заменяются дифференциальными уравнениями динамики рото-
ров, а в некоторые уравнения балансов расхода могут включаться источниковые 
члены, определяемые численным решением дифференциальных уравнений га-
зовой динамики для учета нестационарности течения в объемах.
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Следует отметить следующие особенности методик математического мо-
делирования, реализованных в ПК Uni_MM и позволяющих адаптировать ММ 
под решение широкого круга задач:

 • учет влияния чисел Рейнольдса на КПД и расходные характеристики лопа-
точных машин;

 • возможность использования характеристик компрессора, расслоенных по 
углу установки направляющих аппаратов;

 • способность принимать все известные форматы представления характери-
стик элементов;

 • устойчивая и экономичная процедура решения системы нелинейных алге-
браических уравнений с возможностью интерактивного задания начально-
го приближения;

 • редактируемые состав и температура топлива, влажность атмосферы, воз-
можность использования альтернативных моделей термодинамики;

 • возможность формирования сложной пневмосхемы произвольной структу-
ры.

Для моделирования переходных процессов, кроме указанных выше особен-
ностей, реализованы:

 • учет тепловой нестационарности элементов конструкции (компрессоров, 
камер сгорания и турбин) на уровне расчета тепловых потоков;

 • учет динамики заполнения топливных коллекторов основной и форсажной 
камер сгорания;

 • учет динамики течения в основных газовоздушных объемах двигателя;
 • возможность расчета переходных процессов в режиме реального времени 

на современных ЭВМ. 

Интерфейс пользователя

ПК реализует концепцию «Приложение + документ» (рис. 1). В соответ-
ствии с данной концепцией математическая модель конкретного двигателя 
представляет собой совокупность собственно программы Uni_MM (приложе-
ния, работающего под управлением ОС Windows), и всех данных (отражающих 
свойства элементов двигателя, настройки заданий на расчет, все результаты рас-
чета, опции ввода—вывода и т. д.).

Рис. 1.

Особенностью ПК является то, что все перечисленные данные хранятся 
в одном файле проекта специального формата, распознаваемом только ПК Uni_
MM. Указанная особенность обеспечивает простой для пользователей обмен 
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проектами как в рамках одного предприятия, так и при передаче математиче-
ской модели в другие организации. Получив файл проекта и открыв его с помо-
щью установленного на персональный компьютер ПК Uni_MM, исследователь 
имеет доступ к настройкам заданий на расчет и результатам расчета, а также, при 
необходимости, к характеристикам элементов с возможностью их изменения.

ПК реализован как оконное приложение и имеет развитый графический 
интерфейс. Рабочая область окна ПК разделена на две части (рис. 2). Левая об-
ласть окна отображает в виде древовидной структуры объекты данных, к кото-
рым относятся элементы двигателя и их отдельные характеристики, а также рас-
четные задания и шаблоны графиков для вывода результатов. Доступ к измене-
нию свойств объектов осуществляется через контекстное меню, вызываемое при 
нажатии правой кнопки мыши, а также через панель инструментов и главное 
меню программы.

Правая область окна ПК, предназначенная для графического вывода ин-
формации, представлена как модель страницы, которая может быть выведена на 
печать в том виде, как она отображена на мониторе. При выборе в левой части 
окна какого-либо объекта на модели страницы отображается доступная для него 
графическая информация.

Ввод и редактирование характеристик элементов могут осуществляться не-
посредственно в интерфейсе ПК. Отличительной особенностью ПК является 
то, что гибкая система настроек позволяет ввести в модель данные практически 

Рис. 2. Общий вид графического интерфейса ПК Uni_MM



38

в любом виде, в котором они поставляются разработчиками узлов. На рисун-
ке 3 показан пример диалогового интерфейса для ввода характеристик турбины. 
Показанный диалог позволяет ввести в модель и использовать для расчета харак-
теристики турбины фактически во всех формах их представления, используемых 
в отрасли.

На рисунке 4 показан пример диалогового окна настройки гидравлических 
потерь полного давления. Этот рисунок также демонстрирует возможность ПК 
гибко «подстроиться» под практически любой возможный способ представле-
ния характеристики элемента.

Для других элементов двигателя графический интерфейс аналогично по-
зволяет организовать простой и удобный для пользователя ввод исходных дан-
ных и первичный контроль корректности характеристик с помощью их графи-
ческого отображения.

Краткое описание возможностей ПК

Как уже отмечалось выше, при разработке ПК Uni_MM особое внимание 
было уделено возможности использования ММ разными структурными под-
разделениями предприятия при обеспечении единства результатов. Реализация 

Рис. 3. Пример интерфейса диалога ввода характеристик турбины
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этой идеи основана на том, что единая совокупность характеристик элементов 
и методик расчета используется для работы программы в 6 режимах:

 — расчет в отдельных точках;
 — расчет дроссельных характеристик;
 — расчет высотно-скоростных характеристик;
 — параметрические исследования;
 — идентификация модели по экспериментальным данным;
 — расчет переходных процессов.
Этим обеспечивается, во-первых, унификация требований к характеристи-

кам элементов для разных вариантов использования программы, а во-вторых, 
одинаковость (в пределах заданной относительной погрешности порядка 10-6) 
всех параметров по тракту двигателя, получаемая при задании одинаковых ус-
ловий полета и значений управляемых параметров двигателя. Эта особенность 
важна для расчета и анализа динамических характеристик. Известная сложность 
сопоставления результатов при использовании разных ММ для установившихся 
и переходных режимов работы двигателя с началом использования ПК Uni_MM 
на предприятии полностью потеряла свою актуальность.

Среди особенностей программы Uni_MM следует выделить многочислен-
ные опции обмена данными через буфер обмена и операции экспорта / импор-
та. Такие возможности позволяют легко и быстро оперировать с различными 
типами объектов данных, снижая временные затраты на подготовку к расчетам 
и риски внесения ошибок. К указанным объектам данных относятся, например:

Рис. 4. Пример диалога настройки гидравлических потерь  
полного давления
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 — характеристики элементов;
 — программы управления по контурам основной камеры сгорания, сопла 
и форсажного топлива;

 — задачи и задания на расчет, графики, атрибуты линий и маркеров для рисо-
вания графиков;

 — списки параметров для вывода результатов (перечень параметров и формат 
вывода).

Нужной для работы особенностью является возможность ввода списка по-
правок на характеристики элементов для каждого задания на расчет. Это по-
зволяет быстро и просто получить результат расчета для различных отклонений 
в характеристиках элементов (например, смоделировать ситуацию ухудшения 
КПД лопаточной машины либо изменения потерь давления в канале), а также 
отборов воздуха из проточной части и мощности от роторов.

Существенной возможностью ПК, отличающей его от других известных 
программ, является режим идентификации математической модели. Задача 
идентификации, состоящая в подборе такого сочетания отклонений характери-
стик элементов, которое обеспечивает совпадение результатов расчета и экспе-
римента, решается в интерфейсе ПК Uni_MM с использованием формируемого 
пользователем списка поправок. Пользователь может подбирать поправки как 
«вручную» в интерактивном режиме, основываясь на отображаемых величинах 
погрешности расчета параметров двигателя, так и в автоматизированном режи-
ме. Режим идентификации позволяет решать две задачи: во-первых, помогает 
понять, какие элементы двигателя работают не так, как ожидалось, что приво-
дит к отклонениям характеристик двигателя от расчетных; во-вторых, позволяет 
получить идентифицированную ММ, обеспечивающую высокую точность со-
впадения результатов расчета и эксперимента.

Область использования ПК значительно расширяется за счет возможности 
его работы в пакетном режиме. Для заказчика двигателя данная опция дает воз-
можность организовать прямое обращение к ММ двигателя со стороны исследо-
вательских систем ЛТХ самолета и получение необходимых параметров силовой 
установки, вместо работы с альбомом ее характеристик. Для исследователя-дви-
гателиста это позволяет осуществлять поиск оптимальных параметров и про-
грамм управления двигателя не «вручную», а с использованием современных 
программ численной оптимизации.

Несомненным достоинством ПК Uni_MM является возможность вывода 
на печать графической информации непосредственно из интерфейса програм-
мы, а также опции вывода в файлы векторных графических форматов для по-
следующего их использования в отчетной документации. Опции вывода также 
позволяют сохранять результаты в текстовый файл заданного пользователем 
формата.

Опыт эксплуатации на предприятии
Отдел перспективных разработок
ПК активно используется в работе отдела с 2010 г. За это время он показал 

себя как весьма эффективный и удобный инструмент для решения таких задач, 
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как формирование облика нового двигателя (параметрический анализ выбран-
ной схемы), формирование программ управления, анализ эксплуатационных 
характеристик, обработка экспериментальных данных и идентификация ММ.

Использование современных средств регистрации параметров двигателя 
при его стендовых испытаниях открывает широкие возможности по органи-
зации автоматизированной обработки экспериментальных данных. С исполь-
зованием процедуры идентификации ММ, реализованной в ПК Uni_MM, 
производится автоматизированный поиск корректирующих зависимостей на 
характеристики элементов двигателя. Ввод этих поправок обеспечивает умень-
шение погрешности расчета с помощью ММ тех параметров двигателя, которые 
измеряются на стенде. С использованием таких подходов успешно получается 
ММ, идентифицированная как под конкретный экземпляр изделия, так и под 
некоторый «среднестатистический» двигатель. В любом случае идентификация 
ММ двигателя по результатам экспериментов позволяет эффективно выявлять 
отклонения в параметрах и характеристиках элементов от расчетных. Информа-
ция об этих отклонениях всегда полезна при поиске путей совершенствования 
двигателя и при его экспериментальной доводке.

Фактически бригада термогазодинамических расчетов отдела ответственна 
за выпуск обновленных ММ изделия. С учетом всех выполненных модифика-
ций, а также на основе постоянно обновляющихся данных о результатах экс-
периментальных исследований двигателя на стенде в проект ММ вносятся соот-
ветствующие изменения, направленные на наиболее точное описание реальных 
свойств изделия. Также в этом отделе отрабатываются программы управления 
двигателем по углу РУД, закладываемые в электронные регуляторы. Обновлен-
ная модель поставляется всем пользователям.

Отдел электронных САУ
В отделе электронных САУ на основе ПК Uni_MM реализован «виртуаль-

ный двигатель», имитирующий в реальном масштабе времени реакцию изделия 
(изменение частот вращения роторов, давления и температуры в характерных 
сечениях тракта, запасов ГДУ) на изменения управляющих параметров и внеш-
них условий. С использованием ММ двигателя в таком виде реализован ком-
пьютерный стенд для отработки параметров и характеристик САУ (рис. 5).

Рис. 5. Компьютерный стенд для отработки параметров  
и характеристик САУ
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Основу стенда составляет управляющий модуль, который в нужной после-
довательности запускает процедуры выполнения шага интегрирования трех ма-
тематических моделей: электронного цифрового регулятора, гидромеханическо-
го регулятора и двигателя. Модуль управления обеспечивает ввод циклограммы 
изменения угла РУД и вывод результатов расчета, а также обмен данными между 
составными частями компьютерного стенда.

Важно отметить, что модель электронного цифрового регулятора запускает 
без каких-либо изменений непосредственно модули программного обеспечения 
(ПО), используемого на борту в агрегатах цифровой САУ. Это позволяет исполь-
зовать стенд для проведения квалификационного тестирования бортового ПО, 
требуемого ГОСТ Р 51904 2002 на ПО встраиваемых систем.

Передача ММ заказчику
В ОАО «ОКБ Сухого» программа используется как инструмент, позволя-

ющий определить параметры двигателя на любом режиме, в любых заданных 
условиях полета, при наличии произвольных отборов мощности и воздуха на 
нужды ЛА. Параметры и характеристики двигателей используются как исход-
ные данные, необходимые для анализа летно-технических характеристик (ЛТХ) 
самолета. Таким образом, вместо использования громоздких альбомов эксплуа-
тационных характеристик, которые, как правило, не могут охватывать весь диа-
пазон режимов полета и работы двигателя, применяется непосредственно мате-
матическая модель двигателя, реализованная на платформе ПК Uni_MM. Вызов 
программы осуществляется в пакетном режиме. Программа расчета ЛТХ форми-
рует пакет исходных данных (высота и скорость полета, угол РУД, отборы и до-
полнительные потери и другие необходимые для расчета данные). После этого 
ПК Uni_MM запускается в пакетном режиме, открывает настроенный в ОКБ 
А. Люльки проект двигателя и выполняет расчет. Результаты расчета (тяга, рас-
ход топлива, частота вращения роторов, температура и давление отбираемого 
воздуха и т. д.) передаются программе ЛТХ и используются по назначению.

Важным моментом является то, что любые изменения в текущей математи-
ческой модели двигателя, вносимые в ОКБ А. Люльки, достаточно оперативно 
внедряются везде, где эта модель используется. В данном случае в «ОКБ Сухого» 
просто отправляется обновленный файл проекта ММ двигателя.

Авторское сопровождение ПК
При интенсивном использовании ПК у разработчиков есть обратная связь 

с многочисленными пользователями, что позволяет делать программный продукт 
максимально приближенным к нуждам инженеров-исследователей и своевре-
менно вносить необходимые изменения в код программы. Следует отметить тот 
факт, что доработка такого ПК с использованием опыта двигательного ОКБ пре-
доставляет уникальные возможности по совершенствованию его функционала.

Во-первых, есть весьма обширная база экспериментальных данных, кото-
рая непрерывно пополняется. Такие данные позволяют исследовать и внедрять 
новые формы представления характеристик элементов двигателя, которые наи-
более полно и точно описывают их работу в системе изделия. Ряд факторов уже 
нашли свое отражение в методиках моделирования, например динамика запол-
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нения топливных коллекторов при приемистости и сбросе газа или динамика 
изменения параметров в газовоздушных емкостях. В настоящее время на повест-
ке дня — такие «тонкости» математического моделирования, как, например, из-
менение зазоров при переходных процессах, связанные с изменением теплового 
состояния конструкции и приводящие к перераспределению давлений и расхо-
дов отбираемого воздуха, а также к изменению КПД лопаточных машин.

Во-вторых, это возможность планирования экспериментальных исследо-
ваний с целью подтверждения/опровержения фактов, выявленных с помощью 
математической модели. Например, с помощью детального препарирования 
проточной части был подтвержден ряд предположений, касающихся потерь 
в элементах двигателя.

Перспективы развития

В настоящее время все более широкое применение находит эксплуатация 
авиационной техники по состоянию. Такой подход позволяет снизить затраты 
на эксплуатацию, но требует надежных методов диагностики и прогнозирова-
ния технического состояния объекта. Для авиационного двигателя в качестве 
диагностического признака изменения состояния проточной части может слу-
жить изменение соотношений между его термодинамическими параметрами.

ММ, идентифицированная под конкретный экземпляр двигателя, позво-
ляет получить все термодинамические параметры для заданного режима работы. 
На основе сравнения измеренных параметров с расчетными возможно получить 
количественные оценки «дрейфа» характеристик узлов двигателя, возникающе-
го от воздействия на них эксплуатационных факторов (эрозионный износ, изме-
нения зазоров). При этом с помощью ММ двигателя можно оценить предельные 
значения параметров, подлежащих ограничению (прежде всего температуры 
перед турбиной), которые необходимы для выдерживания заданной тяги на ха-
рактерных режимах. Кроме того, периодическая проверка отклонения характе-
ристик позволяет выявить динамику изменения параметров двигателя и обеспе-
чить своевременное снятие двигателя с эксплуатации.

Таким образом, уже сейчас ПК Uni_MM позволяет получить «термодина-
мический паспорт двигателя», представляющий собой его идентифицирован-
ную ММ. В настоящее время ведется проработка этого направления в части, 
касающейся технологии применения в эксплуатации.

Заключение

Представленный ПК показал себя эффективным инструментом в руках 
инженера-исследователя. Разработанный специально для решения конкретных 
задач, он успешно применяется на практике и повышает производительность 
труда инженеров-конструкторов.
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Е. В. Бугряшова, А. А. Еремин, А. Р. Кривоногов
ОАО «НПО «Сатурн», г. Рыбинск

ОЦЕНКА ВЛИЯНИЯ РАЗЛИЧНЫХ ВАРИАНТОВ 
КОНСТРУКТИВНОГО ИСПОЛНЕНИЯ СРЕДНЕЙ СТУПЕНИ 
ОСЕВОГО КОМПРЕССОРА  
НА ЕЕ АЭРОДИНАМИЧЕСКИЕ ПАРАМЕТРЫ

В работе представлены результаты аэродинамического анализа влияния раз-
личного рода конструктивного исполнения направляющего аппарата на аэродина-
мические параметры типовой средней ступени осевого компрессора. В качестве ис-
следуемых факторов приняты следующие: влияние консольного или двухопорного 
исполнения; влияние радиусов сопряжения профиля пера с проточной частью; вли-
яние формы оси профиля пера направляющего аппарата в окружном направлении; 
влияние конструктивного исполнения втулки двухопорного направляющего аппара-
та; влияние перетекания воздуха под направляющим аппаратом (имитация влияния 
лабиринтного уплотнения).

Изложена постановка задачи, особенности расчетной модели, принятые гра-
ничные условия. Показано сопоставления полученных результатов расчета с исход-
ным вариантом, даны конкретные рекомендации по реализации конструктивного 
исполнения направляющего аппарата типовой средней ступени с точки зрения обе-
спечения наиболее приемлемых аэродинамических характеристик.

Специалистами опытного конструкторского бюро ОАО «НПО “Сатурн”» 
за последнее десятилетие выполнен широкой круг работ по проектированию 
осевых компрессоров различного типоразмера. При этом с точки зрения аэроди-
намического совершенства компрессора выявлены различные конструктивные 
особенности, оказывающие значительное влияние на параметры отдельных сту-
пеней и на аэродинамическое согласование компрессора в целом. В связи с этим 
с целью минимизации рисков необеспечения заявленных параметров представ-
ляет насущный интерес исследование влияния конструктивных особенностей 
компрессора на его аэродинамические характеристики.

Существенное увеличение объема расчетных работ при проектировании 
приводит к необходимости повышения точности предсказания аэродинами-
ческих характеристик компрессоров. Традиционный подход, который подраз-
умевает под собой наличие в расчетной модели профилей лопаток, обводов про-
точной части и радиального зазора, является недостаточным. Поэтому на ОАО 
«НПО “Сатурн”» ведутся работы по исследованию влияния на аэродинамиче-
ские параметры дополнительных элементов, насыщающих расчетную модель 
и приближающих ее к полноценному конструктивному облику.
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В качестве модели для исследования выбрана типовая средняя ступень осе-
вого компрессора (5-я ступень компрессора двигателя ГТД-10РМ), имеющая 
аэродинамические параметры, указанные в таблице 1.

Таблица 1
Аэродинамические параметры средней ступени

Параметр Обозначение Величина

Приведенная окружная скорости, м/с Uпр 310
Коэффициент теоретического напора Ht 0,29
Коэффициент расхода C1a 0,47
Степень повышения полного давления π*opt 1,34
Адиабатический КПД η*ад_opt 0,905

На входе в рабочее колесо (РК) располагается служебный входной направ-
ляющий аппарат (ВНА), имитирующий наличие направляющего аппарата (НА) 
впередистоящей ступени реального компрессора. В качестве расчетного ком-
плекса используется CFX 14.0, сеточная дискретизация выполнена в Numeca 
Autogrid v.5. Все расчеты выполняются при стандартных атмосферных услови-
ях на входе, на выходе устанавливается статическое давление, при увеличении 
которого выполняется дросселирование ступени и в итоге получается напорная 
характеристика. Модель турбулентности принята к-ε. Размерность конечно-эле-
ментной сетки: ВНА — 146 тыс., РК — 161 тыс., НА — 128 тыс.

С целью сравнительного анализа аэродинамических характеристик ступени 
выполнен расчет напорной характеристики ступени, которая принята в качестве 
«базовой». Расчетные аэродинамические характеристики «базовой» конфигура-
ции представлены на рисунке 1. Также указана расчетная точка, для которой вы-
полнен более детальный анализ.

Рис. 1. Напорная характеристика на расчетной частоте вращения
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На рисунке 2 представлено распределение чисел Маха в межлопаточных ка-
налах (на относительных высотах h = 0,1 (втулка), 0,5 и 0,9) и на выходе из НА. 
На периферии НА имеется небольшая зона торможения потока.

Рис. 2. Распределение скоростей на расчетном режиме для базового варианта

Выполнен расчет аэродинамических параметров ступени с различной вели-
чиной радиального зазора на периферии рабочего колеса (z = 0,2, 0,4 и 0,6 мм). 
В качестве базового принят зазор 0,2 мм. Как следует из полученных результа-
тов (рис. 3) при увеличении зазора происходит к снижение напорности ступени 
(уменьшение π и Gв), КПД и величины расчетных запасов газодинамической 
устойчивости (ГДУ) (рис. 4). Это происходит вследствие ухудшения течения 
в периферийных областей РК и, как следствие, периферийных областей НА. 

Рис. 3. Влияние изменения величины радиального зазора
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Как показано на рис. 5, на периферии НА в точке соответствующей границе 
ГДУ имеет место существенная зона отрыва потока.

В реальной конструкции ступени имеются радиус переход от профильной 
части лопатки к проточной части. Относительно базового варианта выполнен 
расчет двух конфигураций: 1) радиус на периферии, 2) радиус на периферии 
и втулке. Величина радиуса в обоих случаях принята равной 1,6 мм. Из резуль-
татов расчета (рис. 6–8) следует, что при введении радиуса происходит улучше-
ние структуры течения в области двугранных углов, снижение потерь полного 
давления в НА, выравнивание полей за НА и общее улучшение интегральных 
параметров ступени (увеличению напорности и КПД ступени).

На рисунке 9 представлено влияние формы оси лопатки НА в окружном на-
правлении (смещение средних сечений лопатки в сторону корыта). Физическое 
воздействие аналогично ранее представленному, т. е. происходит воздействие на 
течение в области двугранных углов и влияние на аэродинамические параметры 
аналогично.

Обычно в реальной конструкции под двухопорными НА имеется лабиринт-
ное уплотнение. Через данное уплотнение вследствие перепада статического 
давления происходит перетекание части воздуха с выхода на вход НА. Выполнен 
расчетный анализ с имитацией перетекания воздуха (рис. 10), величина перете-
кающего воздуха принята равной 0,1% от Gв.

Рис. 4. Изменения КПД и ГДУ ступени

Рис. 5. Распределение скоростей на периферии ступени  
при увеличенном радиальном зазоре
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Рис. 6. Полученные напорные характеристики

Рис. 7. Изменение углов на выходе и относительного давления  
по высоте проточной части

Рис. 8. Распределение скоростей на выходе из направляющего аппарата
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Рис. 9. Распределение скоростей на выходе из НА при изменении формы оси

Основное влияние оказывает воз-
дух, втекающий в области входной кром-
ки НА. Он взаимодействует с основным 
потоком, уменьшая осевую составляю-
щую потока и, как следствие, возрастают 
углы атаки (рис. 11,а). Это приводит к появлению более развитой области тор-
можения потока и увеличению углов отставания потока (рис. 11,б). С точки зре-
ния воздействия на интегральные параметры происходит некоторое снижение 
напорности и уменьшение запасов ГДУ. 

   а                                          б

Рис. 11. Обтекание профилей на втулке НА

Выполнено исследование глубины каналов перетекания (рис. 12). Предпо-
лагалось, что увеличенный объем присоединенной полости может оказать иное 
воздействие на основной поток, однако расчеты показали, что этого не происхо-
дит и увеличение глубины канала не оказывает какого-либо заметного влияния.

Рис. 12. Исследование глубины каналов перетекания

Рис. 10. Имитация перетекания воздуха
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Двухопорная конструкция НА часто сопровождается наличием шипа, ко-
торый вставляется в ответное отверстие в корпусе. При этом перед и за шипом 
появляются радиальные зазоры. Проведены исследования введения данных за-
зоров в двух вариантах: 1) длина зазора на входе и выходе равно 8% от длины 
хорды, 2) длина зазора на входе — 15%, а на выходе — 30% от длины хорды. Сам 
радиальный зазор равен 0,2 мм.

Основное влияние обнаружено на величину адиабатического КПД ступени, 
что связано с появлением вихревых зон в основном на выходе из НА (рис. 13).

Рис. 13. Влияние конструктивного исполнении двухопорного НА

Выполнено сравнение консольного исполнения НА с двухопорным, про-
точная часть на втулке направляющего аппарата принята неподвижной. Ради-
альный зазор принят равным 0,2 мм. Также выполнен расчет напорных характе-
ристик и проведено сравнение полей за НА. Введение консольной конструкции 
не приводит к заметному изменению вида напорной характеристики ступени, 
основное влияние оказывается на изменение углов выхода потока и распределе-
ния полного давления на выходе из НА (рис. 14). Также имеет место уменьшение 
КПД ступени на 0,5 п.п.

Рис. 14. Распределение угла на выходе и относительного давления  
по высоте проточной части на выходе из НА
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Рис. 15. Влияние исследованных факторов

Выводы

На рисунке 15 показано качественное влияние каждого из рассмотренных 
факторов на параметры ступени. Как видно из таблицы, представленной на ри-
сунке, наиболее благоприятное влияние оказывает введение радиусов сопряже-
ния профиля пера с проточной частью и оптимизация формы радиальной оси 
лопатки, ввиду их воздействия на течение в области двугранного угла. Данная 
информация послужит в дальнейшем для более осознанного выбора расчетной 
модели как для задач верификации, так и для предсказания характеристик вновь 
создаваемых компрессоров. Кроме того, на этапе проектирования рекомендует-
ся уделять дополнительное внимание оптимизации геометрии в области возник-
новения вторичных течений путем выбора оптимальной формы радиальной оси 
и величин радиусов сопряжения.

УДК 621.452.32+621.438.081.12
К. Н. Егоров, В. М. Низовцев, К. В. Никитин 
Военно-космическая академия имени А. Ф. Можайского, Санкт-Петербург 
nikitinkv@yandex.ru

МАТЕМАТИЧЕСКОЕ МОДЕЛИРОВАНИЕ  
ПРОЦЕССОВ СИЛОВОГО НАГРУЖЕНИЯ ЭЛЕМЕНТОВ 
ПОВЕРХНОСТЕЙ ВЫХОДНЫХ СОПЕЛ И КАНАЛОВ 
ГАЗОТУРБИННЫХ ДВИГАТЕЛЕЙ ПРИ ЛОКАЛЬНОМ 
ТЕПЛОМАССОПОДВОДЕ К ПОТОКУ

Рассматривается обтекание элемента внутренней поверхности выходного 
сопла газотурбинных авиационных двигателей (ГТД), имеющего малую кривизну, 
сверхзвуковым потоком разогретого вязкого теплопроводного газа в условиях ло-
кального выдува высокотемпературного газа через стенку сопла в основной поток, 
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движущийся вдоль сопла. Выполнены расчетно-теоретические исследования. Для 
интегрирования уравнений Навье —Стокса, описывающих течение вязкого газа, ис-
пользовался конечноразностный метод. Анализируются результаты численного ис-
следования влияния скорости и температуры выдуваемого газа, а также числá Маха 
М∞ основного потока разогретого газа на распределение скорости в потоке, изме-
нение давления и напряжения трения вдоль поверхности сопла. Расчеты показали, 
что при определенных значениях параметров потока и выдуваемого газа на поверх-
ности сопла возникает дополнительная область повышенного давления. В результате 
в 1,5–3,0 раза увеличивается поперечная сила, приложенная к элементу внутренней 
поверхности сопла, и соответствующий управляющий момент. Это позволит снизить 
нагрузку на аэродинамические органы управления летательным аппаратом или упро-
стить конструкцию сопла.

Для создания тяги турбореактивные и турбовальные ГТД имеют в своем со-
ставе выходные устройства и сопла. Причем сопла могут создавать высокоско-
ростные дозвуковые, звуковые и сверхзвуковые потоки газа в зависимости от на-
значения летательного аппарата (ЛА). ГТД могут иметь также форкамеры и ка-
налы, соединяющие отдельные модули. Перечисленные элементы конструкции 
двигателя работают в жестких температурных условиях. Отклонение температу-
ры от допустимых пределов может привести к ухудшению характеристик дви-
гателя и снижению его надежности [1]. Газотурбинные авиационные двигатели 
содержат также компрессор, камеру сгорания — источник высокотемператур-
ного газа и турбину. ГТД, как правило, включает, кроме того, систему отбора 
и подачи охлаждающего воздуха. Воздух для охлаждения модулей отбирается от 
компрессора [1, 2].

Высокотемпературный газ от камеры сгорания или охлаждающий воздух от 
компрессора могут подаваться во вспомогательную полость на внешней поверх-
ности сопла. Из этой полости через систему отверстий в стенке сопла газ может 
выпускаться в основной поток разогретого газа, движущийся вдоль сопла. От-
верстия для выпуска газа, расположенные в стенке, могут образовывать участки, 
создающие плоскую струю, скорость газа в которой является малой дозвуковой 
(рис. 1, 2). Массовый расход газа в струе не превышает 0,8% от расхода газа ос-
новного потока в канале сопла.

Таким образом, в соплах и каналах ГТД одновременно может иметь место 
сочетание сверхзвукового разогретого потока газа и движущегося с малой ско-
ростью через стенку сопла высокотемпературного или холодного газа. Это об-
стоятельство может быть использовано для формирования дополнительной по-
перечной силы, действующей на внутреннюю поверхность сопла.

Поэтому в последнее время актуальным является рассмотрение условий 
формирования дополнительных областей повышенного давления на участках 
внутренней поверхности выходного сопла ГТД, находящихся в высокоскорост-
ном потоке разогретого вязкого газа при локальном выдуве через стенку сопла 
высокотемпературного или холодного газа в основной газовый поток. Форми-
рование таких областей целесообразно для увеличения поперечной силы, дей-
ствующей на участок внутренней поверхности сопла, и тем самым для создания 
управляющей газодинамической силы и момента, приложенных к ЛА. Этим 
определяется новизна выполненного исследования.
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Физическая картина протекающих в этих условиях процессов, связанных 
с образованием неадиабатических зон, и параметры высокоскоростного возму-
щенного течения в значительной степени зависят от теплофизических свойств, 
скорости и температуры выдуваемого газа, числа Маха М∞, давления и темпе-
ратуры основного потока, а также от расположения на внутренней поверхности 
сопла участка локального выдува.

Подобные исследования представляют интерес, так как их результаты по-
казывают, что силы, создаваемые при выдуве струи высокотемпературного или 
холодного газа в разогретый сверхзвуковой поток, движущийся вдоль сопла, за 
счет сложного их взаимодействия могут значительно превышать реактивную 
силу инжектируемого газа [3].

Рассматривается плоское сверхзвуковое ламинарное течение вязкого сжи-
маемого теплопроводного газа вблизи участка внутренней поверхности выход-
ного сопла малой кривизны в условиях локального поперечного дозвукового вы-
дува плоской струи высокотемпературного газа через эту поверхность в разогре-
тый основной поток. Причем размеры участка ограничены как по продольной, 
так и по окружной координатам (рис. 1).

Расчетная схема процесса обтекания внутренней поверхности стенки сопла 
приведена на рисунке 1. Температура проницаемого участка для подвода высо-
котемпературного газа и скорость выдува задавались постоянными или изме-
нялись по определенному закону. Были приняты также следующие допущения. 
Температура стенки сопла в общем случае отличается от температуры основного 
потока разогретого газа и от температуры локально выдуваемого через стенку 
газа. Выдуваемый высокотемпературный газ не вступает в химические реакции 
с газом основного потока, а теплофизические свойства газов отличаются незна-
чительно.

Выбранной физической модели процесса обтекания участка внутренней 
поверхности стенки сопла сверхзвуковым потоком разогретого газа при локаль-
ном тепломассоподводе к потоку с учетом сформулированных допущений соот-
ветствует следующая система дифференциальных уравнений [4]:

 di
22 ;
3

pDu u uV
Dt x x x y y x

 ∂ ∂ ∂ ∂ ∂ ∂υ ρ = - + µ - υ + µ +    ∂ ∂ ∂ ∂ ∂ ∂ 
   (1) 

Рис. 1. Схема сверхзвукового сопла с выдувом газа через стенку; продольное и поперечное 
сечения
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 di
22 ;
3

pD uV
Dt y y y x y x

   ∂υ ∂ ∂υ ∂ ∂ ∂υρ = - + µ - υ + µ +   ∂ ∂ ∂ ∂ ∂ ∂      
(2)

 Ô;p
DpDT T Tc

Dt Dt x x y y
 ∂ ∂ ∂ ∂ ρ = + λ + λ + µ    ∂ ∂ ∂ ∂ 

Φ;  (3)

 di ( ) 0;V
t

∂ρ + υ ρ =
∂

 (4)

 .p RT= ρ  (5)

Начальные условия соответствуют течению газа в приповерхностном по-
граничном слое на неизотермической поверхности:

при t = 0 T(x,y,t) = T(x,y); Tс(x,t) = Tс o;  (6)

u(x,y,t) = u(x,y); υ(x,y,t) = υ(x,y) ; p(x,y,t) = po.

Граничные условия могут быть представлены в следующем виде:

при x = 0 T(x,y,t) = f1(y); u(x,y,t) = f2(y); υ(x,y,t) = f3(y); p = p∞;

 ñ 0;
T
x

∂
=

∂
 (7)

при x = lп     
22 2 2

2 2 2 2 0;pT u
x x x x

∂∂ ∂ ∂ υ= = = =
∂ ∂ ∂ ∂

 

  (8)

при y = 0 u(x,y,t) = 0; υ(x,y,t) = 0; T(x,y,t) = Tс (x,t);  

 0≤ x < lн и (lн + lт )< x ≤ lп ; (9)

u(x,y,t) = 0; υ(x,y,t) = υс(x,t) = f1(x); T(x,y,t) = Tс(x,t) = f2(x);  
lн ≤ x ≤ (lн + lт );

при y = h  0.pu T
y y y y

∂∂ ∂υ ∂= = = =
∂ ∂ ∂ ∂

 

  (10)

В выражениях (1)–(10) приняты следующие обозначения: u(x,y,t), υ(x,y,t) — 
поля продольной и поперечной составляющих вектора скорости; T(x,y,t), 
ρ(x,y,t),

 

р(x,y,t) — поля температуры, плотности и давления газа; Tс(x,t) — поле 
температуры стенки; Ф — диссипативная функция; R — газовая постоянная; ср — 
теплоемкость газа; h — поперечный размер расчетной области; lп — продольный 
размер расчетной области; t — время.

Геометрические параметры стенки связаны соотношением  
lп = lн + lт + lo (рис. 2). На этом рисунке lр — расстояние от начального сечения 
участка сопла до расчетной области.

Система уравнений (1)–(5) включает: уравнения движения в проекции на 
оси x и y (1), (2); уравнение энергии для потока газа (3); уравнение неразрыв-
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ности (4); уравнение газового состояния (5). Математическая модель содержит 
также уравнение теплопроводности для материала стенки сопла и соотношения, 
учитывающие зависимости динамического коэффициента вязкости µ и коэф-
фициента теплопроводности λ газа от температуры [4].

Уравнения (1)–(3) содержат производные по времени и могут быть решены 
явно для переменных величин u, υ, T при помощи метода конечных разностей 
[5]. Давление р оказывается неявным. При рассмотрении установившегося тече-
ния газа точный вид процесса установления не имеет существенного значения. 
Поэтому для определения давления применялось комбинированное уравнение. 
Преобразованная система уравнений (1)–(5) интегрировалась численно мето-
дом дробных шагов с использованием неявной разностной схемы переменных 
направлений [6].

Определение неизвестных параметров на границах расчетной области осу-
ществлялось с помощью формул численного дифференцирования, аппроксими-
рующих граничные условия, а на верхней границе (при y = h) — по значениям 
параметров во внутренних узлах разностной сетки [5].

Использовалась разностная сетка с переменными шагами по координат-
ным осям. Причем сгущение сетки осуществлялось в направлении к участку 
локального тепломассоподвода (рис. 2). Шаг по времени определялся с исполь-
зованием критерия устойчивости Куранта Δt < min(Δx/umax, Δy/υmax) и условия 
устойчивости для явной разностной схемы [5]. Контроль точности численного 
решения выполнялся c помощью сравнения с имеющимися аналитическими ре-
шениями модельных задач и на основе оценок выполнения законов сохранения 
в интегральной форме [4].

Расчеты проводились на ПЭВМ при числах Рейнольдса Re ≤ 106. Длины 
участков локального тепломассоподвода и обтекаемой внутренней поверхности 
сопла относились как 1:7. Максимальная температура участка выдува высоко-
температурного газа составляла 1000–1200 К. Массовый расход выдуваемого 
газа не превышал 0,7% от расхода газа основного потока. Расстояние lр состав-
ляло 0,02–0,1 м. Поперечный размер расчетной области h в 5–12 раз превышал 
максимальную толщину пограничного слоя. Были приняты следующие сред-
ние значения параметров основного потока в канале сопла: скорость u∞ = 650–

Рис. 2. Расчетная схема и разностная сетка
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1200 м/с (М∞ = 1,2–2,3); p∞ = (0,2–1,01)∙105 Па; Т∞ = 700–900 К. Теплофизиче-
ские свойства газа аналогичны свойствам продуктов сгорания ГТД [2]. Решалась 
задача на установление.

Полученные результаты, представленные на рисунках 3–6, и их анализ по-
зволяют отметить следующее.

1. На некотором расстоянии от участка локального тепломассоподвода 
вверх и вниз по течению рассчитанные профили скоростей u, υ и распределение 
напряжения трения τ вдоль участка внутренней поверхности сопла хорошо со-
гласуются с решением Блазиуса [4].

2. Вследствие торможения основного разогретого сверхзвукового потока 
газа по закону обращения воздействия Л. А. Вулиса [7] (рис. 3) и повышения 
давления вблизи участка тепломассоподвода образуется область возвратного 
течения (рис. 1), обусловленная положительным градиентом давления (рис. 4), 
причем скорости возвратного течения могут достигать 90–130 м/с при М∞ = 1,4–
2,3; максимальный поперечный размер области возвратного течения составляет 
20–30% от толщины приповерхностного слоя.

Рис. 3. Изменение относительной скорости 
газа вдоль поверхности сопла

Рис. 4. Изменение относительного избыточ-
ного давления вдоль поверхности сопла

3. Значения напряжения трения (отрицательные) в возвратном течении по 
абсолютной величине соизмеримы с их значениями на большей части поверх-
ности. В области отрицательных градиентов давления за участком тепломассо-
подвода напряжения трения оказываются значительно меньшими по сравнению 
с их значениями в случае отсутствия выдува (рис. 5).

4. При локальном тепломассоподводе за счет выдува газа с малой скоростью 
на обтекаемой поверхности участка сопла возникает область повышенного дав-
ления, причем максимальная величина относительного избыточного давления 
(отнесенного к давлению основного потока р∞) превышает значение 2,5 (рис. 4). 
Возникновение этой области связано с образованием зоны возвратного тече-
ния и геометрическим воздействием на основной поток. Область повышенного 
давления распространяется по пограничному слою в направлении начального 
и конечного сечений участка поверхности сопла. В области локального выдува 
высокотемпературного газа в основной поток имеют место поперечные градиен-
ты давления. Характер изменения давления вдоль нормали к поверхности прак-
тически линейный.
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5. С увеличением числа Маха М∞ основного сверхзвукового потока при не-
изменных скорости υс и температуре Тс выдуваемого газа относительная попе-
речная сила возрастает в 1,65 раза. При уменьшении высоты полета Н попереч-
ная сила также увеличивается (рис. 6). 

Таким образом, локальный дозвуковой выдув через участок поверхности 
сопла высокотемпературной плоской струи газа в разогретый сверхзвуковой 
поток в соответствии с уравнением обращения воздействия [7] приводит к ин-
тенсивному торможению основного газового потока, повышению давления 
и образованию области возвратного течения. Появление этой области приво-
дит к усилению геометрического воздействия на основной обтекающий поверх-
ность сопла газовый поток, дальнейшему повышению давления и увеличению 
длительности теплового воздействия на поток, интенсивность торможения ко-
торого возрастает. Возникшая дополнительная поперечная сила, действующая 
на часть внутренней поверхности сопла, оказывается значительной и может 
в 1,5–3,0 раза превысить силу давления на поверхность при отсутствии локаль-
ного тепломассоподвода. Это позволит создать дополнительные управляющую 
силу и момент, приложенные к соплу и ЛА. 

Следует отметить, что одним из важных показателей, от которого зависит 
величина поперечной силы, является разность температур выдуваемого через 
внутреннюю поверхность сопла высокотемпературного газа и основного сверх-
звукового потока, при увеличении которой растет дополнительная поперечная 
сила. Расчеты по одному из вариантов показали, что увеличение этой разности 
температур на 23,7–24,5% может привести к возрастанию поперечной силы на 
53,5–55% при одних и тех же условиях. Увеличение скорости выдува газа также 
приводит к росту поперечной силы. Если, например, скорость выдува увеличить 
на 65,9%, то относительная поперечная сила, приложенная к участку поверхно-
сти сопла (на высоте Н = 10 м), возрастет на 58,6%.

Особенностью выполненного исследования является также определение 
зависимости дополнительной поперечной силы, приложенной к участку по-
верхности сопла, от давления окружающей ЛА среды. С увеличением высоты 
полета ЛА атмосферное давление уменьшается. Поэтому снижается и величина 
среднего давления газа в сверхзвуковой части сопла.

Рис. 5. Изменение коэффициента трения вдоль 
поверхности: 1 — с выдувом газа;  

2 — без выдува газа

Рис. 6. Зависимости относительных 
поперечной силы и силы трения  
от числа М∞ основного потока
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Следовательно, на больших высотах (Н = 5–12 км) дополнительная попе-
речная сила может уменьшиться. Однако в этих условиях могут быть увеличены 
скорость выдува высокотемпературного газа и (или) разность температур выду-
ваемого газа и основного сверхзвукового потока. Так, например, для увеличе-
ния относительной поперечной силы на высоте Н = 5 км до значений, соответ-
ствующих Н = 0 (у поверхности земли) необходимо увеличить скорость выдува 
газа на 25–35%, а на высоте Н = 10 км требуется увеличение скорости выдува 
на 70–80%. Поскольку дозвуковые скорости выдува и расход выдуваемого газа 
невелики, то эти параметры выдува могут быть реализованы, причем без ухудше-
ния выходных параметров двигателя (КПД, тяга, мощность турбины).

Аналогичные расчеты были проведены для случая выдува через стенку соп-
ла холодного газа в основной разогретый сверхзвуковой поток. Показано, что 
при работе ГТД у поверхности земли или на малых высотах полета ЛА (Н < 5 км) 
при незначительных скоростях и расходах выдуваемого холодного газа (возду-
ха) в 1,5–2,5 раза увеличивается поперечная сила, приложенная к участку вну-
тренней поверхности сопла и соответствующий управляющий момент. Однако 
на больших высотах полета это увеличение оказывается менее значительным 
по сравнению с вариантом, когда для выдува используется высокотемператур-
ный газ, что подтверждается законом обращения воздействия. Поперечная сила 
в этом случае может быть увеличена за счет снижения температуры выдуваемого 
газа. Расчеты показывают, что увеличение разности температур разогретого газа 
основного потока и холодного выдуваемого газа на 18,9% может привести к воз-
растанию поперечной силы на 67,1% при одних и тех же условиях. Поперечная 
сила возрастает также и при увеличении скорости выдуваемого газа.

На основании выполненных оценок установлено, что при значениях силы 
тяги дозвукового сопла ГТД (ВРД) Р = 2000–4000 кгс использование локального 
выдува холодного газа в основной разогретый поток позволит создать дополни-
тельную поперечную силу, соизмеримую с поперечной составляющей силы тяги 
при повороте сопла на углы, равные 15–20 град.

Выявленное снижение силы трения на внутренней поверхности выходно-
го сопла при локальном выдуве высокотемпературного или холодного газа (см. 
рис. 5) позволит уменьшить потери давления при движении разогретого газа 
вдоль сопла и тем самым повысить КПД ГТД.

В заключение следует отметить, что разработанные математические модели 
и метод позволяют выполнять численные расчеты газодинамических процес-
сов обтекания внутренних поверхностей выходных сопел и других модулей ГТД 
при локальном выдуве высокотемпературного или холодного газа через поверх-
ность в основной сверхзвуковой поток разогретого вязкого теплопроводного 
газа при изменении чисел Рейнольдса и Маха, теплофизических свойств газов. 
Установлено влияние температуры и скорости выдуваемого газа, числа Маха 
М∞ основного потока на распределение скорости в потоке, изменение давле-
ния и напряжения трения вдоль участка поверхности сопла. Показано, что при 
определенных значениях параметров основного потока и выдуваемого газа на 
обтекаемой внутренней поверхности сопла возникает дополнительная область 
повышенного давления. В результате в 1,5–3,0 раза увеличивается поперечная 
сила, приложенная к поверхности сопла, и соответствующие управляющие сила 
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и момент. Анализ и сравнение полученных результатов показывает, что наи-
большие значения поперечной силы могут быть получены в случае локального 
выдува высокотемпературного газа в основной сверхзвуковой поток, в том числе 
на больших высотах полета ЛА. Значительное влияние на величину попереч-
ной силы оказывают температура и скорость выдуваемого газа. Разработанные 
предложения и рекомендации по увеличению поперечной силы могут быть при-
менены также к дозвуковым соплам и соплам турбовальных ГТД. Это позволит 
снизить нагрузку на аэродинамические органы управления ЛА или упростить 
конструкцию выходного сопла ВРД, а также за счет снижения сопротивления 
трения увеличить КПД ГТД. 

Выполнено сравнение результатов с имеющимися аналитическими реше-
ниями модельных задач [4], с экспериментальными данными, приведенными 
в [3] и полученными в ВКА им. А. Ф. Можайского, которое позволило устано-
вить их приемлемую сходимость. Актуальность представленной здесь постанов-
ки задачи подтверждается содержанием работы [8] и других публикаций.
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АВИАЦИОННЫЕ ГТД В СИСТЕМЕ ПОЛУЧЕНИЯ 
ДАЛЬНОБОЙНЫХ ГАЗОКАПЕЛЬНЫХ СТРУЙ

Рассматривается авиационные ГТД для создания устройств, формирующих 
двухфазные дальнобойные газокапельные струи. Потребность в таких струях прежде 
всего необходима для тушения пожаров, которые сегодня не могут быть потушены 
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существующими системами. Это прежде всего пожары с высокой интенсивностью 
излучения, пожары в высотных зданиях и лесные пожары. Такие системы создаются 
на основе разработанной в московском авиационном институте новой газодинами-
ческой технологии, использующей для получения тушащей струи воздух, с помощью 
которого тушащая жидкость (вода) диспергируется и разгоняется до больших скоро-
стей. Такие системы могут обеспечить дальность действия струи порядка 100–300 м, 
при этом требуется источник мощности в диапазоне 500–1500 кВт, причем необхо-
дим и источник сжатого воздуха. Это может обеспечить только авиационный газо-
турбинный двигатель, имеющий, кроме всего прочего, минимальный вес и габариты. 
Рассматриваются схемы систем с ГТД. Исследуется влияние различных параметров 
системы пожаротушения на выбор параметров газотурбинного двигателя.

Сегодня отсутствуют системы эффективного тушения пожаров с высокой 
интенсивностью излучения, пожары в высотных зданиях и лесные пожары. Для 
их тушения необходимы системы, обладающие большой дальностью струи — 
более 100 м.

В МАИ [1–10] разработана новая технология получения таких струй на ос-
нове газодинамической технологии. Суть созданной технологии заключается 
в формировании высокоскоростных газокапельных струй, содержащих мелко-
дисперсные капли жидкости, а в качестве рабочего газа используется воздух.

Система пожаротушения большой мощности и дальности может обеспе-
чить дальность действия струи порядка 150–300 м, поэтому может использовать-
ся для тушения пожаров с высокой интенсивностью излучения, т. е. там, где не-
возможно приблизится к объекту, например в высотных зданиях, на топливных 
складах и т. д.

Настоящая работа посвящена исследованию установки пожаротушения 
большой мощности, где в качестве источника мощности рассматривается ави-
ационный газотурбинный двигатель со свободной турбиной. На рисунке 1 по-
казана принципиальная схема такой установки.

Рис. 1. Схема системы пожаротушения на основе ГТД

Рассматривается следующая задача: все параметры системы заданы. Тре-
буется определить конфигурацию системы, которая бы обеспечивала при за-
данных граничных условиях получение максимальной дальности при условии 
максимальной экономичности или удельной мощности.

Схема исследованной установки для получения дальнобойной струи на ос-
нове ГТД показана на рисунке 2. Установка содержит необходимые элементы 
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с целью повышения эффективности (экономичности) системы, в частности те-
плообменники и устройства впрыска жидкости или пара в камеру сгорания.

Рис. 2. Схема пожарной установки на основе ГТД
Кр1 — компрессор газогенератора; Кр3 — компрессор для подачи воздуха 
в камеру смешения; ТОА — теплообменник, установленный за свободной 
турбиной; ТОБ — теплообменник, установленный за Кр3; ТА — турбина 
газогенератора; ТБ — свободная турбина; НА — насос подачи воды в камеру 
смешения; НБ — насос подачи технологической воды; НП — насос подкачки 
воды из внешних источников; РБ — расходный бак; КСМ — камера смешения. 

Цифрами обозначены соответствующие участки (сечения) системы.

Рис. 3. Расход топлива и жидкости, впрыскиваемой в камеру сгорания в зависимости от 
режима работы системы
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Рост температуры газа перед турбиной требует увеличения отбираемого 
у компрессора воздуха на нужды охлаждения (в данной работе коэффициент от-
бираемого воздуха оставался постоянным на протяжении всего расчета).

Рост температуры ведет к заметному усложнению конструкции, уменьша-
ется ресурс силовой установки.

Для простейшей схемы без теплообменников была получена зависимость 
мощности свободной турбины от расхода жидкости с учетом затрат на вспомога-
тельный компрессор, обеспечивающий параметр соотношение расхода жидко-
сти к расходу газа П1 = 40 (рис. 5).

Рис. 4. Удельные мощность и расход топлива в зависимости от режима работы системы

Рис. 5. Зависимость потребной мощности от расхода жидкости

Для обеспечения двигателем расхода воздуха 15 кг/с и жидкости 600 кг/с 
требуется около 4000 кВт мощности на свободной турбине. Исходя из этого, 
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были рассмотрены различные силовые установки мощностью до 4 МВт. Резуль-
таты исследования приведены на рисунке 7. В частности, двигатели, начиная 
с ГТД1250, затем ГТД 1500, ТВ2117, ТВ3117 и далее, могут обеспечить дальность 
двухфазной газокапельной струи более 200 м.

Рис. 6. Зависимость дальности струи от расхода жидкости

Рис. 7. Зависимость дальности газокапельной струи для различных отечественных 
двигателей
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ИДЕНТИФИКАЦИЯ И ОСОБЕННОСТИ МОДЕЛИРОВАНИЯ 
ЦЕНТРОБЕЖНОГО КОМПРЕССОРА С ВЫСОКОЙ СТЕПЕНЬЮ 
СЖАТИЯ В ПК NUMECA FINE/TURBO

В ходе работы разработана CFD модель центробежного компрессора с высокой 
степенью сжатия в пакете NUMECA Fine/Turbo, выполнена верификация расчётной 
модели на основе экспериментальных данных. Показаны особенности численного 
моделирования течения в компрессоре. Проведён анализ эффективности работы 
компрессора. Выполнен нестационарный анализ течения в проточной части ком-
прессора.

Идентификация центробежных компрессоров с высокой степенью сжатия 
представляет интерес в силу отсутствия идентифицированных математических 
моделей (ММ) таких изделий, в то время как разработаны и успешно исполь-
зуются в промышленности ММ для других типов турбомашин, как турбин, так 
и машин нагнетательного принципа действия. Как правило, течение в центро-
бежных компрессорах с высокой степенью сжатия имеет ряд особенностей: 
сверхзвуковое течение в относительном движении на периферии входного 
участка рабочего колеса, реализация на выходе из РК сверхзвукового течения 
в абсолютном движении, отрывные зоны в лопаточном диффузоре и в спрямля-
ющем аппарате.
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Работа посвящена идентификации и особенностям численного моделиро-
вания центробежного компрессора (ЦК) с высокой степенью сжатия, включа-
ющего стойки переднего корпуса, рабочее колесо (РК), безлопаточный диффу-
зор (БЛД), лопаточный диффузор (ЛД) и спрямляющий аппарат (СА) (рис. 1). 
В венцах у втулки моделируются галтели, моделируется радиальный зазор в ра-
бочем колесе и часть притрактовой полости (ПП) за рабочим колесом, отвечаю-
щей междисковому пространству за основным диском.

Сложный характер течения в исследуемом компрессоре и трудность его 
моделирования являются результатом также некоторых геометрических особен-
ностей (рис. 2):

 
Рис. 1. 3D модель исследуемого 

компрессора
Рис. 2. Габаритные особенности 

компрессора

 — ЦК имеет жесткие габаритные ограничения, РК — недостаточную осевую 
и радиальную протяженность (на 30% и 5% соответственно меньше, чем 
у известных ступеней с оптимальными параметрами), ЛД — недостаточный 
радиальный габарит (на 15% меньше оптимального);

 — большие радиусные сопряжения лопатки с диском РК (R = 0.4 × b2);
 — помимо неопределенности, связанной с определением рабочего зазора, 
присутствует неопределенность положения передней крышки ЛД (в соот-
ветствии с особенностями технологии сборки и изготовления ширина ка-
нала в БЛД и ЛД может изменяться, что влияет на газодинамическую устой-
чивость (ГДУ) работы компрессора).
Численное моделирование выполнено в ПК Fine/Turbo. Решались осред-

нённые уравнения Навье—Стокса методом конечных объёмов. Сетки — блочно-
структурированные, гексагональные, высокого качества, сгенерированы в Au-
toGrid5. На первом этапе выполнены расчёты вязкого течения в стационарной 
постановке при оборотах N = 100%. В качестве рабочего тела был выбран тер-
мически совершенный газ. На входе в расчётную область ставились стандартные 
условия: Т* = 288.15К, Р* = 101325 Па. На выходе ставилось условие среднего 
статического давления для вертикального участка характеристики или массово-
го расхода для горизонтальной части характеристики. На твёрдых поверхностях 
задавались условия прилипания, непротекания и отсутствия теплопередачи. 
В процессе разработки CFD модели компрессора исследовалось:

 — влияние различных моделей турбулентности: SA, k-ε, SST, EARSM c под-
ключением расширенного пристеночного моделирования;
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 — влияние уровня подробности расчётной сетки;
 — влияние типа граничного условия на интерфейсе «ротор—статор» между РК 
и диффузором: поверхности смешения (Mixing Plane), Frozen rotor, неот-
ражающего ГУ;

 — влияние положения границы «ротор—статор» между РК и диффузором;
 — влияние положения передней крышки диффузора;
 — влияние галтелей в РК, ЛД, СА;
 — влияние притрактовой полости;
 — влияние схемы дискретизации.
Разработанная модель:

 — ширина канала диффузора уменьшена на 2,5%;
 — моделируется галтели в РК, ЛД и СА;
 — учитывается притрактовая полость за рабочим колесом;
 — используется модель турбулентности Спаларта—Аллмараса с расширен-
ным пристеночным моделированием.

 — сетка составила 11 млн ячеек. Характеристики данной вычислительной сет-
ки представлены в таблице 1. Величина у+ не превышает 4.

Таблица 1
Характеристики расчетной сетки

Венец Кол-во ячеек, млн Минимальный угол скошенности, град

Стойка 0,43 30,85
Рабочее колесо 8,23 21,46
Лопаточный диффузор 1,5 27,06
Спрямляющий аппарат 0,36 28,28

Сопоставление выбранной CFD модели (модель № 1) с результатами экс-
перимента приведено на рисунке 3, все результаты обезразмерены относительно 
параметров экспериментальной рабочей точки.

Рис. 3. Интегральные характеристики конечной CFD модели и эксперимента

В таблице 2 показано отличие интегральных параметров эксперименталь-
ной рабочей точки и расчётной, а также отличие запасов ГДУ. Запасы ГДУ рас-
считаны по формуле
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Таблица 2
Сравнение интегральных параметров

Модель № 1 Эксперимент

Массовый расход 1 1
δη (%) 0,0025 –
δπ* (%) –1,9 –
δΔКу (%) –0,47 –

В процессе анализа результатов выявлены мощные вторичные течения во 
втулочной части РК, усиленные большими галтелями; вторичные течения в ра-
диальной части РК, вызванные перетечками через радиальные зазоры. В ЛД 
и СА присутствуют обширные отрывные зоны (рис. 4).

Рис. 4. Поле числа Маха в относительной системе координат

Моделирование притрактовой полости (ПП) оказывает существенное вли-
яние на течение и интегральные характеристики. ПП инициирует и стабили-
зирует спиральный вихрь в БЛД, который, в свою очередь, инициирует более 
ранний отрыв в диффузоре со стороны втулки. Без учета ПП, на отдельных ре-
жимах, вихрь в БЛД может реализоваться как на втулке, так и на периферии, вы-
зывая нестационарность и неустойчивость стационарного решения. Для модели 
№ 1 отрыв на лопатке инициируется со стороны втулки, для модели № 2 форма 
отрыва существенно отличается.

В модели с учётом притрактовой полости уменьшены уровень КПД и сте-
пень повышения полного давления по сравнению с моделью без ПП, при этом 
увеличивается запас газодинамической устойчивости (рис. 5).

Исследованы характеристики выделенных венцов. Следует отметить, что 
характеристики выделенных элементов в ЦК весьма условны и носят скорее ка-
чественный характер, что связано со сложностью выделения элементов в дифф. 
системе в случае 3М анализа. Здесь за контрольные сечения были приняты гра-
ницы ротор—статор сопряжения (а значит, например, что в характеристике ЛД 
учтены обширные безлопаточные участки, перед и за диффузором).
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Рис. 5. Интегральные характеристики моделей с учётом  
притрактовой полости (№ 1) и без полости (№ 2) и эксперимента

При учете притрактовой полости в срыв сначала входит колесо, и более 
поздний срыв ЛД приводит к срыву компрессора. Без учета ПП, наоборот, сна-
чала срывает диффузор, а срыв в РК приводит к срыву компрессора (рис. 6). Ко-
эффициент повышения статического давления вычислен по формуле

  ( ) ( )âûõ âõ âõ âõÑð Ð Ð Ð Ð*= - -  (2)

Рис. 6. Коэффициент повышения статического давления

Выявлено, что существенное влияние на решение оказывает положение 
границы сопряжения «ротор—статор», а в частности на положение и интенсив-
ность отрыва в диффузоре, который оказывает критическое влияние на инте-
гральные характеристики центробежного компрессора.

Для оценки нестационарных явлений в компрессоре и влияния учёта их 
на интегральные характеристики выполнены расчёты с использованием нели-
нейного гармонического метода (NLH), реализованного в ПО Fine/Turbo [1, 2]. 
Метод подразумевает решение осреднённых уравнений с включением пульса-
ционных составляющих, связанных с «ротор—статор» взаимодействием. Досто-
инствами метода является отсутствие требования к совпадению периодичности 
сетки для венцов, необходимость всего в одном межлопаточном канале для каж-
дого венца, метод позволяет значительно уменьшить влияние положения интер-
фейса «ротор—статор» на решение. Интегральные характеристики расчета NLH 
и соответствующего ему стационарного расчета приведены на рисунке 7. Реше-
ние, полученное нелинейным гармоническим методом, увеличивает значение 
интегральных параметров, приближаясь к экспериментальным значениям.



69

Рис. 7. Интегральные характеристики

NLH метод показал, что течение в тракте компрессора существенно неста-
ционарное. Сверхзвуковой поток на выходе из рабочего колеса приводит к воз-
никновению перед передними кромками лопаток диффузора неустойчивых 
скачков уплотнения, которые срываются следами от лопаток РК. Наблюдается 
окружная неравномерность течения, в частности, поля числа Маха (рис. 8,в), 
что приводит к влиянию диффузора вверх по потоку и пульсациям параметров 
в межлопаточных каналах колеса. Сравнение осреднённых во времени полей 
параметров, полученных с помощью нелинейного гармонического метода, и ре-
шение в стационарной постановке показало, что приближение Mixing Plane дает 
качественно верную картину течения с точки зрения осреднения (рис. 8,а, б).

 а        б в

Рис. 8. Поле числа Маха.
а — стационарное решение, б — осреднённое NLH решение, в — мгновенное NLH решение

В отдельно взятом межлопаточном канале диффузора течение пульсирую-
щее, периодическое, отрыв в диффузоре представлен сложной вихревой струк-
турой, меняющейся во времени. Для двух точек, расположенных посередине 
высоты проточной части в ядре струи перед диффузором и за ним, выведено из-
менение давления с течением времени. Рассмотрена 1/3 полного оборота РК. 
Период изменения давления совпадает со временем прохождения тремя лопат-
ками рабочего колеса одного межлопаточного канала диффузора. Результаты 
представлены на рисунках 9 и 10. На рисунке 10 максимальный пик полного 
давления соответствует возмущению, пришедшему от средней подрезанной ло-
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патки, минимальный пик — возмущению, пришедшему от малой подрезанной 
лопатки, и средний — от основной лопатки.

Для рисунка 10 максимум также соответствует возмущению, пришедшему 
от средней подрезанной лопатки. Таким образом, возмущение, соответствую-
щее первому максимуму на рисунке 10, дойдёт до точки за диффузором в мо-
мент, соответствующий второму максимуму на рисунке 10.

Рис. 9. Изменение полного давления в точке перед диффузором

Рис. 10. Изменение полного давления в точке после диффузора

В спрямляющем аппарате от канала к каналу картина течения различает-
ся, после аппарата наблюдается значительная окружная неравномерность полей 
параметров и сильные локальные отклонения потока от меридионального на-
правления (рис. 11).

Поле числа Маха Поле углов отклонения вектора скорости 
от меридионального направления

Рис. 11. Мгновенные поля параметров для спрямляющего аппарата
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В результате исследования разработана CFD модель компрессора, которая 
хорошо согласуется с экспериментальными характеристиками по интегральным 
параметрам. Проанализированы особенности течения в ЦК и работа венцов. 
Выявлено сильное влияние положения интерфейса «ротор—статор» на реше-
ние. Показаны существенная нестационарность течения и влияние учёта не-
стационарных эффектов на интегральные характеристики. Несмотря на суще-
ственные габаритные ограничения параметров компрессора, выявлены резервы 
повышения эффективности. Разработанная математическая модель может быть 
успешно использована при доводке исследованного ЦК и для постановки задач 
математической оптимизации.
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ПЕРЕПРОЕКТИРОВАНИЕ ЗАКРЫТОГО ИМПЕЛЛЕРА  
С УЧЕТОМ ИЗМЕНЕНИЯ ТЕХНОЛОГИИ  
ЕГО ИЗГОТОВЛЕНИЯ

Рассмотрен процесс перепроектирования центробежного колеса компрессора 
закрытого типа при переходе от сварной конструкции сопряжения колеса и покрыв-
ного диска к конструкции, в которой межлопаточный канал вместе с покрывным 
диском формируется фрезерованием. Перепроектирование проведено с учетом па-
раметрических, конструктивных и технологических ограничений.
К настоящему времени в отечественном турбомашиностроении накоплен 

существенный опыт проектирования и изготовления рабочих колес закрыто-
го типа (с покрывным диском), используемых в центробежных компрессорах. 
Применение закрытых колес позволяет минимизировать влияние радиально-



72

осевых зазоров над торцами лопаток в многоступенчатых центробежных ком-
прессорах вместе с компенсацией осевого усилия на роторе компрессора. В по-
давляющем большинстве случаев в закрытых колесах использована составная 
конструкция, в которой покрывной диск сочленяется с рабочим колесом при 
помощи сварочной технологии. В последнее время известны случаи примене-
ния методов порошковой металлургии для формирования заготовок закрытых 
рабочих колес центробежных компрессоров. Оба варианта изготовления требу-
ют разработки специализированной технологической оснастки, что приводит 
к высокой себестоимости изготовления в мелкосерийном производстве, а также 
требует расширения временных рамок при отработке конструкции в ходе опыт-
ной доводки. Кроме того, в ряде случаев отмеченные технологии ограничивают 
уровень окружных скоростей на выходе из рабочего колеса, что сужает возмож-
ные области применения рабочих колес закрытого типа.

Развитие современного станкостроения совместно с разработкой специ-
ального программного обеспечения привело к возможности изготовления рабо-
чих колес закрытого типа с применением только механической обработки при 
формировании полости межлопаточного канала фрезерованием. Изготовление 
рабочих колес закрытого типа в настоящее время освоено мировыми производи-
телями компрессорного оборудования на обрабатывающих центрах с числовым 
программным управлением. Временные затраты на отработку технологического 
процесса и изготовление первого экземпляра закрытого колеса с использовани-
ем отмеченной технологии могут быть сокращены фактически до одной недели. 
При этом необходимо отметить технологические ограничения при использова-
нии процесса фрезерования, которые заключаются в требовании исключения 
в геометрической модели колеса недоступных для фрезерования внутренних 
зон межлопаточного канала («теневых зон»). В связи с этим переход, например, 
от сварной конструкции закрытого колеса к конструкции колеса, получаемого 
фрезерованием, без изменения геометрии не всегда возможен. В данной работе 
рассмотрен процесс перепроектирования рабочего колеса закрытого типа при 
изменении технологии изготовления, а именно при переходе от сварной кон-
струкции к конструкции, получаемой фрезерованием межлопаточного канала 
с применением шаровых фрез. Основным требованием при выполнении рабо-
ты была необходимость сохранения характеристики базового колеса совместно 
с унификацией остальных элементов ступени центробежного компрессора.

Виртуальный анализ обрабатываемости (расчет траектории движения ре-
жущего инструмента совместно с анализом 
врезания режущего инструмента в элементах 
импеллера) базовой сварной геометрии пока-
зал невозможность обработки зоны в области 
сочленения лопатки и покрывного диска со 
стороны поверхности сжатия (рис. 1).

Анализ возможных сценариев перепро-
ектирования закрытого импеллера с учетом 
отмеченных ограничений позволил наметить 
следующую стратегию процесса перепроекти-
рования:Рис. 1. 
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 — расчетное определение характеристики базовой геометрии;
 — анализ возникновения «теневых зон», возможные пути их «расшивки» 
с учетом ограничений по элементам ступени;

 — непосредственный поиск приемлемых вариантов геометрии с точки зрения 
обеспечения характеристики;

 — виртуальный анализ обрабатываемости приемлемых вариантов;
 — выбор окончательного варианта.

В ходе выполнения данной работы использовалось программное обеспече-
ние компании Concepts NREC (модули Axcent, CAD Translator и MAX-PAC) для 
геометрического моделирования и оценки обрабатываемости и компании Nu-
meca.Inc (FINE/Turbo) для расчетного определения характеристики импеллера 
в ходе численного моделирования (3D CFD). Изготовление прототипа осущест-
влялось на станке фирмы HERMLE. 

Результаты расчетного исследования импеллера базового варианта приве-
дены на рисунках 2 и 3. В таблице 1 приведены основные допущения, исполь-
зуемые в ходе численного моделирования. Полость над покрывным диском 
и лопаточные галтели не моделировались. По опыту использования численного 
моделирования для доводки турбомашин можно утверждать, что количествен-
ные расхождения расчетной и экспериментальной характеристик для базовой 
и вновь разрабатываемых геометрий импеллера будут близкими. Данная рас-
четная модель, созданная в NUMECA FINE/Turbo, использовалась для 3D-CFD 
исследований.

Таблица 1
Параметры расчетной CFD модели

Тип вычислительной сети Гексаэдр. блочно-структурир. с О-слоем около 
пера

Размерность сети, тысяч. ячеек ~460
Количество ячеек в О-слое 16
Количество ячеек вдоль пера 49
Размер пристеночной ячейки, мкм 10
Тип расчета Стационарный
Ротор/Статор интерфейс Плоскость смешения
Модель рабочего тела Воздух, Cp=const
Модель турбулентности k-e, Spalart-Almaras
Схема временной дискретизации Явная. CFL=3
Схема аппрокс. конвект. членов Центр. разности с искусственной вязкостью
Максимальное значение Y+ 12

Исходная 3D-модель колеса была импортирована в модуль Axcent Con-
cepts NREC (модуль трехмерного профилирования) для анализа его геометрии 
(рис. 6). Было отмечено, что возникновение «теневой зоны» базового колеса 
связано с неблагоприятным сочетанием кривизн лопаточной и трактовой по-
верхностей, значением конструктивного лопаточного угла входа и малым рас-
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стоянием между лопатками в окружном направлении (количеством лопаток) 
(рис. 1). Наличие ограничений по смежным элементам ступени (рис. 4, 5) не 
позволяет изменить высоту лопатки на входе, а также форму покрывного дис-
ка. Таким образом, расшивка «теневой зоны» базового колеса возможна только 
за счет уменьшения конструктивного лопаточного угла входа (в диапазоне до 
10°), а также за счет уменьшения количества лопаток в венце (на 1–2 шт.). Были 
сформированы несколько пробных геометрий, которые успешно прошли про-
цесс виртуальной обработки.

           

Рис. 4. Рис. 5.

Отмеченное изменение геометрии привело к негативному количественному 
влиянию на характеристику. В качестве допустимого отклонения от характери-
стики базового колеса в области рабочих режимов была принята величина в 1%. 
На рисунках 7 и 8 отмечено качественное изменение формы характеристики при 
уменьшении конструктивного лопаточного угла на входной кромке и уменьше-
нии количества лопаток. Оба параметра приводят к увеличению площади мини-

       

  Рис. 2.   Рис. 3. 
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Рис. 6.

Рис. 7. 

Рис. 8. 
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мального проходного сечения межлопаточного канала импеллера за счет увели-
чения площади горла межлопаточного канала Аг, что сдвигает характеристику 
в область повышенных расходов. Значительное уменьшение количества лопаток 
на 2 и более штук приводит еще и к сужению рабочего диапазона по расходу 
за счет сдвига границы срыва вправо. Сохранение площади минимального про-
ходного сечения межлопаточного канала импеллера при этом с учетом ограни-
чений возможно только за счет увеличения радиуса втулочного обвода в области 
входной кромки, т. е. компенсации увеличения межлопаточного габарита горла 
уменьшением высоты лопатки (рис. 9).

         
Рис. 9. 

Было проведено расчетное определение характеристик более десятка вари-
антов с различными сочетаниями варьируемых параметров. Несколько вариан-
тов из них проверены на обрабатываемость. После этого был выбран оконча-
тельный вариант с 12 лопатками (вместо 13 как у базового варианта). Сопостав-
ление геометрии базового и окончательного варианта приведено на рисунке 10, 
а на рисунке 11 приведено сопоставление их характеристик.

Рис. 10. 



77

Необходимо отметить, что при отсутствии ограничения на сохранение 
смежных элементов ступени, т. е. при проектировании новой ступени, возмож-
но обеспечение дополнительной эффективности импеллера, в том числе за счет 
смещения периферийного обвода (перепроектирования покрывного диска).

Рис. 11. 

На сегодняшний день нами перепроектировано и изготовлено рабочее ко-
лесо из легированной стали, на 2015 год запланировано его испытание на стенде 
заказчика для получения экспериментальных характеристик.
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УЧЁТ НЕСТАЦИОНАРНЫХ ЭФФЕКТОВ  
В ПЕРЕХОДНОМ КАНАЛЕ ТУРБИНЫ  
СОВРЕМЕННОГО АВИАЦИОННОГО ДВИГАТЕЛЯ

В ходе работы проведены расчёты турбины в стационарной постановке, не-
стационарной постановке и с использованием метода нелинейного гармонического 
анализа (NLH). Показано, что NLH метод моделирует течение с высокой точностью. 
Выполнен нестационарный анализ течения в переходном канале.

В настоящее время стационарное приближение в расчётах стало стандарт-
ной практикой при проектировании, модернизации и доводке турбомашин. 
В ряде случаев оказывается крайне важным учёт нестационарных эффектов, ре-
ализуемых в тракте турбомашины. Например, в переходных каналах, которые 
характеризуются обширными безлопаточными участками, в трансзвуковых сту-
пенях, где присутствуют сложные нестационарные ударно-волновые процессы. 
Но даже на современном уровне развития вычислительной техники решение 
задач с использованием полной нестационарной постановки URANS занимает 
значительное время, и необходимы большие вычислительные ресурсы из-за тре-
бований нестационарных расчётов к совпадению периодичности вычислитель-
ных сеток для венцов. Поэтому применение упрощённых методов, таких как не-
линейный гармонический метод, может значительно упростить процесс оценки 
нестационарных явлений в тракте турбомашины.

В работе проводятся CFD расчёты турбины. Рассматриваемый объект 
включает в себя ротор турбины высокого давления, переходный канал с 7 стой-
ками и сопловой аппарат турбины низкого давления (рис. 1).

Расчёты выполнены в ПО NUMECA Fine/Turbo v.9.1-3. Решались осред-
нённые по Рейнольдсу уравнения Навье — Стокса методом конечных объёмов, 
замыкала систему уравнений модель турбулентности k–ε с подключением рас-
ширенного пристеночного моделирования. Ротор—статор взаимодействие мо-

делировалось для стационарных расчётов с по-
мощью поверхности смешения (mixing plane) 
и Frozen rotor, для нестационарных расчётов 
были использованы условия для нелинейного 
гармонического метода (NLH) и Domain Scaling 
Method в постановке URANS. В качестве рабо-
чего тела был выбран термически совершенный 
газ. Граничное условие на входе — направление 
потока, полное давление и температура. На вы-
ходе ставилось условие среднего статического 
давления.Рис. 1. Общий вид турбины
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На первом этапе проведены трёхмерные расчёты в стационарной постанов-
ке на сетке в 30 млн ячеек, подобная сетка необходима для разрешения всех осо-
бенностей течения. Турбина характеризуется значительно трёхмерным характе-
ром течения, особенно это заметно по положению отрыва в переходном канале, 
распределению поля числа маха по высоте проточной части в рабочем колесе 
(рис. 2).

Рис. 2. Поле числа Маха в относительной системе координат в сечениях  
и осреднённое в окружном направлении

Чтобы смоделировать окружную неравномерность течения посчитана ста-
ционарная постановка с использованием «Frozen Rotor», но течение в переход-
ном канале при этом моделируется нефизичное: ударные волны отражаются 
от интерфейса «ротор—статор» и искажается направление переноса окружной 
неравномерности (следов) при переходе через интерфейс (на рис. 3,а показано 
поле числа Маха). Для подтверждения полученных результатов выполнены рас-
четы ряда тестовых задач. Результаты подтвердили, что условия «Frozen Rotor» 
отражающие (рис. 3,в) и решение в обширных безлопаточных участках модели-
руется некорректно, вследствие значительных отклонений направления перено-
са следов (рис. 3,б). Результаты подтверждены также и в других коммерческих 
кодах: ANSYS Fluent и CFX. 

Таким образом, стационарные расчёты с использованием условия Mixing 
Plane неприменимы для решения рассматриваемой задачи, так как не модели-
руется окружная неравномерность. Расчёты с использованием условия Frozen 
Rotor также неприменимы в связи с вышеперечисленными особенностями. По 
этим причинам и для оценки нестационарных эффектов в турбине использова-
ны методы, которые явно учитывают ротор—статор взаимодействие и в которых 
влияние интерфейса «ротор—статор» на решение минимально. В работе рассма-
тривается два метода: полная нестационарная постановка и нелинейный гармо-
нический метод (NLH) [1, 2]. NLH метод подразумевает решение уравнений На-
вье —Стокса с учётом пульсационных составляющих, связанных с ротор—ста-
тор взаимодействием. Пульсации представляются как сумма гармоник. Чтобы 
отработать методику постановки задачи расчёта с явным учётом ротор—статор 
взаимодействия и сократить время счёта, расчёты проведены в В2В постановке.



80

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.

Решения, полученные с помощью NLH метода и полной нестационарной 
постановки, хорошо соответствуют друг другу (рис. 4). Течение в рабочем коле-

Рис. 3. Особенности моделирования течения с условием Frozen Rotor

             а                  б

Рис. 4. Абсолютное число Маха для мгновенного NLH решения (а) и нестационарного 
решения (б)
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се моделируется одинаково. Положение, размер, интенсивность сверхзвуковой 
зоны около передней кромки на стойке моделируется схожим образом для двух 
методов. Размеры отрывов за стойкой практически идентичны.

Осреднённое распределение статического давления по поверхности лопат-
ки ротора для полной нестационарной постановки и решения NLH методом 
практически одинаковы, за исключением незначительных отличий вблизи зад-
ней кромки (рис. 5).

Рис. 5. Распределение статического давления по лопатке рабочего колеса. 
Линии с точками — нестационарная постановка, линии без точек — NLH метод.

Во времени распределение давления на лопатке ротора по стороне сжатия 
меняется слабо, на стороне разрежения происходят наиболее интенсивные ко-
лебания параметров из-за взаимодействия нестационарных ударных волн и по-
верхности лопатки. Вблизи задней кромки по поверхности лопатки выявлены 
большие амплитуды колебаний давления (до 20%).

На рисунке 6 представлено осреднённое распределение давления по по-
верхности стойки. Результаты почти эквивалентны для обоих постановок с яв-
ным учетом «ротор—статор» взаимодействия.

По поверхности стойки наблюдаются значительные градиенты давления, 
а также большие амплитуды колебаний вблизи передней кромки — до 60% по 
давлению.

Для лопаток соплового аппарата характерно небольшое колебание давле-
ния вблизи передней кромки, порядка 7%.

Решение в полной нестационарной постановке показало интегральные 
параметры, очень близкие к решению, полученному с помощью NLH метода 
(табл. 1). В среднем параметры нелинейного гармонического метода на порядок 
ближе к полной нестационарной постановке по сравнению со стационарной.
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Рис. 6. Распределение статического давления по стойке.
Линии с точками — нестационарная постановка, линии без точек — NLH метод.

Таблица 1
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%

Unsteady – – – – – –

Немаловажным при выборе метода является время, требуемое для полу-
чения решения. Для достижения сходимости нестационарного расчёта нужно 
3600 временных шагов, при этом необходимо 100 внутренних итераций, так как 
при меньшем количестве поле течения не разрешается за один временной шаг 
(количество итераций: Nit = Nr × Nt × Np × Ninner = 9 × 20 × 20 × 100 = 3600 × 100, 
где Nr — количество моделируемых лопаток ротора, Nt — количество положений 
ротора, Np — число повторения периодики, Ninner — количество внутренних ите-
раций). При переходе к трёхмерным расчётам подобные требования приводят 
к существенным трудностям моделирования течения в постановке URANS: не-
обходимо очень много машинного времени и ресурсов для получения решения. 
В то же время нелинейный гармонический метод не требует совпадения перио-
дичности сетки для венцов. Таким образом, необходим всего один межлопаточ-
ный канал, и решение получается за существенно меньшее время. Например, 
для рассматриваемой задачи стационарный расчёт сходится за 15 минут, реше-
ние 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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В ходе работы описана сложность проведения трёхмерных расчётов в пол-
ной нестационарной постановке, обоснована необходимость расчётов с помо-
щью нелинейного гармонического метода. Отработана методика расчёта тур-
бины с учётом нестационарных эффектов NLH методом. Показаны поля пара-
метров течения, их изменение во времени, выведены нестационарные нагрузки 
на лопатки турбины. Выполнено сопоставление решения, полученного NLH 
методом и в полной нестационарной постановке, которое показало хорошее со-
ответствие как полей течения, так и интегральных характеристик. Нелинейный 
гармонический метод может быть рекомендован как для быстрой оценке не-
стационарных эффектов в турбомашинах на стадии проектирования, так и для 
точного определения нестационарных нагрузок на элементы проточной части 
турбомашин.
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СОВРЕМЕННЫЕ ТЕНДЕНЦИИ  
В ПРОЕКТИРОВАНИИ ТУРБОМАШИН. ИСПОЛЬЗОВАНИЕ 
МЕТОДОВ ОПТИМИЗАЦИИ  
В ЦИКЛЕ ПРОЕКТИРОВАНИЯ ТУРБОМАШИН

В работе рассматриваются современные тенденции использования вычисли-
тельных методов в практике проектирования турбомашин, в том числе в процессе 
оптимизации по газодинамическим параметрам. Приводятся результаты оптимиза-
ции рабочего колеса осевого компрессора и ступени турбины с использованием ПК 
Fine/Turbo и ПО IOSO с соответствующей им валидацией расчетов, представлена оп-
тимизация осевой турбины с низкими резервами повышения эффективности.
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CFD методы в турбомашиностроении

Применение CFD методов при проектировании турбомашин имеет более 
чем 50-летнюю историю. В середине XX в. проводилось моделирование физиче-
ских процессов и определялись осредненные параметры потока в характерных 
сечениях лопаточной машины на основе уравнения упрощенного радиального 
равновесия с привлечением эмпирических моделей потерь и отставания пото-
ка в плоскости решетки. С развитием теории турбомашин и со значительными 
успехами в развитии вычислительной техники на рубеже 1970–1980-х годов по-
явились более совершенные программные коды для моделирования течения по-
тока в турбомашинах в рамках 2D моделей. Для расчета параметров потока вдоль 
линии тока стали использоваться более адекватные полуэмпирические модели, 
которые неявно учитывали квазитрехмерные эффекты (радиальные зазоры, от-
носительную высоту лопаток). 

В начале 1990-х годов в практике проектирования турбомашин все чаще 
стали использоваться трехмерные расчетные модели, в основу которых легло ин-
тегрирование уравнений Навье — Стокса, осредненных по Рейнольдсу с привле-
чением моделей турбулентности (3D прямая задача). В это же время появляются 
более развитые модели изотропной мелкомасштабной турбулентности, которые 
явным образом рассчитывают течение в вязком подслое (SST, Spalart — Almaras, 
модификации k–ε модели турбулентности). В рамках таких моделей стало воз-
можным адекватное описание потока с явным учетом трехмерных особенно-
стей отдельных венцов (вторичные течения, вихри, радиальный зазор, осевые 
и окружные навалы, положение системы скачков уплотнения и т. д.). Между 
тем вплоть до последнего времени практика проектирования многоступенчатых 
турбомашин ограничивалась стационарными расчетами в рамках приближения 
«поверхность смешения», когда параметры потока при переходе от венца к вен-
цу осредняются вдоль шага в межвенцовых зазорах. В последнее десятилетие 
в практике проектирования турбомашин с использованием трехмерных рас-
четов стали выполнять нестационарные расчеты полной кольцевой геометрии. 
В рамках нестационарного численного моделирования можно более адекватно 
определять срывные характеристики компрессоров, а также нестационарные га-
зовые нагрузки и т. д. [1].

Цепочка проектирования турбомашин

С развитием вычислительных методов совершенствуется и усложняется 
цепочка проектирования турбомашин. Отправной точкой является проведение 
одномерных расчетов по средней линии, т. е. эскизное проектирование проточ-
ной части, и двумерных расчетов (рис. 1). На данном этапе определяются основ-
ные геометрические параметры: контур проточной части, количество ступеней 
и лопаток и т. д. Далее с полученными геометрическими параметрами решается 
прямая задача с целью нахождения характеристик турбомашины в широком ди-
апазоне изменения параметров. По результатам данного моделирования прини-
мается решение о возможной корректировке одномерной модели или получен-
ных геометрических параметров. Следующим этапом является проработка про-
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странственной геометрии проточной части, профилирование и последующее 
решение задачи напряженно-деформированного состояния. Выполняется CFD 
анализ и при необходимости модель дорабатывается. Далее геометрия конструк-
тивно прорабатывается в CAD-системах, еще раз решается задача НДС и уточ-
няются интегральные параметры работы с использованием 3D CFD. В случае 
удовлетворения параметров и характеристик течения переходят к этапу про-
тотипирования, т. е. создания опытного образца. Таким образом, в настоящее 
время применение CFD методов в процессе проектирования и доводки снижает 
необходимость в проведении дорогостоящих промежуточных экспериментов 
и экономит временные ресурсы. Актуальной на данный момент является много-
параметрическая оптимизация по газодинамическим показателям эффективно-
сти проточной части. Методы математической оптимизации могут применяться 
как на этапе профилирования (для «гладкой» проточной части), так и на этапе 
конструктивной проработки турбомашины.

CFD методы в турбомашиностроении

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

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, первый этап принято называть «препроцессингом». 
На втором этапе проводится расчет, а на третьем выполняется анализ решения 
с определением потребных характеристик и картины течения.

Рис. 1. Цепочка проектирования турбомашин
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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 режиме 
чрезвычайно трудоемко. Для сокращения трудозатрат при построении дискрет-
ных моделей и автоматизации препроцессинга необходимо использовать специ-
ализированные сеточные генераторы, например AutoGrid5, предназначенный 
для автоматического построения высококачественных блочно-структурирован-
ных гексаэдральных расчетных сеток в проточной части лопаточных машин. 
AutoGrid5 обладает высоким уровнем автоматизации, что обеспечивается тех-
никой использования специальных шаблонов (O-, J-, H- I-типа), такой подход 
позволяет быстро создавать расчетные сетки высокого качества для любого типа 
турбомашин с учетом таких геометрических особенностей, как несимметричные 
обводы, антивибрационные полки, бандажи, радиусные сопряжения, зазоры, 
охлаждающие элементы и др.

Явный трехмерный структурированный решатель комплекса FINE/Turbo 
(EURANUS) позволяет решать широкий круг задач вычислительной газовой 
динамики за счёт реализации широкого набора граничных условий, моделей 
турбулентности, физических моделей. При этом он обладает очень высокой ско-
ростью вычислений и крайне низким потреблением оперативной памяти (при-
мерно 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 
вложенность (иерархия) сеток, которая автоматически обеспечивается в ходе 
построения сетки. Подобный подход не требует дополнительных интерполяци-
онных процедур, что более чем в два раза увеличивает скорость счета по сравне-
нию с универсальными решателями. Другой метод, позволяющий ускорить по-
лучение решения, — переход к явно-неявному методу решения (CPU Booster), 
что ускоряет процесс расчета в 3–10 раз.

В задачах газодинамики турбомашин одним из основных пунктов является 
моделирование «ротор—статор» взаимодействия. В стационарных постановках 
используются граничные условия Mixing Plane и Frozen Rotor. При использова-
нии Mixing Plane уравнения Навье — Стокса решаются в относительной системе 
координат, связанной с лопатками, на выходе из расчетной области все параме-
тры осредняются в окружном направлении и передаются как входные условия 
для следующего венца. При использовании Frozen rotor рассчитывается одно 
положение ротора относительно статора. В случае сложных течений (сверхзву-
ковые зоны, скачки уплотнения, сложные циркуляционные и отрывные тече-
ния) вблизи сопряжения ротора и статора, модель 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 турбо-
машиностроения даже на современном уровне развития вычислительной тех-
ники. Поэтому необходимо использование высокоэффективных методов учета 
нестационарности. Метод нелинейного гармонического анализа (NLH) подраз-
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умевает решение осреднённых уравнений Навье — Стокса с включением пуль-
сационных составляющих, связанных с ротор—статор взаимодействием. Суще-
ственным плюсом метода является возможность в кратчайшие сроки получить 
нестационарное решение, расчет производится в одном межлопаточном кана-
ле каждого венца, уменьшается влияния положения ротор—статор интерфейса 
на решение. Всё это позволяет учесть нестационарные явления в турбомашине 
ещё на стадии проектирования. NLH метод применяется при анализе неста-
ционарных явлений, моделировании входной неравномерности, надроторных 
устройств, исследовании clocking эффектов, анализе нестационарных нагрузок 
на элементы лопаточных машин. 

При моделирование реальный 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: 

 — прямой метод, когда итерационно, последовательно решаются CFD (ВГД) 
и FEM (НДС) задачи, при этом дискретные модели деформируются на каж-
дом временном шаге и перемещения узлов сетки передаются между решате-
лями. Такой подход крайне ресурсозатратный;

 — 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 нагрузки жидкости на 
конструкцию. Подход обеспечивает получение связанного решения в при-
емлемые временные сроки.

Методы оптимизации

В последнее пятилетие наметился существенный прогресс в применении 
методов математической оптимизации параметров турбомашин с использова-
нием CFD расчетов. Применение CFD расчетов возможно, если удается сфор-
мировать автоматическую процедуру, в рамках которой проводится профили-
рование, 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 моде-
ли. При этом для профилирования используется специальный модуль AutoBlade, 
который на базе дискретных параметров венцов позволяет строить геометри-
ческие модели для практически всех типов лопаточных турбомашин. Далее по 



88

ходу автоматической процедуры для данной геометрии строится вычислитель-
ная сетка и выполняется CFD расчет, в результате которого формируется файл 
результатов расчета. Входными данными для профилирования управляет специ-
альная программа-оптимизатор. В ходе итеративного поиска решения оптими-
зационной задачи оптимизатор принимает решение о назначении новых вход-
ных параметров турбомашины на основе анализа входных и выходных (КПД, 
степень повышения/понижения давлений, расход и т. д.) расчетных параметров 
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 промышленности зарекомендовал себя программный 
продукт IOSO. В качестве метода оптимизации используется МНСО — метод 
непрямой статистической оптимизации на основе самоорганизации. Данный 
метод основан на использовании технологии построения поверхностей откли-
ка для аппроксимации целевой функции и ограничений. На начальном этапе 
работы базового алгоритма МНСО формируется план эксперимента путем ге-
нерации случайных значений компонент вектора варьируемых переменных при 
равномерном распределении. Для всех точек из плана эксперимента осущест-
вляется прямое обращение к математической модели, вычисляющей значения 
критерия оптимизации и ограничиваемых параметров. Далее строится локально 
адаптируемая поверхность отклика, аппроксимирующая целевые функции. Ал-
горитм оптимизации оптимизирует непосредственно поверхность отклика, по-
стоянно уточняя ее за счет обращения к математическое модели.

Ниже представлены результаты оптимизации геометрии двух тестовых за-
дач, которые были верифицированы и идентифицированы множество раз раз-
личными кодами: модельные РК осевого компрессора и 1,5-ступенчатая турби-
на — с применением ПК FINE/Turbo и ПО IOSO. 

РК компрессора

Начальный этап оптимизации геометрии РК осевого компрессора Rotor 
37 — создание расчетной модели и её идентификация. Численное моделирование 
выполнено с использованием ПК Fine/Turbo. Решаются осреднённые уравнения 
Навье — Стокса методом конечных объёмов в стационарной постановке. Сетки — 
блочно-структурированные, гексагональные. В качестве рабочего тела использу-
ется термически совершенный газ. На входе в расчётную область установлены 
профили Т* и Р*, полученные в эксперименте, на выходе — условие среднего 
статического давления для вертикального участка характеристики или массового 
расхода для горизонтальной части характеристики. На твёрдых поверхностях за-
даются условия прилипания, непротекания и отсутствия теплопередачи. 

В процессе математической оптимизации решаются две задачи, цель кото-
рых — максимизация КПД компрессора в рабочей точке при варьировании угла 
установки лопатки γ, геометрических углов входа и выхода β1, β2 в трех сечениях, 
двух углов меридионального и двух углов тангенциального навалов — 11 пере-
менных. Ограничениями задач (табл. 1) являются массовый расход G, степень 
повышения давления *

kπ  и угол выхода потока α2.
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Таблица 1
Ограничения в задачах оптимизации

 

Ограничения

α2, град G, кг/с *πk

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

Результаты оптимизации приведены в таблице 2 и на рисунке 2. В процессе 
оптимизации прирост по КПД составил порядка 1,5%.

Таблица 2
Результаты оптимизации

α2, град G, кг/с *πk КПД Кол-во 
обращений

Задача № 1 –33,532 21,276 2,063 0,869 135
Задача № 2 –33,532 20,752 2,017 0,859 200

 

Рис. 2. Интегральные характеристики оптимизированной и начальной геометрии

1,5-ступенчатая турбина

Цель оптимизации — повышение КПД турбины в расчетной точке, варьи-
руются углы установки γ 7 сечений и коэффициенты тангенциального навала — 
36 независимых переменных. В качестве ограничения выступает массовый рас-
ход G: |(G–8,3363)|/8,3363*100<1.

За 114 обращений к математической модели удалось повысить КПД маши-
ны на 1,1%. Результаты оптимизации представлены в таблице 3.

В процессе оптимизации лопатки турбины приобрели сложный навал 
(рис. 3).
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Таблица 3
Результаты оптимизации

 G, кг/с πt КПД 

Начальная геометрия 8,3363 1,2 0,826
Оптимизированная 8,41 1,232 0,837

Рис. 3. Начальные и оптимизированные геометрии лопаток: СА, РЛ, СА

В последние годы математическая оптимизация особенно актуальна в дви-
гателестроении, так как совершенство элементов авиационных двигателей до-
стигло высокого уровня, дальнейшее их улучшение с использованием тради-
ционных подходов становится затруднительным, поэтому для повышения эф-
фективности необходимо привлечение методом математической оптимизации, 
примером такого использования служит оптимизация геометрии турбины.

Турбина

Объектом исследования является турбина, включающая в себя 4 реактив-
ные ступени с направляющими лопатками постоянного и рабочими лопатка-
ми переменного по высоте профиля, лабиринтные уплотнения для всех венцов 
(рис. 4). Предварительный одномерный анализ показывает, что при уровне КПД 
турбины 93% (с учетом надбандажных перетечек) резервы повышения эффек-
тивности имеют величину 0,28–0,3%. Наиболее рациональным путем оптими-
зации при этом является компенсация потерь, вызванных вторичными течени-
ями и наличием перетечек, так как профили лопаток исходной геометрии близ-
ки к оптимальным, а изменение выходных кромок ограничено прочностными 
ограничениями.

Рис. 4. Начальные и оптимизированные геометрии лопаток: СА, РЛ, СА

Для сокращения времени отработки математической модели при постанов-
ке задач оптимизации используется максимально упрощенная модель, которая 
корректно воспроизводит особенности течения в турбине. Например, использу-
ется оригинальный подход к моделированию влияния надбандажных уплотне-
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ний, которые заменяются источниками и стоками с заданием расхода, опреде-
ленного в результате анализа полной модели.

Для ускорения получения решения в работе использовались методы парал-
лельной оптимизации, позволяющие ускорить процесс поиска решения в N раз, 
здесь N — количество параллельных процессов оптимизации.

Анализ работы отдельных ступеней показывает некоторое рассогласован-
ность венцов, поэтому варьируемыми переменными в первой задаче оптимиза-
ции являются углы установки лопатки γ — 8 параметров, цель оптимизации — 
максимизация КПД. За 300 обращений к математической модели КПД увеличен 
на 0,1%. Необходимо отметить, что при использовании параллельных методов 
оптимизации общее время счета составляет 30 часов на 4 процессорах.

Дальнейшим этапом модернизации является оптимизация лопаток 4-й сту-
пени, так как в ней наблюдается наибольшие влияния вторичных течений и ми-
нимальные значения эффективности. Для этого в параметрической модели ло-
паток задан тангенциальный навал сплайном с 4 точками. Таким образом, цель 
оптимизации — максимизация КПД, 8 варьируемых переменных. За 200 обра-
щений к математической модели прирост КПД составил 0,05%. Далее оптимиза-
ция производилась по углам входа и выхода β1, β2 в 5 сечениях — 20 переменных. 
В данном случае за 300 обращений КПД выросло на 0,27%.

Выводы

Сегодня создание современного конкурентоспособного авиадвигателя не-
возможно без применения CFD методов в процессе проектирования, при этом 
необходимо решать совместные задачи газодинамики и прочности конструк-
ции, проводить тщательный анализ нестационарных процессов, анализировать 
различного рода неопределенности входных параметров и производить доработ-
ку геометрии с подключением алгоритмов математической оптимизации для по-
вышения эффективности машины.

При этом растет не только качество, точность моделирования и проектиро-
вания, но и снижается потребность в проведении промежуточных эксперимен-
тов, что, в свою очередь, экономит как ресурсы, так и время проектирования.
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РАСЧЕТНОЕ ИССЛЕДОВАНИЕ ТЕЧЕНИЯ  
В МНОГОСТУПЕНЧАТОМ ОСЕВОМ КОМПРЕССОРЕ 
ВЕРТОЛЕТНОГО ДВИГАТЕЛЯ ТВ3-117

Выполнено моделирование течения в многоступенчатом осевом компрессоре 
вертолетного двигателя ТВ3-117 с целью разработки расчетной модели на основе ПК 
Fine/Turbo, наиболее точно описывающей характер течения и физические процессы 
в проточной части. Анализируется влияние некоторых геометрических и сеточных 
параметров на течение в компрессоре и на его интегральные характеристики. С це-
лью моделирования и выявления влияния нестационарных эффектов, реализующихся 
в межлопаточных каналах и в межвенцовых пространствах компрессора, выполняются 
нестационарные расчеты с применением нелинейного гармонического метода NLH. 

Моделирование течения в многоступенчатых машинах зачастую затрудня-
ется сложностью геометрической модели, включающей в себя, помимо венцов 
и зазоров, притрактовые полости, междисковые пространства и неопределенно-
сти, такие как, например, зазоры. Кроме того, вплоть до последнего времени 
практика моделирования течения при проектировании многоступенчатых ма-
шин 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, что в ряде случаев ведет 
к накоплению ошибки в результате искажения картины течения в случае реали-
зации сверхзвуковых течений и обширных отрывных зон.

Работа посвящена разработке расчетной модели и её идентификации для 
многоступенчатого осевого компрессора турбовального вертолетного двигателя 
ТВ3-117. Компрессор включает в себя ВНА (входной направляющий аппарат) 
и 12 ступеней. Лопатки ВНА и НА (направляющих аппаратов) первых 4 ступе-
ней регулируемые. РЛ (рабочие лопатки) всех ступеней имеют периферийные 
зазоры, НА 3–11-й ступеней — втулочные зазоры, лопатки ВНА и НА 1–2-й сту-
пеней двухопорные. СА (спрямляющий аппарат) и НА последней ступени со-
пряжены тандемно.

Все расчеты проводятся для одного режима работы компрессора с 100%-
ной частотой вращения (n = 19500 об/мин). Решается система уравнений RANS 
c параметрами термически совершенного газа и c применением условия по-
верхности 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 направление вектора скорости, на выходе — статическое давление. В рас-
четной модели учитываются входные стойки (рис. 1). Cетка во всей расчетной 
области — гексагональная блочно-структурированная. В проекте рассматрива-
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ются: сеточная сходимость, влияние моделей тур-
булентности, влияние притрактовых полостей, 
влияние зазоров двухопорных НА, применение 
метода NLH и его сопоставление со стационар-
ной постановкой.

Для исследования влияния размерности дис-
кретной модели на результаты производятся рас-
четы с сетками объемом 13, 16 и 26 млн ячеек, 
отличающихся количеством разбиений по высо-
те канала: 49, 61 и 101 ячейка соответственно. Ре-
зультаты расчетов представлены в виде интеграль-
ных характеристик компрессора (рис. 2). Разница 
по расходу интегральных характеристик для всех 
сеток составляет менее 0,1%.

Результаты расчетов для сетки размерностью 16 млн с подключением мо-
делей турбулентности Спаларта — Аллмараса и k–ε сопоставляются с экспери-
ментальными данными (рис. 3). Необходимо отметить, что экспериментальная 
кривая получена путем осреднения результатов серии экспериментов, поэтому 
характер поведения кривой может значительно отличаться от характеристики 
при действительной работе компрессора. Как видно из представленных резуль-
татов, оба расчета дают практически одинаковые результаты по расходу: разница 
между ними менее 0,5%, разница с экспериментом — порядка 1,0%, что удовлет-
воряет точности обработки эксперимента, при этом разница по КПД с экспе-
риментом для модели турбулентноcти k–ε составляет 2%, у модели Спаларта — 
Аллмараса — порядка 3%.

Рис. 1. 3D модель компрессора 
двигателя ТВ3-117  

с учетом входных стоек

Рис. 2. Интегральные характеристики компрессора расчетов  
на сетках с разным уровнем подробности
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На рисунке 4 представлено распределение относительного числа Маха по 
высоте канала, осредненного в окружном направлении, и в плоскости профиля 
лопатки в среднем по высоте сечении, для режима, соответствующего рабочей 
точке, расчет с k–ε моделью турбулентности, а также распределение относитель-
ного числа Маха в 3 сечениях по высоте лопатки (10%, 50% и 90%). Относитель-
ное число Маха возрастает по радиусу на спинке РЛ 1-й ступени, в периферий-
ном сечении оно достигает значения 1,4, возникает скачок уплотнения, приво-
дящий к торможению потока; на корытце лопатки в этом сечении реализуется 
отрыв пограничного слоя. Распределение числа Маха на спинке РЛ 2-й ступени 
нехарактерно для осевых компрессоров: число Маха уменьшается по высоте.

Моделируются притрактовые полости в первых ступенях компрессора 
и рассматривается их влияние на результаты расчета. Геометрическая конфигу-
рация представлена на рисунке 5.

Интегральные характеристики с учетом притрактовых полостей имеют не-
значительно меньший расход и немного более пологий характер (рис. 6). В при-
трактовых полостях реализуется сложное вихревое течение, незначительно вли-
яющее на течение в основном канале.

Рис. 3. Расчетные и экпериментальная интегральные характеристики компрессора

Рис. 4. Распределение относительного числа Маха в ВНА и в 1–2-й ступенях  
в рабочей точке с применением k–ε модели
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Рис. 5. Геометрическая модель 3 ступеней компрессора с притрактовыми полостями

Рис. 6. Интегральные характеристики компрессора с учетом  
и без притрактовых полостей

ВНА и НА 1–2-й ступеней — двухопорные регулируемые, большие радиаль-
ные зазоры необходимы для того, чтобы избежать касания лопатки с корпусом 
машины при повороте, так как угол установки лопаток на некоторых режимах 
работы компрессора достигает 30°. Расчетная сетка для частичных зазоров вклю-
чает в себя большое количество ячеек, поэтому для упрощения модели частич-
ные зазоры моделируются полными, и исследуется влияние величины зазоров 
(2,5 и 1,0 мм) на интегральные характеристики компрессора. Чем больше размер 
зазора, тем левее ложится характеристика компрессора по расходу и становится 
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 
с использованием модели турбулентности k–ε, экспериментальные данные и ре-
зультаты стационарных расчетов для k–ε представлены на рисунке 8. Разница по 
расходу между стационарной и нестационарной постановками составляет менее 
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1%. Разница по КПД для стационарного расчета и данными эксперимента со-
ставляет –2%. Расчетная модель для NLH не включает входные стойки, не учи-
тываются зазоры двухопорных НА и притрактовые полости. На основе анализа 
влияния учета геометрических параметров предполагается, что расчетная харак-
теристика сместится по расходу на 0,4 кг/сек., по КПД на 0,5% (зеленая кривая 
на рис. 8).

Рис. 8. Интегральные характеристики экперимента,  
сатционарного расчета и расчета методом NLH

Рис. 7. Интегральные характеристики расчетов с зазорами в двухопорных РНА 
и притрактовыми полостями
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В таблице 1 представлены количественные оценки разницы экперимен-
тальных и расчетных данных, сравнение производится для рабочей точки, а так-
же приводятся максимальное значение отклонения параметров для всей ветки 
характеристики. В таблице 2 показано время расчета для одной расчетной точки 
и для всей ветки характеристики для стационарного расчета и нестационарного, 
выполненного методом NLH. 

Таблица 1
Сравнение расчетных и экспериментальных данных

Разница с экспериметальными данными

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*, % –,0/–2,0 +1,0/+1,5
δΔKy, % +7 +1,3

Таблица 2
Расчетное время

Время расчета

Стационарный расчет Нестационарный расчет методом NLH
Одна расчетная точка 2 часа 10 часов
Характеристика 10 часов 2 суток

Наибольшая разница по КПД (порядка 3%) при сравнении результатов для 
стационарной и нестационарной постановок соответствует первым двум сту-
пеням (рис. 9). Отношение полных давлений в стационарном расчете в данных 

Рис. 9. Значение КПД, отношения полных давлений и температур  
по ступеням
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Рис. 10. Распределение относительного числа Маха в первых двух ступенях компрессора

Рис. 11. Распределение относительного числа Маха во втулочном, среднем 
и периферийном сечениях первых двух ступеней компрессора
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ступенях больше, чем в нестационарном, но при этом отношение полных темпе-
ратур в стационарном расчете имеет бόльшую величину, чем в нестационарной 
постановке. Нехарактерное распределение числа Маха по спинке РЛ 2-й ступе-
ни сохраняется и в нестационарной постановке (рис. 10). Существенная разни-
ца по интегральным параметрам и картинам течения при сравнении результатов 
стационарного и нестационарного расчетов объясняется тем, что применение 
условия Mixing Plane на границах «ротор—статор» приводит к размытию и от-
ражению сверхзвуковых зон и взаимодействию с ними в межлопаточных каналах 
лопаток первых двух ступеней, что иллюстрируется на рисунке 11 во втулочном, 
среднем и периферийном сечениях. Таким образом, растет уровень скоростей на 
спинках лопаток, что приводит к росту потерь.

Выводы

В процессе исследования создана расчетная модель, хорошо согласующа-
яся с данными эксперимента, для рабочей точки: разница по расходу порядка 
–0,5%, по КПД –2% в случае стационарного расчета и +0,2% по расходу и +1% 
по КПД в случае нестационарного расчета. Повышенные значения КПД для 
нестационарного расчета объясняются тем, что при прогнозе не учитываются 
влияние галтелей, лабиринтных уплотнений в первых венцах и в притрактовой 
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 
ступеней, где в межлопаточных каналах реализуется течение с сверхзвуковой 
скоростью, при этом расстояние между венцами невелико, что приводит к зна-
чительным искажением течения в этих венцах.

Найдены резервы повышения эффективности компрессора. Один из воз-
можных путей оптимизации — изменение программы регулирования.
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РАЗРАБОТКА ОПЫТНОЙ МАЛОЭМИССИОННОЙ КАМЕРЫ 
СГОРАНИЯ ДЛЯ ГТД НК-16СТ

В статье описывается конструкция спроектированной в рамках концепции LРР 
малоэмиссионной камеры сгорания для двигателя НК-16СТ и особенности органи-
зации процесса горения в ней. Представлены результаты испытаний данной камеры 
сгорания. Рассмотрены особенности процессов в камере и выявленные в конструк-
ции недостатки, требующие доводки.

В настоящее время в целях осуществления политики экологической без-
опасности к ГТУ предъявляются все более жесткие требования на уровень вы-
бросов в атмосферу токсичных веществ от сжигания топлива в виде окиси угле-
рода CO и оксидов азота NOx, поэтому проблема снижения выбросов токсичных 
веществ является актуальной.

Известны ряд концепций, позволяющих осуществить низкоэмиссионное 
сжигание топлива в камере сгорания ГТД. Одной из наиболее распространен-
ных концепций является LРР (Lean — premixed and prevapozised, букв. «бед-
ная, перемешанная и испаренная»). Она основана на низкотемпературном 
(Тпл ≤ 1800…1900 К) сжигании предварительно перемешанной бедной топливо-
воздушной смеси. По такому принципу организовано горение в камере сгорания 
наземного авиационного ГТД НК-38СТ [1].

В рамках реализации концепции LРР организован следующий рабочий 
процесс:

1. Тщательное смешение топлива с воздухом перед подачей в зону горения.
2. Состав смеси обеспечивает температуру пламени Тпл = 1800…1900 К. 
3. Внедрена «огневая» поддержка в зоне горения бедной гомогенной смеси 

путем организации дежурного диффузионного факела [2].
Однако стоит отметить, что концепция LРР показывает свою эффектив-

ность на двигателях с высоким параметром термодинамического цикла (πк = 25, 
3,2Σα = ), на двигателях с умеренными параметрами (πк = 9, 5Σα = ) данная 

концепция апробирована мало.



101

С целью создания малоэмиссионной 
системы горения для двигателя НК-16СТ 
на ОАО «КМПО» спроектирована и из-
готовлена камера сгорания, за прототип 
которой взята камера сгорания НК-38СТ. 

Жаровая труба многосекционная 
(рис. 1) — 34-х горелочная, кольцевого 
типа, изготавливается из жаростойких 
сплавов. Каждая секция имеет особый 
профиль с зигом в котором выполнены 
отверстия для подвода охлаждающего воз-
духа. Секции соединены друг с другом точечной электросваркой, образуя наруж-
ный и внутренний кожухи жаровой трубы. 

На рис. 2а приведена схема горелки и картина течения в области подготов-
ки, стабилизации и сжигания перемешанной топливовоздушной смеси. 

а

     

б

Рис. 2. Схема горелочного устройства: а — картина течения в горелочном 
устройства; б — дополнительная стабилизация: воздух; топливный 
газ основного контура; топливный газ пилотного контура; ТВС; 
высокотемпературные газы ЗОТ; зона взаимодействия ЗОТ и свежей смеси

Работа горелки осуществляется по следующему принципу: воздух из ком-
прессора через диффузор подается в кольцевой канал 1, образованный наруж-
ной обечайкой 2 и центральной втулкой 8. Далее по потоку в канале расположе-
ны профилированные полые перфорированные лопатки 6. В проточной части 
межлопаточных каналов воздух взаимодействует со струями топливного газа, 
вытекающими из отверстий перфорации, и затем закручивается в окружном 
направлении. Следуя далее по кольцевому каналу смешения 7, топливо пере-
мешивается с воздухом посредством турбулентной и молекулярной диффузии. 
Подготовленная таким образом ТВС поступает в зону взаимодействия с высо-
котемпературными газами, циркулирующими в приосевой зоне обратных токов 
(ЗОТ). Далее по потоку «свежая» ТВС воспламеняется и сгорает в проточной ча-
сти жаровой трубы. 

Топливный газ, предназначенный для смешения, перед подачей в полости 
лопаток проходит по каналу горелки, попадая в кольцевой коллектор 4, затем 
в кольцевой газосборник 3, соединенный непосредственно с указанными поло-
стями.

Рис. 1. Малоэмиссионная камера 
сгорания ГТД НК-16СТ
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Для устойчивой работы камеры на низких режимах, а также при розжиге, 
в горелке за центральным телом находится «дежурная зона», работающая как го-
релка диффузионного типа с «богатым» составом смеси.

С целью подачи топливного газа в область приосевой ЗОТ, в горелке имеет-
ся система каналов транспортировки пилотного топлива. Топливный газ пилот-
ного контура поступает в кольцевой коллектор 5, соединенный с каналами в ло-
патках, и далее в газосборник размещенный в центральном теле 9, соединенный 
с полостью жаровой трубы отверстиями вблизи оси центрального тела.

Схема комбинированной стабилизации пламени (рис. 2) основана на ис-
пользовании трёх механизмов:

1) образования радиального градиента статического давления при закрутке, 
способствующего приосевому распаду закрученного потока;

2) действия градиента на срезе центрального тела (развитой втулки завихри-
теля);

3) газодинамической стабилизации на струях воздуха, вдуваемого внутрь жа-
ровой трубы из отверстий в окончании центрального тела под углом к ли-
ниям тока.
Дополнительная стабилизация осуществлена путем профилирования по-

верхности контакта втулки завихрителя с зоной обратных токов по линиям тока 
(рис. 2,б) [3].

Для обеспечения состава смеси на выходе из горелочного устройства 
α ≈ 2 спроектированы горелки и в соответствии с газодинамическим расчетом 
выбрано оптимальное их количество, что привело к увеличению диаметра фрон-
товой части камеры сгорания выше оси компрессора. Данная разность высот вы-
звала необходимость проектирования нового типа диффузора.

Профилирование диффузора выполнено в соответствии с условием 
constdP

dx
= ⋅  по зависимости
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где Li и Fi — текущие длина и площадь диффузора; FД — площадь выходного се-
чения диффузора, FК — площадь сечения на входе в камеру сгорания; LД — длина 
диффузора.

В результате спроектирован отрывной изоградиентный диффузор, позво-
ливший обеспечить необходимое распределение поля скоростей и давлений на 
входе в горелку.

Так как общий коэффициент избытка воздуха в камере сгорания αΣ = 5, то 
сформирован закон оптимального распределения воздуха через фронт и по дли-
не жаровой трубы.

В результате чего 15% воздуха было направлено на охлаждение жаровой 
трубы, 41,5% — через горелочное устройство, а оставшиеся 43,5% воздуха был 
перенаправлен во вторичную зону (зону разбавления) при помощи ввариваемых 
в стенки жаровой трубы втулок.
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Рис. 3. Распределение коэффициента избытка воздуха по длине жаровой трубы

Для стыковки камеры сгорания с сопловым аппаратом турбины на выходе 
из жаровой трубы предусмотрены уплотнительные телескопические кольца.

Топливная система оснащена двумя коллекторами и состоит из трех конту-
ров. Один топливный коллектор питает форсунки дежурного контура горелки. 
Второй топливный коллетор двухполостной, предназначен для подачи топлива 
в основной контур горелки. При этом две полости необходимы для реализации 
регулирования подачи топлива через одну горелку. Коллекторы крепятся на на-
ружном корпусе камеры сгорания при помощи кронштейнов.

Запуск двигателя производится по отрабо-
танной циклограмме подачи топлива в дежур-
ный контур горелки (рис. 4). После заверше-
ния запуска включается в работу АСУ КС. При 
увеличении режима работы двигателя расход 
топлива в дежурный контур регулируется таким 
образом, чтобы температура пламени в дежур-
ной зоне камеры увеличивалась, например, до 
2200 К и далее до определенного режима по ê

*P  
поддерживалась постоянной. После заверше-
ния запуска одновременно включается подача 
топлива в первый основной контур и осущест-
вляется перепуск топлива основной зоны через 
одну горелку. Расход топлива повышается до до-
стижения оптимальной температуры пламени 
в основной зоне. При дальнейшем увеличении 
режима расход топлива в оба контура увеличи-
вается, система АСУ КС при этом поддерживает 
постоянным оптимальное значение температуры 
пламени в зоне горения.

Перераспределение топлива основного контура через одну горелку в каме-
ре позволяет улучшить горение первых порций топлива, поступающего в основ-
ную зону первого и второго контуров, повышая тем самым полноту сгорания 
топлива на промежуточных режимах и снижая выбросы монооксида углерода 
и несгоревших углеводородов. 

Спроектированная камера сгорания и новая топливная система были апро-
бированы на двигателе НК-16СТД: отрабатывался запуск, выход на режимы 
частичной и полной мощности, а также согласно стандарту ОАО «ГАЗПРОМ» 

б

 

1 — включение первого контура
2 — включение второго контура 2а
3 — включение второго контура 2б

Рис. 4. а — Система автоматизи-
рованного управления КС; б — 

циклограмма подачи топлива

а
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«Инструкция по проведению контрольных измерений вредных выбросов газо-
турбинных установок на компрессорных станциях» непосредственно в шахте 
выхлопа был произведен замер эмиссии токсичных веществ.

Из рисунка 5 видно, что на максимальном режиме работы установки 
Ne = 16 МВт эмиссия токсичных веществ, приведенная к стандартным атмос-
ферным условиям, составила ( ) 215%O

x íîì
C NO 40=  мг/м3,что удовлетворяет за-

явленным требованиям, однако 215%O
íîìC(CO) 500=  мг/м3, что значительно 

превышает заявленные значения.

Рис. 5. Выбросы вредных загрязняющих веществ  
на различных режимах работы ГТД:

  — перспективные требования ОАО «Газпром» по до-
пустимому уровню СО;

  — перспективные требования ОАО «Газпром» по до-
пустимому уровню NOx;
▲ — концентрация NOx; 
■ — концентрация СО(в отработанных газах при 0°С и 0,1013 МПа 
и условной концентрации кислорода 15%).

Выводы

1. Разработанная камера сгорания и система АСУ камеры показали свою эф-
фективность на двигателе с умеренным параметром термодинамического 
цикла, так как содержание выбросов оксидов азота составили NOx ≤ 50 мг/м3 

(в отработанных газах при 0оС и 0,1013 МПа и условной концентрации кис-
лорода 15%).
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2. Требуется осуществить подбор и отработку программы регулирования ка-
меры сгорания и двигателя с целью обеспечения оптимального состава сме-
си на выходе из горелки.

3. Требуется дополнительная доводка камеры сгорания и горелочного устрой-
ства для обеспечения более низкого выброса окислов углерода.
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ОЦЕНКА ВЛИЯНИЯ ОТБОРОВ ВОЗДУХА  
ДЛЯ НУЖД ВЕРТОЛЕТА НА РЕСУРС ДВИГАТЕЛЯ

В статье описана методика расчета влияния отборов на ресурс двигателя ТВ7-
117В, построенная на базе универсальной схемы учета выработки ресурса газотур-
бинного двигателя в часах, уточненной для двигателя ТВ7-117В. Данная методика 
позволяет проводить количественную оценку влияния различных отборов воздуха от 
двигателя на ресурс, и на основании ее результатов могут быть выданы рекомендации 
по сохранению ресурса двигателя.

Введение и постановка задачи

В процессе эксплуатации вертолёта МИ-382 с турбовальным двигате-
лем ТВ7-117В, была выявлена необходимость изменить законы отбора воздуха 
на противообледенительную систему и на обогрев грузовой кабины, увеличив 
количество отбираемого воздуха при отрицательных температурах (в дальней-
шем — «Закон 2») относительно изначально заявленного (в дальнейшем — «За-
кон 1») при условии сохранения выходной мощности на валу. При данных усло-
виях необходимо увеличивать подачу горючего в камеру сгорания, что приводит 
к росту температуры перед турбиной компрессора òêÒ*

_z . Расходование ресурса 
двигателя на основании используемой в работе методике рассчитывается через 
эквивалентную наработку по длительной прочности рабочей лопатки. Задачей 
данной работы является количественная оценка снижения ресурса при увеличе-
нии отборов воздуха.

Методика оценки эквивалентной наработки

Для удобства оценки изменения ресурса вводится понятие эквивалентной 
наработки двигателя. Наработка в часах рассчитывается по накоплению повреж-
даемости рабочей лопатки турбины компрессора. Эквивалентная наработка — 
это условная наработка двигателя, учитывающая теплонапряженное состояние 
его основных деталей и вычисляемая с применением зависимостей длительной 
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прочности [1]. Эквивалентная наработка в часах численно равна времени, кото-
рое двигатель должен проработать на наиболее нагруженном режиме для того, 
чтобы повреждаемость двигателя была равна суммарной повреждаемости лопат-
ки по всем режимам обобщенного полетного цикла за ресурс. Наработка в часах 
рассчитывается по накоплению повреждаемости рабочей лопатки турбины ком-
прессора. Для каждого режима полёта определяется относительная долговеч-
ность рабочей лопатки как отношение времени pit

 
 до разрушения лопатки при 

работе на расчетном режиме к времени *pt  до разрушения при работе на режиме 
с максимальной температурой òêÒ*

_z  [2]:

 *

pi
pi

p

t
t =

t
. (1)

Из обобщенной зависимости Ларсена—Миллера p = Tл × (lgτр + 20) 
и p = f(σ) [1]; эмпирической зависимости для ТВ7-117В Tл = 0,78

 òêÒ*
_z  

и усло-
вия температуры перед турбиной компрессора на наиболее нагруженном режи-
ме òê_maxÒ*

_z  
= 1499 К (на режиме «Взлетный» при Н = 0, М = 0, tH = САУ+20):

  
Ò òê

1499( 1)
_ _27 .z i

pi
-

t =   (2)

Оценка влияния отборов на ресурс двигателя

Для анализа был выбран режим «Взлётный» на высотах Н = 0, Н = 2000 м, 
Н = 6000 м. Расчеты выполнялись из условия поддержания мощности на вы-
ходном валу двигателя Nвв с учетом установленных ограничителей по оборотам 
ротора компрессора, а также по температуре перед свободной турбиной. Выбор 
данных высот обусловлен повторяемостью ожидаемых условий эксплуатации 
[3]. Поддержание мощности ограничивается максимальной температурой перед 
свободной турбиной Tz_тс = 1067,15 К [4], которая достигается при температуре 
окружающего воздуха ТН = 303,15 К. 

Для вычисления эквивалентной наработки двигателя во всём диапазоне 
температур окружающего воздуха, необходимо получить конкретное значение 
температуры òêÒ*

_z  для каждой температуры tH при каждом законе отборов, 
а также при полном отсутствии отборов. Законы отборов приведены на рисун-
ке 1.

При расчете, проведенном по математической модели двигателя ТВ7-117В 
были получены значения òêÒ*

_z  для ряда температур tH для выбранных высот 
(рис. 2).

Для получения конкретного значения температуры òêÒ*
_z  при каждом 

значении tH полученные функции были представлены в аналитическом виде 
с помощью уравнений прямой. Расчёт был выполнен в программном пакете Mi-
crosoft Office Excel. Следует заметить, что величины отборов приведены в абсо-
лютных значениях, поэтому количество отбираемого воздуха для конкретной tН 
будет одинаковым для каждой выбранной высоты.
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а

б

Рис. 1. Законы отбора воздуха из компрессора в зависимости от температуры 
окружающего: а — по ТЗ; б — по дополнению к ТЗ

Для определения того, как влияет на общую наработку двигателя его экс-
плуатация при конкретной температуре окружающего воздуха, необходимо 
знать время работы двигателя при данной температуре. Для этого необходи-
мо определить закон распределения температур окружающего воздуха, исходя 
из заявленной в ТЗ повторяемости ожидаемых условий эксплуатации двигателя.

Приведенную выше повторяемость температур наружного воздуха можно 
с достаточной точностью описать суммой двух нормальных законов распреде-
ления:

 

âõ âõ
2 2

2 2
1 2

( ( 25)) ( 10)
2 29,38 19,9

2 12 2 10,66

t t

t
e eR

- - - - -
σ σ⋅ ⋅= +

π⋅ π ⋅
, (3)

Принимаем, что фактическое время работы двигателя распределяется со-
гласно заданной повторяемости температур. Расчеты проводились в среде Mi-
crosoft Excel 2010.
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Рис. 2. Значения òêÒ*
_z  при различных законах отборов  

и при их отсутствии:
а — Н = 0, М = 0; б — Н = 2000, М = 0; в — Н = 6000, М = 0 на «Взлётном» режиме 

в зависимости от температуры наружного воздуха

Таким образом, для каждого значения температуры наружного воздуха 
(с шагом в 1°С) было вычислено значение функции от времени работы по фор-
муле (4).

Путём интегрирования множества полученных значений с помощью мето-
да трапеций было получено распределение температур, в достаточной степени 
совпадающее с ожидаемыми условиями эксплуатации (рис. 3).

Следующим этапом методики является расчет относительной долговечно-
сти лопатки турбины компрессора двигателя по формуле (2) на каждой выбран-
ной высоте во всем диапазоне рабочих температур наружного воздуха с шагом 
в 1°С и уточнение времени работы на данной температуре на определенной вы-
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соте. Исходя из ожидаемого распределения времени работы двигателя по высо-
там [3], было принято, что двигатель работает 75% времени на высоте Н = 0,15% 
времени на высоте Н = 2000 м, и 10% времени на высоте Н = 6000 м.

Рис. 3. Распределение времени работы двигателя  
по температуре наружного воздуха

Эквивалентная наработка двигателя при температуре наружного воздуха tHi 

рассчитывается по формуле

  
Ý

i

pi

t
t =

t
, (4)

где it  — время работы двигателя при данной температуре наружного воздуха.
В результате расчетов по формуле (4) было получено распределение экви-

валентной наработки двигателя во всем эксплуатационном диапазоне темпера-
тур по высотам. В результате суммирования полученных значений для каждой 
температуры было получено распределение эквивалентной наработки двигателя 
(рис. 4).

Рис. 4. Распределение эквивалентной наработки двигателя  
по температуре наружного воздуха

Проинтегрировав полученные значения методом трапеций, получаем зна-
чения эквивалентной наработки двигателя при эксплуатации при каждом из за-
явленных законов отбора воздуха (табл. 1).
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Таблица 1
Значение эквивалентной наработки двигателя в течение всего времени эксплуатации 

при различных законах отбора воздуха

Закон отбора воздуха Без отборов, 
ý_á/ît  

Отбор воздуха по 
«Закону 1», ý_Ç1t

Отбор воздуха по 
«Закону 2», ý_Ç2t

Эквивалентная наработка, 
% от ресурса 16,7 23,6 28,2

При условии, что за базовый закон был выбран закон без отбора воздуха, 
снижение ресурса двигателя при введении дополнительных отборов вычисляет-
ся как

  

ý_á/î
ðåñ

ý_Ç2

1
t

Dt = -
t

. (5)

При условии, что за базовый закон отбора воздуха был выбран «Закон 1», 
снижение ресурса вычисляется как

  

ý_Ç1
ðåñ

ý_Ç2

1
t

Dt = -
t

. (6)

Таким образом, при расчете по формулам (5) и (6) соответственно получаем 
снижение ресурса вследствие введения отборов по «Закону 2» на 41% при усло-
вии взятия за базовый ресурс без отборов; снижение ресурса на 17% при условии 
принятия за базовый ресурс с отборами по «Закону 1».
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МЕТОД ДИАГНОСТИКИ ФЛАТТЕРА КОМПРЕССОРА 
АВИАЦИОННОГО ГАЗОТУРБИННОГО ДВИГАТЕЛЯ

Рассмотрена диагностика флаттера компрессора авиационного газотурбинного 
двигателя. На основании проведенных экспериментальных исследований разрабо-
тан метод своевременной диагностики флаттера и, дополнительно, вращающегося 
срыва в осевом компрессоре ГТД. 



112

В большинстве случаев диагностирование опасных колебаний в компрес-
соре авиационного газотурбинного двигателя (ГТД) выполняется по уже заре-
гистрированной информации, что не позволяет своевременно распознать и пре-
дотвратить последствия их возникновения и может привести к повреждению де-
талей и узлов ГТД. При диагностике обычно используют спектральный анализ 
результатов вибро- и тензометрирования, а также результаты записи пульсаций 
давления потока.

Параметры демпфирования системы несут полезную информацию при ис-
следовании причин и следствий вибрации при работе ГТД, поэтому их целесо-
образно использовать для диагностики флаттера. С этой целью разработан ме-
тод диагностики, в котором процесс диагностики представлен как прохождение 
сигнала через узкополосный следящий фильтр, настроенный на диагностиче-
скую частоту флаттера. При этом выбор и настройка фильтра на диагностиче-
скую частоту производятся по амплитудно-частотным характеристикам (АЧХ), 
построенным на основании предварительно проведенных экспериментальных 
исследований; пороговые уровни сигналов, при достижении которых произво-
дится снижение режима работы ГТД, определяются по АЧХ и параметрам демп-
фирования.

Дополнительно метод позволяет диагностировать другой вид опасных ко-
лебаний — вращающийся срыв, возникающий на диагностической частоте, не 
кратной частоте вращения ротора. Для этого используется дополнительный сле-
дящий фильтр, настроенный на его диагностическую частоту.

Метод диагностики осуществляют следующим образом.
Определяют диагностическую частоту флаттера fдАК по формуле [1]:

  ä pAK mf f m f= + ⋅ , (1)

где fm — частота собственных колебаний лопаток на различных частотах враще-
ния рабочего колеса, определенная расчетным и/или экспериментальным пу-
тем; m — число узловых диметров собственной формы колебаний; fР — частота 
вращения рабочего колеса ГТД. 

Определяют диагностическую частоту вращающегося срыва fдВС для ступе-
ней компрессора, в которых возможно его возникновение, например, по фор-
муле, учитывающей геометрические характеристики и параметры воздушного 
потока [2]:

  ( )
( )( )

ðê
ä

ðê íà

3,1 1
,

2 3,1 1 0, 45
BC

Z d
f

Z d Z

⋅ -
=

π ⋅ - + +
 (2)

где Zрк — число рабочих лопаток рабочего колеса (РК) в ступени;  
Z на — число лопаток направляющего аппарата (НА) в ступени; d  — относитель-
ный диаметр втулки у лопаток в ступени.

Диагностические частоты fдАК и fдВС изменяются при изменении частоты вра-
щения ротора fр ГТД, и на всех режимах его работы сохраняется следующая за-
висимость: ä ð äBC AKf f f< < . Таким образом, диагностика производится на из-
вестных диагностических частотах, значения которых лежат по разные стороны 
по отношению к частоте вращения ротора ГТД. 
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Для различных условий работы ГТД (на-
пример, степени раскрытия сопла, интерцепто-
ром на входе и т. п.) строят АЧХ на диагности-
ческих частотах флаттера fдАК и вращающегося 
срыва fдВС по заранее полученным данным экс-
периментальных исследований ГТД или, при 
их отсутствии, проводят необходимые экспе-
риментальные исследования для их получения, 
при этом ГТД препарируют тензорезисторами 
и хотя бы одним вибропреобразователем.

Полученные для различных условий про-
ведения испытаний АЧХ (рис. 1) заносят в па-
мять системы управления ГТД, например про-
шивают в постоянном запоминающем устрой-
стве (ПЗУ), отдельно для флаттера и вращаю-
щегося срыва.

По этим АЧХ выбирают узкополосные следящие фильтры и настраивают их 
на диагностические частоты флаттера fдАК и вращающегося срыв fдВС. Перестраи-
ваемые узкополосные следящие фильтры могут быть реализованы, например, на 
основе специализированных микросхем фирм «Maxim», «National Semiconduc-
tor»; «Linear Technology» и др.

Количество фильтров для каждого вида диагностируемых колебаний может 
определяться количеством диагностических частот по интересуемым (как пра-
вило, наиболее опасным) формам колебаний.

АЧХ характеризуется добротностью Q: чем выше добротность, тем уже по-
лоса пропускания фильтра и тем выше эффективность диагностики, так как 
в полосу пропускания фильтра попадает меньше шумов, которые затрудняют 
диагностику. Наоборот, при высоком демпфировании в системе, которое выра-
жается параметром демпфирования, добротность низкая, а полоса пропускания 
фильтра широкая. Это необходимо учитывать при выборе параметров фильтра 
(тип фильтра, порядок фильтра и пр.). Добротность Q связана с логарифмиче-
ским декрементом колебаний δ, характеризующим демпфирование колебатель-
ной системы, соотношением

  Q π≈
δ

. (3)

Измеряют корпусную вибрацию вибропреобразователем, установленным 
на корпусе ГТД вблизи исследуемой ступени рабочего колеса (рис. 2). В качестве 
параметра вибрации используют «виброскорость» [3].

В зависимости от условий работы ГТД выбирают предварительно постро-
енные для флаттера и вращающегося срыва АЧХ, по которым определяют па-
раметр демпфирования, для этого используют, например, логарифмический 
декремент колебаний δ.

Кроме логарифмического декремента колебаний δ в качестве параметра 
демпфирования может быть использован коэффициент демпфирования γ, опре-
деляемый как γ = δ/π.

Рис. 1. АЧХ для различных 
условий проведения  
экспериментальных 

исследований
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Рис. 2. Схема расположения вибропреобразователя на корпусе ГТД

По выбранным АЧХ и значениям параметров демпфирования определяют 
пороговые уровни сигналов при флаттере и вращающемся срыве. Для определе-
ния порогового уровня достаточно использовать одну восходящую ветвь АЧХ, 
полученную при наборе частоты вращения ГТД. Пороговый уровень — амплиту-
ду сигнала в точке А (рис.1) — определяют, например, по формулам

  max
2

2 2
0

1

A
A =

Dw+
g w

, (4)

или

  

max
2

0
1

A
A =

 π Dw+ ⋅ δ w 

,  (5)

где Amax — амплитуда максимальных колебаний по АЧХ; γ — коэффициент демп-
фирования; Δω — разность частот, соответствующих равным амплитудам A на 
обеих ветвях АЧХ; ω0 — резонансная частота; δ — логарифмический декремент 
колебаний.

При достижении порогового уровня А амплитудой сигнала, попадающего 
в полосу пропускания фильтра, настроенного на диагностическую частоту флат-
тера fдАК, делают вывод о наличии флаттера (рис. 3), при этом уровень сигнала, 
попадающего в полосу пропускания фильтра, настроенного на диагностическую 
частоту вращающегося срыва fдВС, не превышает уровня шумов измерительной 
аппаратуры (полезный сигнал отсутствует).

При достижении порогового уровня А амплитудой сигнала, попадающего 
в полосу пропускания фильтра, настроенного на диагностическую частоту вра-
щающегося срыва fдВС, делают вывод о наличии вращающегося срыва (рис. 4), 
при этом уровень амплитуды сигнала, попадающего в полосу пропускания 
фильтра, настроенного на диагностическую частоту флаттера fдАК , не превышает 
уровня шумов измерительной аппаратуры (полезный сигнал отсутствует).

При диагностировании одного из видов колебаний изменяют режим рабо-
ты ГТД с целью недопущения повреждения его деталей и узлов.

Метод был реализован при диагностике флаттера и вращающегося срыва 
осевого компрессора авиационного ГТД. 
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Рис. 3. АЧХ — зависимость амплитуды виброскорости  
от диагностической частоты флаттера, используемая при выборе  

и настройке одного из фильтров

Рис. 4. АЧХ — зависимость амплитуды виброскорости  
от диагностической частоты вращающегося срыва, используемая  

при выборе и настройке другого фильтра

Предварительно определили диагностические частоты fдАК и fдВС по форму-
лам (1) и (2) соответственно.

Ввиду отсутствия базы данных результатов экспериментальных исследо-
ваний ГТД для построения АЧХ предварительно провели экспериментальные 
исследования ГТД при различных условиях его работы, в процессе которых 
одновременно измеряли вибрационные напряжения в лопатках с тензодатчиков 
и вибрации корпуса ГТД с вибропреобразователя.

Для проведения динамического тензометрирования лопатки и диск венти-
лятора были препарированы проволочными тензорезисторами, для съема ин-
формации с которых использовали токосъемник. Вибрографирование корпуса 
ГТД выполняли с использованием стендовой виброаппаратуры, в том числе по 
штатному вибропреобразователю МВ43-5Б, установленному в вертикальном на-
правлении на разделительном корпусе (РК) (см. рис. 2).

В качестве параметра вибрации была выбрана «виброскорость», амплитуда 
которой практически неизменна во всем диапазоне частот вращения ГТД, что 
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позволяет измерять амплитуду сигналов без поправки на значение частоты, т. е. 
во всем диапазоне изменения диагностических частот. Регистрация сигналов 
с тензодатчиков и вибропреобразователя осуществлялась синхронно на цифро-
вой регистратор сигналов MIC-300M. 

Построили зависимости амплитуд вибрационных напряжений от частоты 
вращения ГТД для различных условий проведения испытаний, необходимые 
для последующей диагностики флаттера. В ходе испытаний было установлено 
соответствие между вибрационными напряжениями σ в рабочих лопатках на ча-
стоте fm и уровнем виброскорости V на диагностической частоте fдАК, на основе 
которого построили зависимость амплитуд виброскорости от частоты вращения 
рабочего колеса ГТД. 

Построили АЧХ (см. рис. 1) в единицах виброскорости на диагностических 
частотах флаттера и вращающегося срыва и прошили их в ПЗУ системы управле-
ния. По АЧХ выбрали узкополосные следящие фильтры и настроили их на диа-
гностические частоты fдАК и fдВС. 

Пример диагностики флаттера при работе ГТД с демпферами,  
установленными в замки лопаток вентилятора

В ходе предварительных экспериментальных исследований [3] было уста-
новлено, что для обеспечения безопасного уровня напряжений в лопатках необ-
ходимо снизить режим работы ГТД приблизительно на 200 об/мин, т. е. снизить-
ся до fр = 63 Гц (табл. 1). Определили разность частот, соответствующих равным 
амплитудам А на обеих ветвях АЧХ, Δω = 7,33 Гц. Перешли от АЧХ, построенной 
по тензограмме (рис. 5), к построению АЧХ, на которых ось ординат оцифрова-
на в единицах виброскорости (рис. 6) (перерисовали ось с учетом соответствия 
максимальной амплитуды вибронапряжений АмахG = 13,5 кгс/мм2 максимальной 
амплитуде виброскорости АмахV = 12,5 мм/с).

Рис. 5. Зависимость амплитуды вибронапряжений  
от частоты вращения ротора ГТД при флаттере

Выбрали предварительно построенную для флаттера АЧХ (см. рис. 3). 
Определили для частоты вращения 63 Гц логарифмический декремент колеба-
ний δ = 0,314 и по формуле (5) пороговый уровень А = 8,82 мм/с.
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Рис. 6. Зависимость амплитуды виброскорости  
от частоты вращения ротора ГТД при флаттере

Результаты расчетов, используемые для диагностики флаттера, приведены 
в таблице 1.

Таблица 1

maxGA ,
 кгс/мм2

maxVA ,
 мм/с

pf , 
Гц

ω0, Гц Δω, 
Гц

Параметр
демпфирования, δ

Пороговый уровень, А

A, кгс/мм2 A, мм/с

13,5 12,5 63 66,66 7,33 0,314 9,8 8,82

Таким образом, при достижении сигналом, попадающим в полосу пропу-
скания фильтра, настроенного на диагностическую частоту флаттера, уровня ви-
броскорости 8,82 мм/с, соответствующего установленному пороговому уровню 
A, диагностировали наличие флаттера (см. рис. 3). При этом уровень сигнала, 
попадающего в полосу пропускания фильтра, настроенного на диагностическую 
частоту вращающегося срыва fдВС, не превышал уровня шумов измерительной 
аппаратуры (сигнал на диагностической частоте отсутствует).

Для недопущения повреждений деталей ГТД снизили режим работы ГТД 
на 200 об/мин.

Пример диагностики вращающегося срыва  
при работе с интерцептором на входе компрессора

По виброграмме определили АмахV = 15,6 мм/с на частоте ω0 = 135 Гц. При-
няли для дальнейшего расчета диагностическую частоту fдВС = 130 Гц. Опреде-
лили разность частот, соответствующих равным амплитудам А на обеих ветвях 
АЧХ: Δω = 10 Гц.

Выбрали предварительно построенную для вращающегося срыва АЧХ (см. 
рис. 4), по которой определили для частоты 130 Гц логарифмический декремент 
колебаний δ = 0,168 и по формуле (5) пороговый уровень А = 10,7 мм/с.

Результаты расчетов, используемые для диагностики вращающегося срыва, 
приведены в таблице 2.
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Таблица 2

maxVA ,
 

мм/с
äBCf

,
 Гц

ω0, Гц Δω, Гц Параметр 
демпфирования, δ

Пороговый уровень, 
A, мм/с

15,6 130 135 10 0,168 10,7

Таким образом, при достижении сигналом, попадающим в полосу пропу-
скания фильтра, настроенного на диагностическую частоту fдВС, уровня вибро-
скорости 10,7 мм/с, соответствующего установленному пороговому уровню А, 
диагностировали вращающийся срыв. При этом уровень сигнала, попадающего 
в полосу пропускания фильтра, настроенного на диагностическую частоту флат-
тера fдАК, не превышал уровня шумов измерительной аппаратуры (сигнал на диа-
гностической частоте отсутствует).

Снизили режим работы ГТД, чтобы не допустить повреждения деталей 
и узлов ГТД при возникновении опасных колебаний.

Заключение
В статье рассмотрен метод диагностики флаттера компрессора по экспери-

ментально полученным АЧХ при различных условиях проведения испытаний. 
Дополнительно метод позволяет диагностировать другой вид опасных колеба-
ний, возникающий в компрессоре ГТД, — вращающийся срыв.

Процесс диагностики представлен как результат полосовой фильтрации 
динамического сигнала следящим перестраиваемым фильтром, осуществляю-
щим выделение в спектре корпусной вибрации составляющей на диагностиче-
ской частоте и слежение за ней.

Метод позволяет повысить эффективность и надежность диагностики 
опасных колебаний рабочего колеса ГТД и повысить своевременность диагно-
стики путем ее выполнения на ранней стадии за счет реализованных элементов 
прогнозирования.

Использование данного метода позволяет за счет своевременного сниже-
ния режима работы ГТД предотвратить возникновение опасных вибрационных 
напряжений в лопатках.

Разработанный метод может найти применение при доводке ГТД, а также 
для создания систем диагностики колебаний.
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ВИБРОАКУСТИКА И ВИБРОИЗОЛЯЦИЯ АВИАЦИОННЫХ 
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РЕШЕНИЯ)

Эволюция авиационных двигателей нового поколения идет в направлении пе-
рехода от большой степени двухконтурности (4–6) к сверхбольшой (8–12). Пониже-
ние частоты вращения ротора вентилятора приводит к существенному расширению 
вибрационного спектра двигателей со сдвигом в низкочастотный диапазон, что будет 
определять низкочастотную часть спектра шума и вибрации в гермокабине самоле-
та. Выбор силовой установки для самолетов нового поколения, кроме решения про-
блем внешнего шума, требует разработки высокоэффективной системы виброзащи-
ты экипажа и пассажиров в широком диапазоне частот, включая низкие. Основой 
системы виброзащиты должно стать низкочастотное виброизолирующее крепление 
двигателей, разработанное с учетом реальных динамических характеристик планера 
и корпусов двигателей самолетов нового поколения.

Введение
Стратегическое развитие самолетов нового поколения идет в направле-

нии дальнейшего снижения шума и повышения топливной эффективности, где 
определяющая роль принадлежит двигателям. Применение двигателей сверх-
большой степени двухконтурности обеспечивает существенное повышение то-
пливной эффективности, что стало необходимым требованием для двигателей 
нового поколения в условиях кризиса и сохранения высоких цен на нефть.

Это направление развития силовых установок ведут к увеличению диаметра 
вентиляторов и образованию ударных волн при сверхзвуковой скорости концов 
лопаток. Одна из необходимых мер борьбы с ударными волнами — снижение 
частоты вращения вала вентилятора.

Сегодня мы находимся на следующем этапе развития двигателестроения — 
переходе к двигателям сверхбольшой степени двухконтурности и сближении 
турбовентиляторного двигателя с винтовентиляторным, особенно в случае при-
менения редукторной схемы и концепции «открытый ротор». На выходе — са-
молеты, оснащенные турбовентиляторными двигателями повышенной степе-
нью двухконтурности (8,5–12): ПД-14, GE9X, Leap-1B, Leap-1A, TRENT 900, 
TRENT 1000, TRENT XWB, и семейством двигателей типа PW1000G. 

Вибрационный спектр турбовентиляторных двигателей, особенно сверх-
большой двухконтурности, существенно расширяется в низкочастотную часть 
спектра вследствие низкой частоты вращения ротора вентилятора (особенно 
в случае применения редуктора) и низкочастотных составляющих возмущающе-
го воздействия газовоздушного тракта двигателя, что и будет определять харак-
тер вибрационного процесса на корпусе двигателя [1].
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Уровень низкочастотных составляющих спектра в большей степени опре-
деляется для двигателей сверхбольшой двухконтурности условиями на входе 
в вентилятор (возможностью генерирования аэродинамического дисбаланса). 
Эти составляющие будут определять спектр динамического воздействия СУ, 
передаваемый через опорные связи (узлы крепления двигателя) на конструкцию 
планера и переизлучаемого в кабину в виде структурного шума.

Для планера современного самолета характерно наличие десятков соб-
ственных форм колебаний (изгибных и крутильных форм колебаний фюзеляжа, 
крыла, стабилизатора и других элементов конструкции) в низкочастотной части 
спектра (рис. 1).

Рис. 1. Частоты вращения вала вентилятора двигателя и собственные частоты планера

Взаимодействие некоторых из этих форм колебаний с возмущающим воз-
действием силовой установки, передаваемым через узлы крепления двигателей, 
может привести к генерированию в гермокабине высокого уровня низкочастот-
ных составляющих шума, включая инфразвук [2].

Акустическое поле гермокабины претерпевает существенное изменение 
с применением двигателей большой двухконтурности. Это подтверждено иссле-
дованиями на самолёте-демонстраторе QTD2 В.777 с двигателями GE90-115В, 
степень двухконтурности которых равна 9, где низкочастотные составляющие 
возвышаются в общем спектре на 30–40 дБ (рис. 2).

Новейшие исследования показывают, что низкочастотный шум в октав-
ной полосе 31 Гц и особенно инфразвуковой диапазон с октавными полосами 
8 и 16 Гц являются вредным фактором, влияющим на здоровье и работоспособ-
ность человека [4].

Низкочастотные акустические колебания инфразвукового диапазона по 
характеру своего действия сходны с воздействием вибрации, так как оказыва-
ют непосредственное воздействие на систему черепно-мозговых нервов, минуя 
слуховую систему.
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Рис. 2. Спектр шума в передней части кабины самолета-демонстратора QTD2 [3]

Для обеспечения условий работы экипажа и безопасности полета, а также 
для обеспечения комфортных условий пассажирам при выборе силовой уста-
новки для самолётов нового поколения, наряду с решением проблем снижения 
шума на местности, необходимо включать разработку высокоэффективной си-
стемы виброзащиты экипажа и пассажиров.

При выборе виброзащиты гермокабины самолета на первое место выходят 
средства снижения виброактивности двигателей и передачи вибраций по кон-
струкции, где наиболее эффективным представляется встраивание блоков ви-
броизоляции в узлы крепления двигателей.

Но какие бы средства виброзащиты (активные или пассивные) ни приме-
нялись, для обоснованного выбора параметров блоков виброизоляции необ-
ходима расчетная модель, учитывающая реальные динамические свойства как 
двигателя, так и планера в местах опорных связей.

Увеличение степени двухконтурности существенно изменяет динамиче-
ские характеристики корпусов двигателей. Применение современных техно-
логий в изготовлении планеров (многослойные конструкции, углепластики, 
крупногабаритные панели электрохимического травления) также влияет на их 
динамические характеристики.

Исследования по определению динамических характеристик (частотных 
функций динамических податливостей и передаточных функций виброакусти-
ческой проводимости) корпусов двигателей и конструкции планера самолетов 
позволят:

 — существенно уточнить расчетные модели современных авиационных кон-
струкций,

 — рассчитать ожидаемый шум в гермокабине самолетов с двигателями нового 
поколения,
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 — предложить концепцию нового виброизолирующего крепления двигателей 
сверхбольшой степени двухконтурности для снижения вибрационного воз-
действия этих двигателей.

Расчетная модель

В докладе рассматривается расчетная модель, учитывающая реальные ди-
намические свойства современных конструкций, которые характеризуются 
матрицами динамических податливостей корпуса двигателя и планера в местах 
установки узлов крепления и комплексом передаточных функций (виброакусти-
ческих проводимостей конструкции планера) от точек крепления до мест кон-
троля шума в гермокабине [5].

Исследование многосвязной динамической модели «двигатель — крепле-
ние — основание» проводится разделением по местам опорных связей (мест кре-
пления двигателей) на независимые подсистемы с приложением в точках раз-
дела реакций, далее составляются дифференциальные уравнения, где в качестве 
коэффициентов пропорциональности между динамическими перемещениями 
и силами используются обобщенные динамические характеристики (например, 
динамические податливости).

С использованием комплекса реальных податливостей двигателей и само-
лётов, определённых экспериментально, были исследованы границы связанных 
колебаний системы «двигатель — крепление — планер», а также возможность 
представления системы в виде независимых вибропроводов.

В случае динамической независимости узлов крепления двигателей уравне-
ние для динамических сил, действующих со стороны двигателя в i-й точке связи, 
можно привести к виду
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äÏ Ï,i i
c  — соответственно динамические податливости корпусных конструкций 

двигателя и планера в месте установки i-го узла крепления; äÏðki  — переходная 
податливость (вибропроводимость) конструкции двигателя от точек k приложе-
ния возмущающих сил в элементах двигателя до i-го узла крепления; ä

kF  — воз-
мущающие силы, возникающие при работе двигателя в различных его элемен-
тах k.

Полученная зависимость позволяет сделать оценку уровня ожидаемого ди-
намического воздействия как от основных источников (остаточного дисбаланса 
роторов двигателей), так и от других виброактивных элементов и агрегатов, уста-
новленных на двигателе (например, плунжерных гидронасосов, валов привода 
коробки приводов, возмущений в газовоздушном тракте двигателя).

Рассматривая каждую i-ю связь из (m) опорных связей двигателей с кон-
струкцией планера как отдельный источник воздействия, определяем уровень 
звукового давления (уровень шума) np , генерируемый в какой-нибудь точке (n) 
гермокабины, как сумму звуковых давлений, возбуждаемых каждым таким ис-
точником:
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где ( )in
HcH f  — передаточная функция, характеризующая акустическую прово-

димость конструкции планера от точек вибрационного воздействия двигателей 
(точки крепления) до мест измерения шума; äèí( )iR f  — уровень динамического 
воздействия со стороны двигателя на конструкцию планера в i-й точке крепле-
ния.

После перехода к децибельной оценке шума, получим
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где ( )in
HcL f  — функция акустической проводимости конструкции планера до 

точки (n) при воздействии в точке (i) с принятой в эксперименте исследования 
силой, в дБ; ä ( )iV f  — уровень вибраций корпуса двигателя в районе i-й точки 
крепления, см/с; f — частота, для которой ведется расчет, Гц; )( fF i  — уровень 
силы возбуждения вибратором конструкции планера при определении функции 
акустической проводимости, кг.

Проведя энергетическое сложение отдельных источников всех двигателей, 
получим суммарный уровень шума от вибрационного воздействия силовой уста-
новки.

Уменьшение уровня динамического воздействия двигателя на самолет мо-
жет быть обеспечено, например, встраиванием блоков виброизоляции с подат-
ливостью èçÏi  в узлы крепления, тогда эффективность применения таких блоков 
в случае динамической независимости отдельных вибропроводов определяется 
для i-го узла крепления из выражения
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Из последнего выражения следует определение податливости виброизоля-
тора для обеспечения требуемого уровня снижения ( 0η ) сил, передаваемых от 
двигателя через i-й узел крепления на фюзеляж самолета:
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где äÏRe i , ÏRe i
c , äÏiJm , Ïi

cJm  — действительные и мнимые составляющие дина-
мических податливостей соответственно двигателя и самолета в месте установки 
i-го узла крепления.

На основе приведенной методики выбирается блок виброизолирующего 
устройства, встраиваемого в подкосы.
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Анализ экспериментальных исследований

Сегодня для прогноза акустических характеристик кабины проводят со-
вместное рассмотрение нескольких аналитических моделей. Если расчетные 
модели планера, пилона и кабины достигают учёта несколько тысяч степеней 
свободы, то двигатель, как правило, принимают за абсолютно твердое тело 
(с учетом его массы и инерционных моментов).

Это является результатом многолетней традиции успешного расчета флат-
тера, где модель двигателя как твердого тела (в низком диапазоне частот, до 
15 Гц) и сегодня справедлива.

Проведенные нами исследования позволили существенно уточнить рас-
четные модели современных авиационных конструкций в диапазоне частот вра-
щения роторов двигателей и определить тенденцию изменения динамических 
характеристик (например, двигателя при увеличении его степени двухконтур-
ности).

Использовалась известная техника проведения испытаний: возбуждение 
конструкции электродинамическим вибратором при постоянной величине воз-
буждающей силы и автоматического изменения частоты в исследуемом диапа-
зоне. Исследование частотных характеристик проводилось методами тестового 
воздействия в частотном диапазоне 10…500 Гц.

В ОКБ А. Н. Туполева разработка СУ каждого нового поколения самолетов 
сопровождалась комплексными исследованиями по решению виброакустиче-
ских проблем. Так, были определены динамические характеристики, такие как 
динамическая жесткость, корпусов ряда двухконтурных турбовентиляторных 
двигателей (НК-8-2У, НК-144, Д30-КУ, ПС-90А), существенно отличающихся 
степенью двухконтурности (от 0,5…1,1 до 2,5…5,0), а также планеров ряда маги-
стральных самолетов ТУ-154, ТУ-154М, ТУ-204 [6].

Обобщение проведенных нами исследований показало, что в широком диа-
пазоне частот вращения роторов двигателей динамическое поведение корпуса 
двигателя отвечает модели упруго-инерционной системы или упруго-диссипа-
тивного элемента с существенным отличием от идеализированной модели авиа-
ционного ГТД как твердого тела и по величине модуля динамической податли-
вости, и по характеру динамического поведения.

Так, динамическое поведение корпусов современных авиационных ГТД 
отвечает модели твердого тела до 20…40 Гц в зависимости от степени двух-
контурности. При увеличении степени двухконтурности до предполагаемых 
8…12 следует ожидать, что верхняя граница динамического поведения двигателя 
как твердого тела не будет превышать 10 Гц (рис. 3).

Динамическое поведение планера (в местах установки кронштейнов кре-
пления двигателей) в основном зависит от частотного диапазона. Принятое во 
многих расчетных моделях упругое поведение планера характерно для довольно 
узкого диапазона частот (30…100 Гц), не охватывающего диапазона роторных 
частот многовального двигателя.

На рис. 4 представлен пример передаточной функции виброакустической 
проводимости от одной из точек воздействия (места установки одного из крон-
штейнов крепления двигателей) до одной из точек контроля шума в гермокаби-
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не. Передаточная функция характеризует акустическую реакцию гермокабины 
на вибрационное воздействие двигателей. В диапазоне 20…200 Гц отмечено до 
10 резонансов, перепады уровня звукового давления достигают 30 дБ. 

Рис. 3. Динамическая податливость корпуса двигателя для переднего пояса  
крепления (для двигателей разной степени двухконтурности — m)

Рис. 4. Виброакустическая проводимость планера (отмечены частоты  
крейсерских режимов ряда двигателей)

На основе полученных динамических характеристик по приведенным выше 
алгоритмам сделаны расчеты ожидаемого шума от вибрационного воздействия 
двигателя [5]. Сравнение ожидаемого шума и экспериментальных данных пока-
зывает не только хорошую сходимость уровня роторной гармоники вентилятора 
на разных режимах работы двигателя, но и указывает на возможность генериро-
вания низкочастотных составляющих высокого уровня при эксплуатационном 
уровне вибрации двигателя (рис. 5).
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Рис. 5. Сравнение экспериментального и расчетного структурного 
шума в кабине самолета: 1, 4 — экспериментальные данные, 
VЕ = 10 мм/сек; 2, 3 — расчётные данные для уровня вибрации 

VЕ = 10 мм/сек, VЕ = 1 мм/сек соответственно

Это подтверждено исследованиями на самолёте-демонстраторе 
QTD2 (В.777 с двигателями GE90-115В, степень двухконтурности которых рав-
на 8), где низкочастотные составляющие возвышаются в общем спектре на 30–
40 дБ (см. рис. 2).

Предложения

Для уменьшения низкочастотного воздействия двигателей нового поко-
ления необходима концепция нового виброизолирующего крепления. Необхо-
димость разработки нового крепления вызвана: расширением вибрационного 
спектра современных двигателей с тенденцией сдвига в низкочастотную часть 
спектра; недостаточной эффективностью существующей виброзащиты, особен-
но в низкочастотной области, разработанной на основе устаревших расчетных 
моделей; изменением динамических характеристик планеров и, особенно, кор-
пусов двигателей в местах установки узлов крепления с увеличением степени 
двухконтурности двигателей.

Для обеспечения повышенной эффективности в низкочастотной области 
рассматривается концепция крепления, имеющего нелинейную характеристику 
с участком квазинулевой жесткости на расчетной нагрузке, например, крейсер-
ского режима полета [7, 8]. Это обусловлено потребностью обеспечения боль-
шой статической жёсткости виброизолирующей подвески на стоянке, наряду 
с требованиями обеспечения функционирования в достаточно широком диапа-
зоне динамических нагрузок и узком диапазоне перемещений на крейсерском 
режиме (рис. 6).

Предлагаемая подвеска исследовалась на специальном моторном стенде 
(рис. 7, 8), включающем газотурбинный двигатель и установку, генерирующую 
низкочастотное возмущающее воздействие на входе в двигатель.
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Рис. 6. Перенастраиваемая на различные статические нагрузки подвеска  
(в зависимости от режима полёта)

Рис. 7. Испытательный стенд: 
1 — нагнетательная система; 2 — колебательное устройство; 
3 — воздухозаборное устройство; 4 — подкосы крепления 
двигателей; 5 — моторная рама; 6 — выхлопное устройство; 

7 — двигатель.

Рис. 8. Результаты экспериментальных исследований:
1 — упругая характеристика; 2 — роторная составляющая;  

3 — низкочастотная составляющая.
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Снижение динамических усилий, передаваемых через подвеску со стороны 
двигателя, составило, например, 12–14 дБ на частотах 8–60 Гц.

По расчёту снижение шума в гермокабине составит не менее 10 дБ в низко-
частотной части спектра.

Выводы

Выбор силовой установки для самолетов нового поколения кроме решения 
проблем внешнего шума требует разработки высокоэффективной системы ви-
брозащиты экипажа и пассажиров в широком диапазоне частот, включая низ-
кие, для обеспечения условий работы экипажа и комфортных условий пассажи-
рам.

Основой системы виброзащиты должно стать низкочастотное виброизоли-
рующее крепление двигателей, разработанное с учетом реальных динамических 
характеристик планера и корпусов двигателей самолетов нового поколения.
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СОЗДАНИЕ И ИСПЫТАНИЯ ОПОРЫ КОМПРЕССОРА 
ВЫСОКОГО ДАВЛЕНИЯ В СОСТАВЕ ГАЗОГЕНЕРАТОРА

В статье приведено описание проектирования и испытаний передней опоры 
КВД в составе газогенератора, созданной на ОАО «НПО “Сатурн”» с применением 
современных конструкторско-технологических решений и материалов.

Вводная часть

Снижение массы опор, увеличение скоростных параметров существующих 
подшипников возможно с переходом на материалы с низким удельным весом 
(керамические тела качения), изготовлением колец подшипника из поверхност-
но-упрочняемой подшипниковой стали и т. д. В связи с этим ОАО «НПО “Са-
турн”» совместно с профильными предприятиями разработаны и испытаны де-
монстраторы опор на стендовой базе, имитирующей эксплуатационные режимы 
работы ГТД, что позволяет снизить риски создания и доводки подшипниковых 
опор для вновь создаваемых двигателей. 

Испытания гибридных шарикоподшипников, проведенные на ОАО «НПО 
“Сатурн”» показали, что такие подшипники работоспособны при частотах вра-
щения соответствующих dm × n = 3,5∙106 мм об/мин. Было проведено термоме-
трирование обоих колец подшипника. Исследования показали, что для отвода 
тепла, выделяемого в гибридном подшипнике, требовалась значительно мень-
шая прокачка масла, чем для отвода тепла, выделяемого при тех же условиях ис-
пытаний в стальном подшипнике.

Разработанная опора компрессора высокого давления обеспечила испыта-
ния автономного компрессора на стенде Ц-3 ЦИАМ и газогенератора на стенде 
ОАО «НПО “Сатурн”».

Основная часть

С целью снижения рисков и использования существующей материальной 
части на начальном этапе проектирования газогенератора закладывались отра-
ботанные узлы с прототипа, а именно с двигателя АЛ-31Ф. Компоновка перед-
ней опоры КВД (рис. 1) включает радиально-упорный трехточечный подшип-
ник, упруго-демпферную статорную часть, набор контактных и бесконтактных 
уплотнений. Использование существующего центрального конического приво-
да ЦКП определило конструктивное пространство для опоры КВД. 

Однако в процессе прочностной оптимизации ротора КВД, приведшем 
к необходимому углу наклона цапфы и диаметру ступицы диска первой ступени, 
а также обеспечению минимального расстояния между каналом промежуточно-
го корпуса и лопаточной частью компрессора передняя цапфа компрессора зна-
чительно пододвинулась к ЦКП, сместив при этом подшипник (рис. 2).
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Рис. 1. Передняя опора КВД (вариант)

Рис. 2. Передняя опора КВД (вариант)

Это привело к подрезке маслоуловительного козырька гайки обжатия вну-
треннего кольца подшипника, и теперь подвод масла на подшипник стал воз-
можен только по рессоре, передающей крутящий момент от ротора КВД к ЦКП. 
Потребовалась доработка ЦКП в виде замены вала шестерни. Подвод масла на 
тела качения и в зазор «плавания» сепаратора через внутреннее кольцо подшип-
ника позволил исключить боковые форсунки, упростив опору. Конструкция 
опоры сохранила все необходимые функциональные элементы, несмотря на су-
щественное сокращение габаритов по сравнению с прототипом.

На рисунке 3 представлена разработанная передняя опора компрессора вы-
сокого давления КВД в составе двигателя со всеми возможными улучшениями.

Передняя опора КВД включает в себя «гибридный», с керамическими тела-
ми качения, шариковый подшипник 1, на внутреннем левом полукольце которо-
го выполнен специальный буртик для крепления съемного приспособления для 
демонтажа подшипника, исключающего передачу усилий через тела качения. 
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Внутреннее кольцо подшипника 
установлено с натягом на цапфе 
2 КВД и обжато гайкой 3 совместно 
с контактной втулкой и маслоотра-
жательным кольцом 4. Наружное 
кольцо подшипника установлено 
в титановом корпусе подшипника 
5, в котором размещено контактное 
графитовое уплотнение 6. Корпус 
подшипника 5 содержит пазы для 
увеличения податливости опо-
ры — «беличье колесо» и образует 
с корпусом 7 демпферную полость 
с упругим кольцом 8, ограниченную уплотнительными резиновыми кольцами. 
К корпусу подшипника 5 механически крепится крышка уплотнений 9 с щеточ-
ным уплотнением 10, при помощи которой образуется полость наддува. Между 
щеточным 10 и графитовым 6 уплотнениями образована предмасляная полость. 
На наружной поверхности цапфы КВД выполнены продольные и кольцевые 
канавки для подвода масла на тела качения и в зазор «плавания» сепаратора 
подшипника и на контактную втулку через отверстия в валу. Масло подводится 
к опоре под действием центробежных сил по рессоре 11, передающей крутящий 
момент от КВД к центральному коническому приводу.

На рисунке 4 показан разрез опоры в составе испытанного газогенерато-
ра. Опора препарирована тензокольцами, для этого фланец наружного кольца 
подшипника выполнен шире штатного. По обоим торцам наружного кольца 
подшипника установлены по три термопары. Также было препарировано тер-
мопарами внутреннее кольцо подшипника с передачей сигналов на оптический 
токосъемник.

Рис. 4. Опора КВД в составе газогенератора

Осенью 2014 года были успешно проведены испытания газогенератора. На 
рисунке 5 приведено тепловое состояние подшипника одного из испытаний.

Рис. 3. Передняя опора КВД
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На максимально достигнутых частотах вращения (nпр.отн = 1,0) максималь-
ная температура шарикоподшипника составила:

 — для наружного кольца 119,2°С с левой стороны (к входу) и 119,5°С с правой 
стороны,

 — для внутреннего кольца 102,6°С с левой стороны (к входу) и 110,6°С с пра-
вой стороны; 

 — температура слива масла из передней опоры 115,4°С;
 — температура масла на входе в переднюю опору 100,4°С. 
Отмечено, что температура внутреннего кольца подшипника в процессе 

испытаний меньше температуры наружного кольца, что свидетельствует об уве-
личении радиального зазора в работе от радиального температурного градиента. 
Это исключит выборку радиального зазора в подшипнике на всех режимах рабо-
ты и предотвратит разрушение опоры. Такое соотношение температур стало воз-
можным при доработке штатного подшипника для подачи масла через внутрен-
нее кольцо под внутренний диаметр сепаратора и подтверждает целесообраз-
ность такой доработки. Следует отметить, что в данных испытаниях подшипник 
комплектовался стальными телами качения. Однако измененный подвод масла 
на подшипник позволил снизить его прокачку в 1,5 раза.

Рис. 5. Температура колец подшипника

Заключительная часть

Таким образом, при испытаниях на стенде ОАО «НПО “Сатурн”» газоге-
нератора проведены исследования работоспособности и температурного состо-
яния радиально-упорного подшипника 5-126125Р5, установленного в передней 
опоре ротора КВД. Осмотр подшипника после испытаний подтвердил его ра-
ботоспособность при принятых прокачках масла. При проведении дальнейших 
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испытаний газогенератора планируется установить подшипник с керамически-
ми телами качения, учитывая то, что успешные испытания подшипника с кера-
мическими телами качения уже были проведены на созданном стенде на ОАО 
«НПО “Сатурн”.
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ИСПОЛЬЗОВАНИЕ ГАЗО- И ГИДРОДИНАМИЧЕСКОЙ 
СМАЗКИ ДЛЯ ПОВЫШЕНИЯ НАДЕЖНОСТИ КОНТАКТНЫХ 
УПЛОТНЕНИЙ ОПОР РОТОРОВ АВИАЦИОННЫХ 
ДВИГАТЕЛЕЙ

Конструирование, изготовление и эксплуатация уплотнений и уплотнительных 
систем требует обширных знаний. К уплотнениям авиационных двигателей предъ-
являются высокие требования. Газодинамические и гидродинамические уплотнения 
имеют широкие перспективы применения в авиационных двигателях. Основные 
проблемы: материалы, деформации колец, необходимость создания математических 
моделей сопряженных процессов. В статье описан принцип работы и изложен подход 
к проектированию торцовых уплотнений с газовой и жидкостной смазкой. Приведе-
ны характерные картины распределения давления в зазоре обоих типов уплотнений.

Введение

Разработка новых двигателей сдерживается отсутствием доведенных высо-
коресурсных уплотнительных узлов, способных работать в более жестких усло-
виях эксплуатации [1]. Уплотнения опор роторов двигателей должны обеспечи-
вать:

 — заданную герметичность соединения в течение всего ресурса;
 — минимально возможные трение, изнашивание и тепловыделение (при этом 
необходимо исключить возможность взаимодействия продуктов изнашива-
ния с уплотняемыми рабочими телами);

 — функционирование узла после длительного хранения;



134

 — работоспособность при взаимных осевых и радиальных перемещениях де-
талей статора и ротора во время работы двигателя;

 — технологичность изготовления и сборки элементов двигателя.
Уплотнения опор работают в условиях значительных перепадов давления 

и температуры, что вызывает повышенные силовые и температурные дефор-
мации уплотнительных колец. Существенным фактором, влияющим на работу 
изделия, также является многорежимность двигателя. Уплотнения должны обе-
спечивать надёжную работу двигателя на всех режимах его работы. 

Постоянно повышающиеся требования к надежности, герметичности 
и весу уплотнений вызывают интерес к торцовым уплотнениям с газовой или 
жидкостной смазкой. Правильно спроектированное такое уплотнение должно 
работать без изнашиваемости пары трения с малой утечкой, сравнимой с утеч-
ками через контактное уплотнение. В ряде случаев торцовые бесконтактные 
уплотнения имеют даже меньшие утечки, чем торцовые контактные уплот-
нения. В особенности при очень высоких скоростях вращения роторов таким 
уплотнениям не имеется альтернативы. Гарантированная газовая или жидкост-
ная пленка в зазоре торцового уплотнения создаётся с помощью микрокана-
вок. Многолетний опыт эксплуатации торцовых уплотнений с газовой смазкой, 
разработанных в Самарском государственном аэрокосмическом университете, 
в ООО «Газпром трансгаз Самара» показал, что использование дорогостоящих 
таких уплотнений даёт значительный экономический эффект в эксплуатации. 
При этом уплотнения нагнетателей природного газа из-за высоких перепадов 
давлений (8…20 МПа) и из-за отнюдь не авиационной точности изготовления 
роторных элементов работают нередко в более напряженных условиях, чем 
в авиационных двигателях.

В СГАУ производится разработка и внедрение высокоресурсных и эконо-
мичных торцовых уплотнений с газовой и жидкостной смазкой как в нагнетате-
ли природного газа (в настоящее время модернизировано уже 45 компрессоров), 
так и в авиационные двигатели [2–4]. Такие уплотнения работают по принципу 
уравновешивания осевых сил, действующих на аксиально-подвижное и враща-
ющееся кольца (рис. 1). На торцовой поверхности вращающегося кольца уплот-
нения выполняются микроканавки сложной формы. При нагнетании рабочей 
среды в уплотнительную щель давление в ней повышается, в результате чего 
аксиально-подвижное кольцо смещается и в паре трения образуется гарантиро-
ванный зазор 1…3 мкм.

Комплекс вопросов, возникающих при проектировании торцовых уплот-
нений с газовой или жидкостной смазкой, представлен на рисунке 2. Все эти 
проблемы взаимосвязаны и требуют проведения обширных расчетных исследо-
ваний.

Также является весьма интересным направление создания малорасход-
ных жидкостных уплотнений со структурами обратного нагнетания. Данное 
техническое решение было развито и успешно применено в ряде конструкций 
контактных уплотнений опор роторов турбомашин, в том числе и авиацион-
ных двигателей. Высокую надежность исследуемых уплотнений обеспечивают 
микроканавки сложной формы, особенности действия которых необходимо 
учитывать при расчете и проектировании уплотнения. Таким образом, при раз-
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работке уплотнений необходимо учесть все факторы (см. рис. 2). Процесс про-
ектирования содержит: комплексный подход к расчету уплотнений; нахожде-
ние зависимостей для определения утечек и гидравлической силы в щели; учет 
истинной формы зазора в уплотнении; учет происходящих в щели уплотнения 
реальных процессов (влияние сил инерции, разрыв слоя смазки); выбор параме-
тров уплотнений, исходя из обеспечения надежности авиационного двигателя 
на всех режимах его работы.

         
Рис. 1. Действующие осевые силы 

в торцовом уплотнении с газовой или 
жидкостной смазкой

Рис. 2. Основные проблемы, возникающие 
при проектировании уплотнений

Проектирование уплотнений, как и любого другого технического узла, на-
чинается с этапа разработки технического задания и предварительного эскиз-
ного проектирования. На данном этапе осуществляется анализ условий эксплу-
атации и предъявленных требований к уплотнению. Здесь же осуществляется 
выбор конструкции уплотнения, тип микроканавок, анализ конструктивных 
параметров и формулирование требований к величинам зазора, расходам рабо-
чего тела и жесткости смазочного слоя, выбор материалов деталей уплотнения, 
определение геометрических параметров полости перед уплотнением и выбор 
способа отвода утечек. Далее производится конструктивно-функциональный 
анализ уплотнительного узла, осуществляется построение параметрической 
трехмерной твердотельной модели в CAD системе, создание плоских и объем-
ных расчетных моделей и, наконец, разработка компьютерных версий рабочих 
чертежей.

На следующем этапе осуществляется создание файла входных данных. Для 
задания поля значений зазора (описания микроканавок и сложной формы за-
зора) используется разработанный VBA макрос, который позволяет в автомати-
ческом режиме определять геометрию канавки по параметрической 3D-модели 
в CATIA и выводить полученную информацию в текстовый файл. Далее произ-
водится предварительный расчет гидродинамических параметров уплотнения на 
основном режиме работы двигателя для условия плоскопараллельного зазора. 
По итогам данного расчета проводится соответствующая корректировка рабо-
чей документации и расчетных моделей. Затем с учетом изгибающего момента 
со стороны слоя смазки и количества тепла в паре трения уплотнения опреде-
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ляются силовые деформации по теории осесимметричной деформации или 
при помощи МКЭ и тепловые деформации уплотнительных колец с помощью 
программы ANSYS для условия плоскопараллельного зазора. В результате этих 
расчетов полученный уровень деформаций сравнивается с допустимым. Если 
уровень деформаций слишком велик, то выполняется корректировка размеров 
уплотнительных колец, производится изменение эскизного проекта и расчет-
ных моделей.

После этого выполняется гидродинамический расчет параметров слоя 
смазки в уплотнительной щели с учетом зазора сложной формы. Определяется 
величина силовых и тепловых деформаций. Величина результирующих дефор-
маций определяется как алгебраическая сумма силовых и температурных дефор-
маций. Производится окончательный расчет гидродинамических характеристик 
уплотнения, результаты сравниваются с данными технического задания.

Далее проверяется работоспособность уплотнения на остальных режимах 
работы двигателя. Таким образом, созданная комплексная методика позволяет 
спроектировать уплотнение АД с учетом многорежимности.

В результате применения данной методики для анализа работы созданных 
опытным путем перспективных конструкций (в частности, газодинамическо-
го уплотнения фирмы «HECKER» и гидродинамического уплотнения фирмы 
«FLOWSERVE») были получены приемлемые результаты. Во всех исследован-
ных случаях разность теоретических и экспериментальных значений составила 
от 5 до 15%. Таким образом, можно сделать вывод о работоспособности разрабо-
танной комплексной методики.

При проектировании уплотнений основной задачей является определение 
характеристик слоя смазки в зазоре при наличии микроканавок произвольной 
формы. Для торцовых газо- и гидродинамических уплотнений с микроканав-
ками были разработаны математические модели, основанные на применении 
метода конечных объёмов [5, 6]. На рисунке 3 изображено поле распределения 
давления в зазоре в секторе с микроканавкой для торцового газодинамического 
уплотнения, а на рисунке 4 — для торцового гидродинамического уплотнения.

               

Рис. 3. Поле распределения давления 
в зазоре торцового газодинамического 

уплотнения

Рис. 4. Поле распределения давления 
в зазоре торцового гидродинамического 

уплотнения
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Традиционно опоры ротора компрессора уплотняются контактными 
уплотнениями, так как это обеспечивает наилучшую герметичность. Замена 
ТКУ (или РТКУ) на бесконтактное уплотнение может значительно увеличить 
ресурс уплотнения при незначительном снижении герметичности.

Работа по внедрению уплотнений с газовой и жидкостной смазкой в авиа-
ционные двигатели выполняется в сотрудничестве с ОАО «Кузнецов» [7]. Были 
спроектированы и изготовлены опытные образцы радиально-торцовых кон-
тактных уплотнений для средней опоры компрессора авиационного двигателя 
(рис. 5). 

                а                б

          
Рис. 5. Фото втулок радиально-торцовых уплотнений с микроканавками  

(а — газодинамическими, б — гидродинамическими)

Конструкция уплотнения с гидродинамическими канавками представлена 
на рисунке 6. Уплотнительный узел разделяет воздушную полость компрессора 
и масляную полость опоры. Контакт уплотнения на поверхности А смазывается. 
Несколько струйных форсунок подают масло под козырек втулки, где за счет 
центробежных сил образуется масляная ванна, и масло под давлением посту-
пает в зазор. Поршневое кольцо уплотнения изготовлено из пирографита, на 
контактной поверхности стальной втулки нанесено хром-молибденовое покры-
тие. Для обеспечения бесконтактного режима на поверхность А втулки нанесена 
структура микроканавок (см. рис. 5,б).

Рис. 6. Конструкция уплотнения опоры ротора компрессора
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ГТД имеет несколько режимов работы. При этом при смене режима полета 
меняется также и давление в полости суфлирования и соответственно нагружа-
ющая уплотнение сила. Результаты расчета показали, что уплотнения работают 
с зазором около 2 мкм на всех режимах работы двигателя. При этом утечки воз-
духа составляют менее 0,05 г/с. Испытания на стенде и в составе двигателя под-
твердили эффективность разработанных уплотнений. Следов контакта на рабо-
чих поверхностях не обнаружено.

Таким образом, создана комплексная методика проектирования газодина-
мических и гидродинамических уплотнений опор ротора с учетом концепции 
совместного гидродинамического и теплового расчетов и многорежимности 
ГТД. Данная методика позволяет получить характеристики уплотнения с учетом 
сил инерции, разрыва слоя смазки, реальной формы зазора. Были спроектиро-
ваны два новых многорежимных уплотнения (газодинамическое и гидродина-
мическое) для опоры компрессора ГТД. Основываясь на результатах расчёта, 
были подобраны оптимальные параметры уплотнений, обеспечивающие надеж-
ность работы двигателя за счёт создания гарантированной жидкостной пленки 
в контакте торцового уплотнения на всех режимах его работы, что исключает 
изнашивание уплотнительных поверхностей. Результаты испытаний на стенде и 
в составе двигателя подтвердили работоспособность и высокую эффективность 
уплотнений. В качестве дальнейших исследований намечена работа по приме-
нению керамических материалов и износостойких DLC-покрытий с малым ко-
эффициентом трения.
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К ВОПРОСУ ИССЛЕДОВАНИЯ ЧАСТОТНЫХ ХАРАКТЕРИСТИК 
ЛОПАТОК КОМПРЕССОРА  
И ТУРБИНЫ ГТД

Рассмотрены вопросы, связанные с исследованием частотных характеристик 
лопаток компрессора и турбины газотурбинного двигателя (ГТД). Приведены ре-
зультаты использования некоторых систем контроля частот собственных колебаний 
(ЧСК) при опытных исследованиях и в производстве.

Для исключения и предотвращения возникновения резонансных явлений 
при работе ГТД для ряда ответственных деталей, в частности для лопаток ком-
прессора и турбины, необходимо учитывать их частоты собственных колебаний 
по основной (первой изгибной) форме колебаний. Кроме того, при проведении 
испытаний на усталость деталей вновь осваиваемых изделий в условиях резонан-
са также необходимо предварительно определять ЧСК [1]. Контроль ЧСК явля-
ется эффективным способом для мониторинга стабильности производственного 
процесса изготовления ответственных деталей ГТД. Данные задачи в условиях 
серийного производства требуют использования высокоточной и производи-
тельной автоматизированной техники.

В авиационной отрасли известна установка, содержащая вибратор с устрой-
ством крепления исследуемой лопатки и подключенный к генератору частото-
мер. На поверхность пера лопатки наносится тонкий слой мелкого песка или 
талька и затем смачивается керосином. При достижении резонанса колебаний 
вибратора и лопатки частицы песка (талька) выстраиваются определенным об-
разом, формируя узловые линии, соответствующие форме колебаний. При этом 
частота колебаний фиксируется по частотомеру [2].

Известное устройство отличается наглядностью, однако не обеспечива-
ет точности измерения из-за субъективности оценки зон распределения песка 
(талька). Кроме того, ограничен диапазон измерений, поскольку возможно ви-
зуальное наблюдение узловых линий только на поверхности корыта лопатки, 
так как перо лопатки может быть установлено только корытом вверх (спинкой 
вниз), иначе песок будет ссыпаться. Кроме того, процесс достаточно длителен.

Известна также установка для определения частот собственных колебаний 
лопаток, содержащая пьезокерамический вибростенд с вибратором и зажимным 
устройством для крепления объекта. Указанное устройство обеспечивает ком-
пьютерную обработку полученных результатов измерений, однако по причине 
использования ёмкостного датчика, который работает в частотном диапазоне 
50 Гц — 10 кГц, диапазон измерений недостаточно широкий. Кроме того, труд-
но обеспечить высокую точность измерения, так как ёмкостной датчик в про-
цессе измерения не может охватить площадь поверхности менее 10 мм в диа-
метре. В результате можно получить лишь усредненное значение показателей 



140

исследуемых точек, расположенных в пределах этой площади. Фиксированное 
положение датчика относительно исследуемой лопатки ограничивает диапазон 
измерений по измеряемой поверхности, а также точность измерения частот, 
особенно по высоким формам колебаний, так как нет возможности переместить 
датчик и настроить его на иную область поверхности лопатки при исследовании 
колебаний.

Альтернативным вариантом определения ЧСК является голография, одна-
ко данное оборудование отличается высокой стоимостью, сложностью и трудо-
ёмкостью настройки.

В условиях серийного производства требуется использование иного, более 
высокопроизводительного и автоматизированного оборудования. На основа-
нии проведённого обзора была разработана специальная экспериментальная 
установка, позволяющая определять ЧСК по основному тону и по сложным 
изгибно-крутильным формам колебаний. В установку входят подключенные 
к компьютеру усилитель, вибратор с устройством крепления исследуемой ло-
патки и триангуляционный лазерный датчик, установленный с возможностью 
продольного перемещения и поворота под различными углами относительно ло-
патки. Вибратор подключен к звуковому выходу компьютера. Обработку резуль-
татов осуществляли по специально разработанной компьютерной программе.

Расчёт ЧСК лопаток компрессора проводился в CAE-системе ANSYS. Ко-
нечно-элементные модели РЛ состояли из 20-узловых элементов solid95 типа 
tetra со средним размером элемента 0,5 мм. Материал — ВТ6.

Экспериментальное исследование форм и частот собственных коле-
баний лопаток компрессора ГТД выполнялось на разработанной установке 
(рис. 1) и альтернативном оборудовании — лазерном сканирующем виброметре 
PSV-500-3D (рис. 2).

Графические результаты обработки данных экспериментов на виброметре 
PSV-500-3D, полученные в компьютерной программе, представлены на рисун-
ке 3.

Для определения влияния усилия затяжки в приспособлении (зажиме) зам-
ка лопатки проведена серия опытов. В результате оптимальный момент для раз-
ных типов лопаток составлял Мкр. = 40…120 Нм. При проведении дальнейших 
измерений затяжка контролировалась при помощи тарированного ключа.

Наступление момента резонанса и определение максимальной амплитуды 
колебаний пера лопатки выполнялись при помощи лазерного датчика и ком-
пьютера, выполнявшего функции звукового генератора, частотомера и осцил-
лографа.

Для определения ЧСК по высокочастотным формам колебаний необходи-
мо сдвигать лазерный датчик над поверхностью детали для нахождения области, 
которая имеет микроперемещения.

Для повышения достоверности получаемых результатов перед каждым из-
мерением контролируемую лопатку рекомендуется освобождать и перезакре-
плять вновь.

Как правило, за эталонную контрольную лопатку принимается лопатка, 
имеющая минимальное отклонение при поочерёдном испытании в трёх захватах 
со средней частотой собственных колебаний f в соответствующем захвате.
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Рис. 1. Внешний вид разработанной установки и программы для определения ЧСК

Рис. 2. Внешний вид виброметра PSV-500-3D
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Рис. 3. Графические результаты обработки данных экспериментов

Для проверки стабильности работы разработанной установки исследо-
валась выборка из комплекта лопаток ротора компрессора низкого давления 
из сплава ВТ6. Результаты измерения ЧСК лопаток по первой изгибной форме 
колебаний показали хорошую сходимость с теоретически рассчитанными в про-
граммном комплексе ANSYS. 

Таким образом, разработана и изготовлена установка для определения ЧСК 
лопаток компрессора и турбины, включающая подключенные к компьютеру 
усилитель, вибратор с устройством крепления исследуемой лопатки и лазерный 
датчик, установленный с возможностью продольного перемещения и поворота 
под различными углами относительно лопатки, причем вибратор подключен 
к звуковому выходу компьютера. Применение данной установки позволило по-
высить точность определения ЧСК, повысить «пропускную способность» кон-
троля и расширить его информативность.
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АНАЛИЗ ПОДАТЛИВОСТИ ПАКЕТОВ  
ЩЁТОЧНЫХ УПЛОТНЕНИЙ ГТД

В работе приведён анализ эффекта уменьшения номинального радиального за-
зора в щёточных уплотнениях под действием давления за счёт податливости воло-
кон. Рассмотрена упрощённая механическая модель пакета щёточного уплотнения. 
На основе экспериментальных результатов по функции зазора проведён анализ со-
отношения между механической и аэродинамической силами для различных щёточ-
ных уплотнений. Для иллюстрации аэродинамической нагрузки на отдельные волок-
на использованы данные аэродинамического расчёта течения в каналах щёточного 
пакета. Результаты демонстрируют значительные различия в поведении щёточных 
уплотнений, несмотря на схожие конструктивные параметры.

Введение

Щёточные уплотнения нашли своё применение на различных позициях 
в газотурбинных двигателях (ГТД). Преимуществами щёточных уплотнений 
над лабиринтными уплотнениями являются значительно более низкие утечки 
и малые осевые размеры, что приводит к снижению массы двигателя и удельно-
го расхода топлива. Хорошая герметичность щёточного уплотнения обеспечи-
вается большим количеством волокон в пакете, которые создают значительные 
местные потери для уплотняемой среды. Однако наличие щёточного пакета зна-
чительно усложняет поведение уплотнения.

Щёточные уплотнения относятся к уплотнениям с податливыми элемента-
ми, которые могут частично или полностью находится в контакте с валом в за-
висимости от номинального зазора, а также от режима работы. В первых при-
ложениях щёточные уплотнения устанавливались в ГТД с отрицательным но-
минальным зазором (внахлёст). При этом для создания благоприятных условий 
в контактной паре на вал наносились специальные покрытия, например карбид 
хрома [1]. Однако более предпочтительным вариантом представляется установка 
щёточного уплотнения с нулевым или малым положительным номинальным за-
зором, который будет уменьшаться на рабочих режимах работы за счёт эффекта 
опускания волокон к поверхности вала под действием перепада давления через 
пакет. Тем самым может быть достигнут компромисс между максимальной гер-
метичностью и снижением износа уплотнительного узла. Обзор технологии щё-
точных уплотнений приведен в [2].

Рабочий зазор в щёточных уплотнениях, устанавливаемых с положитель-
ным монтажным зазором, может оказывать значительное влияние на расходную 
характеристику, стабильность работы и долговечность уплотнения. Для опре-
деления функции радиального зазора в зависимости от давления могут исполь-
зоваться теоретические подходы, основанные на выполнении связанных меха-
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нических и аэродинамических расчётов для пакета щёточного уплотнения [3]. 
Однако в связи со значительными вычислительными затратами в рамках данных 
подходов возможно рассмотреть лишь сегмент идеализированного щёточного 
уплотнения с малым числом волокон.

Помимо эффекта закрытия зазора щёточные уплотнения могут демонстри-
ровать эффект гистерезиса при изменении нагрузки, повышение жёсткости па-
кета при увеличении перепада давления, а также всплытие волокон под действи-
ем вращения вала. Функционирование щёточного уплотнения определяется 
комбинацией перечисленных основных эффектов, действие которых зависит от 
конструкции уплотнительного узла и режиме работы.

Упрощённая механическая модель щёточного уплотнения

Схема одиночного волокна щёточ-
ного пакета, которое рассматривается 
как балка с защемленным концом под 
воздействием нагрузки, показана на ри-
сунке 1. С использованием уравнения 
теории упругости для упругой линии 
балки при плоском изгибе прогиб сво-
бодного конца консоли может быть вы-
ражен в следующем виде [4]:

                           
3

,
3
bF L
EJ

D =  (1)

где L — длина волокна, E — модуль 
Юнга материала проволоки, J — момент 

инерции балки круглого сечения. Значение угла α полагается близким к нулю.
Значение радиальной компоненты силы, которую необходимо приложить 

к свободному концу балки для изгиба волокна на заданную величину, может 
быть определено из следующего выражения:
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где Δr — изменение радиального зазора в щёточном уплотнении. 
Количественная оценка силы, необходимой для деформации полного паке-

та щёточного уплотнения, может быть произведена путём суммирования сил для 
отдельных волокон. Однако в реальности из-за трения между волокнами, а так-
же из-за взаимодействия пакета с упорным кольцом для деформации щёточного 
пакета потребуется большее усилие, чем простая сумма сил, действующих на от-
дельные волокна. В работе [5] был предложен эмпирический коэффициент для 
учёта трения в щёточном пакете при провидении оценки полной силы дефор-
мации: 

  , 1,17 1,72,t b
r f r r fF c D NF c= π = 

 (3)

Рис. 1. Расчётная схема изгиба 
одиночного волокна щёточного 

уплотнения
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где Dr — диаметр вала, N — плотность упаковки волокон (число волокон в па-
кете на метр в окружном направлении). Следует отметить, что эмпирический 
коэффициент cf был выведен в [5] на основе лабораторных экспериментов, мо-
делирующих деформацию щёточного пакета при взаимодействии с валом при 
атмосферном давлении. 

Также в [5] обсуждался вопрос оценки сил, действующих в пакете при воз-
никновении перепада давления через щёточное уплотнение. Так, для радиаль-
ной нагрузки, которая отвечает за опускание волокон к поверхности вала, был 
предложен следующий вид эмпирической зависимости на основе измерений 
момента в щёточном уплотнении [5]:

  
1

1 ,tp t
r p r

pF c F
p

 D= +  
 (4)

где cp — эмпирический коэффициент, учитывающий увеличение жёсткости щё-
точного пакета за счёт сжатия при возникновении перепада давления, p1 — дав-
ление за щёточным уплотнением, Δp — относительное давление перед уплотне-
нием. В [5] не были представлены конкретные данные по значениям коэффи-
циента cp.
С другой стороны, для целей данной работы можно сделать предположение, что 
радиальная сила, опускающая волокна к поверхности вала, пропорциональна 
давлению перед щёточным уплотнением. Простейшая подобная зависимость 
может иметь следующий вид:

  ,t
r sF c Ld p= D  (5)

где cs — неизвестный коэффициент пропорциональности, d — диаметр проволо-
ки. Также можно предложить другие, более сложные зависимости, включающие 
в себя, например, параметр пористости щёточного пакета. Однако так как пакет 
уплотнения может сжиматься в осевом направлении включение параметра по-
ристости приведёт к необходимости использования данных по изменению тол-
щины щёточного пакета в зависимости от давления. 

Комбинация уравнения (3) и уравнения (5), а также информация об изме-
нении рабочего радиального зазора щёточного уплотнения позволяют опреде-
лить значения коэффициента пропорциональности cs и провести анализ соот-
ношения между механической силой и аэродинамическим нагружением.

Экспериментальные оценки изменения зазора  
в щёточном уплотнении

В [6] были обобщены данные по изменению радиального зазора ряда щё-
точных уплотнений в зависимости от перепада давления. Изменения зазора 
в уплотнении фиксировались с помощью фотокамеры. Оценка величины зазора 
проводилась на основе обработки полученных снимков с использованием раз-
работанной методики [7].

Параметры исследованных щёточных уплотнений приведены в таблице 1. 
Все щёточные уплотнения имеют номинальный радиальный зазор. Основ-
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ным отличием между уплотнениями 
Щ-1 и Щ-2 является конструкция за-
щитного кольца, находящегося пе-
ред щёточным пакетом. Уплотнения 
Щ-2 отличаются диаметром проволоки 
и длиной волокна. Схемы щёточных 
уплотнений представлена на рисунке 2. 

Экспериментальные расходные характеристики, а также расчётные данные по 
сжатию пакета могут быть найдены для приведённых уплотнений в [6].

Таблица 1
Параметры щёточных уплотнений

Щёточное уплотнение Щ-1 Щ-2А Щ-2Б Щ-2В

Номинальный радиальный зазор, мм 0,31 0,21 0,21 0,21
Диаметр проволоки, мм 0,07 0,07 0,07 0,15
Плотность упаковки, шт/мм 200,0 200,0 200,0 50,0
Угол наклона, º 45,0 45,0 45,0 45,0
Длина волокна, мм 15,0 10,0 15,0 15,0
Диаметр вала, мм 180,05 179,98 179,98 179,98

Осреднённые экспериментальные данные по закрытию свободного зазора 
при возникновении перепада давления через уплотнения приведены на рисун-
ке 3. Данные для конфигурации Щ-2В показаны для двух случаев, которые со-
ответствуют измерениям нового уплотнения (Щ-2В-0), а также повторным из-
мерениям уплотнения после завершения всех экспериментальных исследований 
(Щ-2В-1). Балки на рисунке 3 иллюстрируют эффект гистерезиса для уплотне-
ний Щ-2. Также на рисунке 3 приведены аппроксимационные экспоненциаль-
ные зависимости, полученные с помощью метода наименьших квадратов.

Рис. 3. Рабочий радиальный зазор щёточных уплотнений  
в зависимости от перепада давления

Рис. 2. Схемы щёточных уплотнений  
с положительным номинальным зазором
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Исследованные щёточные уплотнения демонстрируют значительные ко-
личественные различия в характеристике радиального зазора. За исключением 
конфигурации Щ-2Б, уплотнения демонстрируют остаточный радиальный за-
зор при максимальном перепаде давления. Несмотря на малый диаметр прово-
локи, конфигурация Щ-2А с укороченной длиной волокон имеет наибольший 
рабочий зазор, а также максимальный гистерезис. Данные для конфигурации 
Щ-2В позволяют провести оценку влияния износа на рабочий зазор в уплотне-
нии.

Анализ силовых факторов в щёточном уплотнении  
при закрытии радиального зазора

Данные, приведённые на рисунке 3, позволяют с помощью уравне-
ния (3) определить зависимость механической силы, необходимой для деформа-
ции щёточного пакета, от перепада давления. Результаты, полученные при cf = 1, 
показаны на рисунке 4. По аналогии с функцией радиального зазора изменения 
силы имеют экспоненциальный характер для всех уплотнений. Как и ожида-
лось, для деформации проволоки большего диаметра (уплотнение Щ-2В) требу-
ются значительно более высокие силы. Характер изменения механической силы 
указывает на значительные отличия в поведении конфигурации Щ-2А по срав-
нению с поведением других уплотнений.

Рис. 4. Расчётная механическая сила деформации щёточного пакета (слева) 
и коэффициент пропорциональности cs (справа) в зависимости от перепада давления

Анализ соотношения между механической силой и аэродинамической на-
грузкой осуществляется с помощью расчёта коэффициента пропорционально-
сти cs с использованием уравнения (3) и уравнения (5).

Результаты расчёта коэффициента cs приведены на рисунке 4. Исследуемые 
уплотнения демонстрируют качественно схожие функции коэффициента про-
порциональности. Однако значительные количественные различия не позво-
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ляют предложить некую осреднённую зависимость, которая могла бы быть ис-
пользована для оценки уменьшения радиального зазора в щёточном уплотнении 
в зависимости от перепада давления.

Локальное аэродинамическое нагружение в пакете щёточного уплотнения 
может быть проиллюстрировано с помощью расчёта течения между волокна-
ми с использованием методов вычислительной гидродинамики. Расчёты были 
выполнены для идеализированного сегмента уплотнения Щ-1 в коммерческом 
пакете ANSYSCFX. Описание расчётной модели, а также сравнение расчётного 
расхода с экспериментальными данными могут быть найдены в [8].

Рис. 5. Расчётное распределение давления в пакете щёточного уплотнения Щ-1  
в осевом (слева) и радиальном (справа) направлениях

Типичное распределение давления в осевом и радиальном направлениях 
показано для щёточного уплотнения Щ-1 на рисунке 5. Волокна воспринимают 
различные нагрузки как в осевом, так и в радиальном направлениях в зависи-
мости от положения в упаковке. Расчёт полной нагрузки путём интегрирования 
распределения давления на поверхности волокон демонстрирует зависимость от 
давления перед уплотнением, близкую к линейной. При малом давлении вели-
чина аэродинамической нагрузки соответствует оценочной величине механиче-
ской нагрузки, необходимой для деформации щёточного пакета. При высоких 
давлениях механическая сила, несмотря на увеличение деформации при закры-
тии зазора, составляет малую долю от аэродинамического нагружения.

Заключение
Для успешного внедрения щёточных уплотнений в ГТД необходима ин-

формация о механическом и аэродинамическом состоянии пакета волокон 
уплотнения на различных режимах работы.

В работе представлен сравнительный анализ поведения щёточных уплот-
нений с различными конструктивными параметрами, имеющих номинальный 
радиальный зазор. В зависимости от перепада давления приведены эксперимен-
тальные данные по функции радиального зазора, теоретические данные по меха-
нической силе деформации набора волокон щёточного пакета.
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Упрощённая механическая модель щёточного пакета представляется по-
лезным подходом для предварительной оценки механической силы. Однако 
построение на этой основе упрощённой методики для оценки изменения ра-
диального зазора в щёточном уплотнении с учётом аэродинамической нагруз-
ки остаётся сложной задачей. Исследованные уплотнения, несмотря на схожие 
конструктивные параметры, демонстрируют значительные различия в поведе-
нии. Лишь конфигурации с наиболее одинаковыми параметрами (Щ-1 и Щ-2Б) 
показывают коррелирующие между собой характеристики.
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О ВОЗМОЖНОСТИ ПРИМЕНЕНИИ ТУРБОСТАРТЕРА ДЛЯ 
ЗАПУСКА ТУРБОРЕАКТИВНОГО ДВИГАТЕЛЯ В ПОЛЕТЕ 
ПРИ НИЗКОЙ ЧАСТОТЕ ВРАЩЕНИЯ РОТОРА ВЫСОКОГО 
ДАВЛЕНИЯ ПРИ АВТОРОТАЦИИ ИЛИ ЕЁ ОТСУТСТВИИ

В статье рассмотрена возможность применения турбостартера, обеспечиваю-
щего запуск двигателя на земле, для осуществления запуска в полете с подкруткой 
ротора высокого давления при частоте вращения авторотации, недостаточной для 
выполнения запуска или при её практическом отсутствии. Рассматривается возмож-
ность реализации в полете программы земного запуска с включением в неё дополни-
тельных управлений, связанных с необходимостью связать два ротора — свободной 
турбины турбостартера и ротора высокого давления двигателя, которые в общем слу-
чае могут иметь разные частоты вращения. Приведены результаты предварительных 
испытаний турбостартера ВК-100-1МК с коробкой самолетных агрегатов КСА-33М 
и турбостартером при имитации запуска в полете при выбеге ротора двигателя по-
сле останова. Сформированы требования к программе управления запуском в полете 
при использовании турбостартера.

1. Актуальность работы

В отличие от двигателя РД-33, который при запуске в полете не загружен 
коробкой самолетных агрегатов, при запуске в полете двигателя РД-33МК по-
ловина коробки самолетных агрегатов КСА-33М, связанная с запускаемым дви-
гателем, приводится от его ротора высокого давления. Снятие мощности КСА 
вызывает уменьшение частоты вращения ротора, которая может стать меньше 
необходимой для выполнения запуска как по условиям начала подачи топлива 
в основную камеру сгорания, так и по условию появления момента на роторе, 
достаточного для его раскрутки.

В этой связи граница области надежного запуска по величине скорости по 
прибору VПР смещается в сторону увеличения этого параметра. В то же время 
в ряде случаев требуется обеспечить запуск в условиях полета, когда величина 
VПР находится левее границы надежного запуска. В частности, это относится 
к случаям, когда увеличение частоты вращения авторотации не может быть до-
стигнуто за счет увеличения значения VПР. Таким образом, можно констатиро-
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вать, что использование турбостартера для запуска двигателя в полете в области 
скоростей VПР, менее необходимой для надежного запуска с авторотации или на 
выбеге ротора, является весьма актуальной задачей.

Необходимо, однако, иметь в виду, что реализация использования турбо-
стартера в полете имеет ограничение по высоте, так как определяется надежным 
запуском самого турбостартера. Применительно к турбостартеру ВК-100-1МК 
с существующей системой зажигания топлива этого турбостартера такая высота 
не превосходит Н = 4000 м.

2. Общие сведения о системе запуска двигателя РД-33МК 
турбостартером ВК-100-1МК

Наземный запуск двигателя РД-33МК осуществляется турбостартером ВК-
100-1МК, установленным на коробке самолетных агрегатов КСА-33М (далее — 
КСА). Управление запуском — запуском турбостартера и агрегатами запуска 
двигателя — выполняются блоком автоматического регулирования и контроля 
БАРК-42. Выходной вал турбостартера связан с входным валом КСА обгонной 
муфтой, входящей в конструкцию турбостартера и передающей крутящий мо-
мент от вала турбостартера к КСА и далее к ротору высокого давления двигателя. 
В остановленном состоянии свободной турбины связь валов отсутствует Связь 
появляется при достижении частотой nСТ

ТС вращения свободной турбины турбо-
стартера значения, соответствующего частоте вращения nК и остается до тех пор, 
пока идет передача крутящего момента от турбостартера к ротору двигателя. При 
отключении подачи топлива в камеру сгорания турбостартера величина крутя-
щего момента на валу свободной турбины становится отрицательной и проис-
ходит расцепление обгонной муфты с КСА. При этом часть обгонной муфты, 
связанная со свободной турбиной турбостартера, остается в конфигурации пере-
дачи крутящего момента к КСА. При запуске двигателя РД-33МК на земле от-
ключение турбостартера производится при достижении частотой вращения nК 
ротора высокого давления двигателя значения nК≈50 %. Это значение с учетом 
передаточного отношения от ротора двигателя к свободной турбине турбостар-
тера, равного 2, соответствует значению частоты TC

CTn ≈100%.
Оптимальным для включения обгонной муфты в работу является включе-

ние при остановленном входном вале КСА. При запуске на земле допускается 
включение, когда частота вращения ротора двигателя не превышает 6%. В то же 
время для реализации запуска в полете с применением турбостартера это огра-
ничение может исключить возможность использования турбостартера. В этой 
связи было необходимо рассмотреть возможность включения турбостартера на 
режиме пониженной мощности и определить максимальную частоту вращения 
двигателя, при которой обеспечивается надежное сцепление свободной турбины 
турбостартера и КСА. 

3. Проведение автономных испытаний КСА и турбостартера

3.1. В качестве режима пониженной мощности турбостартера был выбран 
режим минимального расхода топлива в его камеру сгорания. Этот режим был 
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взят после проверок величины частоты вращения свободной турбины турбо-
стартера при снятой нагрузке. Указанная проверка ставила целью исключить 
недопустимую с точки зрения прочности раскрутку ротора свободной турби-
ны турбостартера в случае несцепления выводного вала турбостартера и КСА. 
Испытаниями турбостартера ВК-100-1МК на стенде ОАО «Красный Октябрь» 
было установлено, что при подаче топлива величиной 30+5 кг/час (величина ми-
нимального расхода по программе управления) при отсутствии загрузки величи-
на частоты вращения TC

CTn  составляет (70…72)%. Обеспечение такой величины 
расхода достигалось управлением топливной дозирующей иглы топливо-масля-
ного агрегата «4030М», входящего в САУ турбостартера.

3.2. Проверка включения в работу обгонной муфты проводилась на стенде 
испытания КСА ОАО «Климов». Для проверки сцепления свободной турбины 
турбостартера и КСА последняя вращалась электроприводом (со стороны двига-
теля) с постоянной частотой вращения при запуске турбостартера и управлении 
расходом топлива в его камеру сгорания программой минимального расхода по 
п. 3.1. Было установлено, что при работе КСА со стационарной частотой враще-
ния nКСА в диапазоне от 10 до 30 % обеспечивалось надежное сцепление обгон-
ной муфты. Аналогичный результат был получен при имитации выбега ротора 
двигателя в полете после останова и снижении частоты вращения КСА от 70 до 
21% и от 70 до 30%.

Полученные результаты показали, что есть основания для выполнения про-
верок на стенде имитации запуска двигателя РД-33МК в полете с применением 
турбостартера.

4. Проведение испытаний,  
имитирующих запуск турбостартера в полете

Проведение испытаний, имитирующих запуск турбостратера в полете, про-
водилось в два этапа. На первом этапе испытание осуществлялось при ручном 
управлении расходом топлива в турбостартер. Проверка выполнялась на стенде 
ОАО «Климов» на двигателе РД-33МК № Т4206003 с технологической коробкой 
КСА-62 и турбостартером-энергоузлом ГТДЭ-117. Топливо-масляный агрегат 
«4030» турбостартера имеет исполнительный механизм, включение которого 
обеспечивает управление расходом топлива в камеру сгорания турбостартера 
программой минимального расхода в процессе останова двигателя и выбега его 
ротора. Отключение этого исполнительного механизма и перевод турбостартера 
на стартерный режим выполнялось после сцепления роторов обгонной муфтой, 
которое фиксировалось достижением частоты вращения TC

CTn  (с учетом вели-
чины 2 передаточного отношения) частоты вращения ротора двигателя при его 
останове и последующем уменьшением частоты вращения TC

CTn  при продолжа-
ющемся снижении оборотов ротора компрессора на выбеге.

Запуск турбостартера на режиме минимального расхода топлива выполнял-
ся при достижении частотой вращения ротора двигателя значений nК = 9%, 20%, 
28%. При запусках турбостартера в моменты времени, соответствующие величи-
нам nК = 9%, 20%, фактическое сцепление имело место при nК = 6% и 17%. При 
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исходной частоте вращения nК=28% в начале запуска сцепление муфты и соот-
ветственно роторов не произошло.

Эксперимент был повторен многократно для исходной частоты вращения 
nК = (20…21)% с положительными результатами. При этом фактическое сцепле-
ние проходило при nК = (17…18)%.

В ходе эксперимента было установлено, что начало движения, вращения 
TC
CTn  > 0 свободной турбины турбостартера, происходит через (2…3) с от нача-

ла запуска турбостартера, и к этому моменту времени частота вращения ротора 
компрессора турбостартера достигает величины TC

Kn  = (25…30)%.
Полученные результаты позволили сформировать программу управления 

расходом топлива в камеру сгорания турбостартера ВК-100-1МК для имитации 
запуска в полете двигателя РД-33МК с применением турбостартера в зависимо-
сти от значения частоты вращения nК ротора двигателя в момент начала запуска 
турбостартера. При условии, что в этот момент времени частота вращения nК 
ротора двигателя не превосходит 5%, запуск турбостартера выполняется анало-
гично запуску на земле без введения промежуточной стадии минимального рас-
хода топлива. В противном случае запуск турбостартера выполняется на режиме 
минимального расхода топлива. Этот режим выдерживается в течение 2 с по-
сле установления, что величина TC

CTn  производной частоты вращения TC
CTn  не 

более –5%/с. Переход с режима минимального расхода топлива на программу 
управления расходом топлива на земном стартерном режиме происходит линей-
но в течение (2…3) с. Дополнительно на случай отсутствия сцепления или рас-
цепления после сцепления введена аварийная защита для отключения подачи 
топлива в камеру сгорания турбостартера при условии, что TC

CTn  >2 nК+10%.
На рисунках 1–3 показаны переходные процессы параметров двигателя 

и турбостартера при выполнении запусков с началом для разных частот враще-
ния nК ротора двигателя на выбеге при останове, полученные при ручном управ-
лении расходом топлива в турбостартер.

На рисунке 1 показано протекание запуска с его началом при частоте вра-
щения nК≈20%. Сцепление муфты произошло при nК≈17%. После сцепления об-
гонной муфты до отключения минимального расхода топлива в камеру сгорания 
турбостартера имело место незначительное снижение частот вращения nК и nСТ. 
После включения стартерного режима выполнен успешный запуск двигателя. 
Также успешные запуски двигателя выполнены с началом запуска турбостартера 
при частоте вращения nК 9% и 22%. При выполнении запуска с частоты nК≈27% 
имело место кратковременное сцепление обгонной муфты с последующим рас-
цеплением при частоте вращения nК≈24%. Характер изменения частот вращения 
приведен на рисунке 2. Турбостартер остановлен штатной системой защиты его 
свободной турбины от раскрутки. На рисунке 3 показано отсутствие сцепления 
при запуске с частоты вращения nК≈27%. Проведенные повторно проверки за-
пуска турбостартера при частоте вращения nК≈20% в момент начала запуска по-
казали, что на этом режиме в условиях Н = 0, М = 0 имеет место устойчивое 
сцепление обгонной муфты с последующим выполнением запуска двигателя.

Результаты испытаний на втором этапе при управлении расходом топли-
ва в турбостартер с выбранной программой управления запуском турбостартера 
приведены на рисунке 4 для частоты вращения nК≈20% в начале запуска. В це-
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лом результат идентичен приведенному на рисунке 1 результату при управлении 
расходом топлива вручную — выключателем стенда. Испытания проводились по 
приведенной выше схеме на выбеге двигателя при различных значениях частоты 
вращения nК от 0 до 20%. 

Рис. 1. Запуск с включением турбостартера при частоте вращения nК≈20 % при 
управлении выключателем стенда

Рис. 2. Запуск с включением турбостартера при частоте вращения nК≈27 % и 
с последующим расцеплением при управлении выключателем стенда
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Таким образом, решение поставленной задачи — обеспечение запуска 
двигателя в полете при низкой частоте вращения авторотации или при её от-
сутствии — было достигнуто незначительными корректировками программно-
го обеспечения САУ двигателя — программного обеспечения агрегата БАРК-

Рис. 3. Запуск с включением турбостартера при частоте вращения nК≈27 % с отсутствием 
сцепления при управлении выключателем стенда

Рис. 4. Запуск с включением турбостартера при частоте вращения nК≈20 % при 
управлении БАРК-42
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42 в части реализации им функций управления запуском двигателя на земле и 
в полете, без внесения изменений в конструкцию турбостартера ВК-100-1МК и 
в конструкцию КСА. 

Заключение

1. Проведенные испытания показали возможность применения турбостар-
тера при запуске авиационного турбореактивного двигателя типа РД-33МК 
в полете при низкой частоте вращения авторотации, не позволяющей выпол-
нить встречный запуск двигателя. Принятая программа управления кроме вы-
полнения запуска обеспечивает защиту свободной турбины турбостартера от 
раскрутки в случае отсутствия сцепления обгонной муфты турбостартера.

2. Проверку запуска двигателя в полете с применением турбостартера 
и определением ограничений на её применение необходимо выполнить при 
ЛКИ на этапах наземных проверок и в полетах самолетов МиГ-29К/КУБ в воз-
можном диапазоне Н и М, где имеет место низкая частота авторотации.

3. Представленные в статье материалы могут быть также использованы 
в качестве методологии при реализации запуска в полете с подкруткой турбо-
стартером других типов авиационных турбореактивных двигателей.
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АВТОМАТИЗАЦИЯ АНАЛИТИЧЕСКОЙ ОБРАБОТКИ 
ПАРАМЕТРИЧЕСКОЙ ИНФОРМАЦИИ  
АВИАЦИОННЫХ ДВИГАТЕЛЕЙ

Рассмотрены вопросы разработки и использования перспективных программ-
ных средств, предназначенных для аналитической обработки параметрической ин-
формации о работе авиационных двигателей самолетов (вертолетов), полученной 
в виде файлов из блоков автоматического регулирования и контроля (БАРК). На 
примере БАРК-42 описаны основные возможности разработанных программных 
средств для аналитической обработки параметров из файлов: выполнение фиксиро-
ванных и произвольных вычислений с использованием существующих параметров; 
поиск в файлах временных диапазонов, где выполняются требуемые условия; ста-
тистическая обработка параметров; работа с табличными функциями и т. п. Даны 
рекомендации по использованию предложенных программных средств на этапах 
стендовых и летных испытаний, а также в ходе эксплуатации самолетов (вертолетов).
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Введение

Применение для управления силовыми установками летательных аппа-
ратов блоков автоматического регулирования и контроля привело к необходи-
мости фиксации параметров работы силовой установки и самого блока БАРК 
в специальных файлах (с расширением .Y3k) с целью их последующего анализа 
и обработки.

Одной из актуальных проблем является проведение качественного и де-
тального количественного анализа параметров работы силовой установки, что 
предполагает обработку большого объема информации, содержащейся в указан-
ных файлах. Так, для блока БАРК-42 (управляет работой двигателя РД-33МК) 
количество параметров, фиксируемых в файлах, достигает 500, а продолжи-
тельность записи параметров в одном файле с частотой 40 Гц может достигать 
1,5 и более часов. При этом файл может содержать значения параметров более 
чем в 200 000 временных точках, а его объем может составить 15–20 Мбайт и бо-
лее. Понятно, что детально проанализировать такой большой объем информа-
ции, причем достаточно быстро, без специальных программных средств невоз-
можно. Это и обусловливает актуальность данной тематики.

В настоящее время основным средством для анализа информации, содер-
жащейся в файлах, является программа «Просмотр записей», входящая в состав 
информационно-диагностического комплекса (ИДК). Данная программа ре-
ализует в основном функцию визуального анализа и позволяет отображать со-
держащиеся в файле параметры в табличном виде, а при необходимости строить 
графики нужных параметров. Предусмотрена также возможность вычисления 
статистики по графикам, построения графика взаимозависимости между двумя 
параметрами, поиска диапазонов выполнения заданных условий. Вместе с тем 
возможности данной программы по аналитической обработке параметров явля-
ются явно недостаточными для детального анализа полетной информации.

Проблема заключается в разработке таких программных средств, которые 
позволили бы пользователю быстро и в то же время достаточно детально про-
анализировать содержащуюся в файле параметрическую информацию о работе 
двигателя.

В настоящей статье предлагаются эффективные средства анализа полетной 
информации, основанные на использовании специальной программы «Анали-
затор». Данная программа помимо функций визуального анализа параметри-
ческой информации включает развитые средства для аналитической обработки 
параметров, позволяющие [1]: 

 • проводить вычисления, необходимые для минимаксного и градиентного 
анализа параметров из файлов; 

 • осуществлять диагностику сигналов отказа двигателя, с указанием причин 
их возникновения;

 • осуществлять поиск в файле временных диапазонов, где выполняются ука-
занные пользователем условия (ограничения);

 • вычислять на основе существующих новые параметры — по заданным фор-
мулам и с учетом наложенных на параметры ограничений;
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 • производить замеры и статистическую обработку параметров в нужных 
диапазонах;

 • проводить различные вычисления над параметрами с использованием 
встроенного формульного калькулятора;

 • осуществлять работу с произвольными табличными функциями: создание 
таблиц, построение графиков функций, их трендов, регулировка функций 
и т. п.;

 • выполнять операции с файлами данных: разрезание, склеивание, наложе-
ние файлов с одинаковыми и различными параметрами;

 • осуществлять поиск в базе данных файлов, удовлетворяющих заданным 
критериям, в том числе поиск файлов с нужными значениями параметров.

Общее описание аналитических возможностей программы 
«Анализатор»

Все функции по аналитической обработке параметров из файлов формата 
“.Y3k” выполняются с помощью специальной программы «Анализатор». Данная 
программа позволяет отображать в табличном и графическом виде параметры 
из рассматриваемого файла во всех временных точках. Главное окно данной 
программы приведено на рисунке 1.

В зависимости от потребностей пользователя параметры из файла могут 
подвергаться первичному или более углубленному анализу.

При первичном анализе параметров из файла они могут быть отображены 
в виде графиков. Помимо этого, для любого выбранного из таблицы параметра 
может быть проведен экспресс-анализ, включающий вычисление следующих 
значений параметра за указанный временной диапазон: минимум (Zmin), макси-
мум (Zmax), максимальное колебание (Zmax–Zmin), среднее (Zср), стандартное от-
клонение от среднего (Z∆), усредненная производная за период (∂Z/dt), измене-
ние значения за диапазон, продолжительность ненулевого значения (только для 
дискретных параметров).

На этапе первичного анализа можно использовать также функцию «Расчет 
итоговых значений параметров». При этом для каждого параметра из таблицы 
(см. рис. 1) вычисляются минимальное и максимальное значение, а для дис-
кретных сигналов, кроме того, — продолжительность (в секундах) ненулевых 
значений. После вычисления итоговых значений параметров они записываются 
в начальные столбцы таблицы. Данная функция особенно полезна для диагно-
стики сигналов отказа, поскольку ненулевое итоговое значение сигнала говорит 
о наличии отказа в рассматриваемом временном диапазоне.

При углубленном анализе параметров используется специальная экранная 
форма (окна) «Обработка параметров» (рис. 2), вызываемая из главного окна 
программы.

С помощью данного окна пользователь в интересующем его временном 
диапазоне может:

 • вычислять для любых указанных параметров минимальное (максимальное, 
среднее) значение и их градиенты (средний, минимальный, максималь-
ный);
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Рис. 1. Главное окно программы «Анализатор»

Рис. 2. Окно для аналитической обработки параметров
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 • вычислять минимальное (максимальное) отклонение между любыми двумя 
параметрами (с учетом и без учета налагаемых на параметры ограничений);

 • по заданным пользователем формулам вычислять на основе существующих 
новые (производные) параметры и отображать их в таблице параметров 
главного окна;

 • задавать условия (критерии), которым должны удовлетворять параметры, 
и производить операции, связанные с вычислением времени их выполне-
ния: определять общую продолжительность выполнения заданных усло-
вий, начальный и последний моменты их выполнения, вычислять времен-
ные интервалы, где выполняются эти условия;

 • производить комплексные операции над параметрами, включающие не-
сколько взаимосвязанных операций;

 • идентифицировать требуемые режимы работы двигателя.

При выполнении вычислений существенными являются следующие обсто-
ятельства.

Во-первых, список критериев может включать несколько условий (ограни-
чений), объединяемых по логическому условию «И» или «ИЛИ» (должны быть 
выполнены все или хотя бы один критерий из списка). При этом пользователь 
имеет возможность задать минимально необходимую продолжительность вы-
полнения всех крите риев.

Во-вторых, операции по вычислению минимаксных значений и градиентов 
параметров, а также вычисление по формуле нового параметра могут произво-
диться с учетом выполнения заданных критериев.

Список вычислительных операций с параметрами и их назначение приве-
дены в таблице 1.

Таблица 1
Список вычислительных операций

Номер Операция Описание операции

1 Продолжительность, с Вычислить продолжительность выполнения 
заданных для параметров условий (критериев) 
в указанном временном диапазоне

2 1-й момент времени, с Найти начальное время выполнения заданных 
условий в указанном диапазоне

3 Последний момент вре-
мени, с

Найти последнее время выполнения заданных 
условий в указанном диапазоне

4 Диапазоны выполнения 
критериев, с

Найти временные диапазоны выполнения за-
данных критериев

4 Диапазоны выполнения 
критериев, с

Найти временные диапазоны выполнения за-
данных критериев

5 MaxF1 Вычислить максимум функции (параметра) 
F1 в указанном диапазоне 

6 MinF1 Вычислить минимум функции (параметра) 
F1 в указанном диапазоне
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Номер Операция Описание операции

7 Max|F1| Вычислить максимум абсолютного значения 
функции (параметра) F1 в указанном диапазоне

8 Min|F1| Вычислить минимум абсолютного значения 
функции (параметра) F1 в указанном диапазоне

9 Среднее F1 Вычислить среднее значение функции (параме-
тра) F1 в указанном диапазоне

10 Grad F1 Вычислить градиент функции (параметра) F1 во 
всем указанном диапазоне

11 Max Grad F1 за время t 
(сек):

Вычислить максимальный градиент функции 
(параметра) F1 за заданное время t

12 Min Grad F1 за время t 
(сек):

Вычислить минимальный градиент функции 
(параметра) F1 за заданное время t

13 MaxF2 Вычислить максимум функции (параметра) 
F2 в указанном диапазоне

14 MinF2 Вычислить минимум функции (параметра) 
F2 в указанном диапазоне

15 Max|F2| Вычислить максимум абсолютного значения 
функции (параметра) F2 в указанном диапазоне

16 Min|F2| Вычислить минимум абсолютного значения 
функции (параметра) F2 в указанном диапазоне

17 Среднее F2 Вычислить среднее значение функции (параме-
тра) F2 в указанном диапазоне

18 Grad F2 Вычислить градиент функции (параметра) F2 во 
всем указанном диапазоне

19 Max Grad F2 за время t 
(с):

Вычислить максимальный градиент функции 
(параметра) F2 за заданное время t

20 Min Grad F2 за время t 
(с):

Вычислить минимальный градиент функции 
(параметра) F2 за заданное время t

21 Max(F1–F2) Вычислить максимум разности функций (пара-
метров) F1 и F2 в указанном диапазоне

22 Min(F1–F2) Вычислить минимум разности функций (пара-
метров) F1 и F2 в указанном диапазоне

23 Max|F1–F2| Вычислить максимум абсолютного значения 
разности функций (параметров) F1 и F2 в ука-
занном диапазоне

24 Min|F1–F2| Вычислить минимум абсолютного значения 
разности функций (параметров) F1 и F2 в ука-
занном диапазоне

25 Вычислить функцию: Вычислить по заданной формуле новый пара-
метр на основе существующих

26 Комплексная операция: Выполнить типовую комплексную операцию
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Результат выполнения любой скалярной операции, связанной с вычисле-
нием минимаксных значений или градиентов параметра, а также с вычислением 
минимального (максимального) отклонения между двумя параметрами записы-
вается в поле «Z» области результатов (см. рис. 2). При этом в поле «T» заносится 
значение времени, при котором получен данный результат.

Для задания пользователем списка критериев, которым должны удовлетво-
рять параметры, используется строка ввода фиксированной структуры (распо-
ложена в нижней части области «Критерии»), позволяющая указывать критерий 
в виде

F1 1⊗  F2 2⊗  b,

где F1 (F2) — наименование любого параметра из таблицы; b — произвольное 
десятичное число; 1⊗  ( 2⊗ ) — список допустимых операций с параметрами.

Список допустимых операций, используемых при формировании критери-
ев (отдельно для операций 1⊗  и 2⊗ ), приведен в таблице 2.

Таблица 2
Номер Операция 1⊗ Операция 2⊗ Описание операции

1 < < Меньше
2 <= <= Меньше или равно
3 > > Больше
4 >= >= Больше или равно
5 = = Равно
6 Между Находится в диапазоне от … до …

7 |a| Модуль числа a

8 < > < > Не равно
9 - - Вычитание

10 + + Сложение
11 : : Деление
12 X x Умножение
13 |-| Разность по модулю двух чисел
14 Grad Градиент параметра за время t

15 |Grad| Градиент параметра за время t 
(по модулю)

16 Grad <= Градиент параметра за время, не превы-
шающее заданное значение t

Перед вводом нового критерия в список осуществляется контроль коррект-
ности его задания. При этом, в частности, проверяется соответствие указанных 
пользователем операций из списков 1⊗  и 2⊗ . Например, критерий F1 < F2 = 
b является ошибочным (должна быть задана только одна логическая операция), 
а критерий F1 < F2 + b — задан правильно.



163

Приведенный список операций дает пользователю возможность формиро-
вать различные ограничения, учитывающие взаимосвязи между параметрами, 
скорость изменения параметров, допустимые диапазоны значений параметров 
и т. п. Например, можно задавать критерии вида

|x – y| ≤ b, x:y >b, x ∈  [a, b], |x| ≠  b, |Grad (x)| / t = 
= tmax ≤ b, Grad (x) / t ≤ tmax ≤ b,

где x, y — любые выбранные из таблицы параметры; b — произвольное число.
Помимо выполнения скалярных операций в окне «Обработка параметров» 

пользователь может на основе существующих параметров вычислить новый 
(производный) параметр.

Задать формулу для вычисления нового параметра пользователь может дву-
мя способами:

 • с помощью фиксированной строки ввода;
 • путем непосредственной записи формулы (произвольный ввод формулы).

Выбор первого или второго способа зависит от вида формулы и количества 
используемых в ней параметров. Так, с помощью второго способа нельзя задать 
некоторые формулы, которые можно задать с использованием фиксированной 
строки ввода, например вычисление среднего арифметического значения пара-
метра, производной параметра, вычисление тренда параметра и т. п. В то же вре-
мя второй способ позволяет использовать в формуле произвольное количество 
операций и параметров.

При задании формулы вычисления нового параметра первым способом 
строка ввода имеет следующий фиксированный вид:

F1 3⊗ F2 4⊗ F3,
где F1 (F2, F3) — любой параметр из таблицы, либо числовое значение; 3⊗ ( 4⊗
) — список допустимых операций с параметрами.

Список допустимых операций, используемых для вычисления нового пара-
метра с помощью фиксированной строки ввода, приведен в таблице 3.

Если пользователь задает формулу вычислений нового параметра вторым 
способом, то в этом случае строка ввода имеет не строго фиксированную струк-
туру, а произвольный (стандартный) вид.

При этом количество одновременно используемых в формуле параметров 
не ограничивается, а операции должны задаваться с учетом их семантики. Спи-
сок допустимых операций, используемых для вычисления нового параметра 
с помощью произвольного ввода, приведен в таблице 4.

После задания формулы и вычисления нового параметра его значения 
в каждой точке указанного диапазона записываются в конец таблицы параме-
тров главного окна программы. Далее анализ нового параметра ничем не отлича-
ется от анализа любого другого параметра из таблицы, т. е. этот параметр может 
быть отображен в виде графика, проанализирован с помощью одной из стан-
дартных операций (вычисление максимума, минимума, градиента), использо-
ван в качестве исходного элемента при задании критерия или при вычислении 
другого параметра и т. п.
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Таблица 3

Номер Операция 3⊗ Операция 4⊗ Описание операции

1 - - Вычитание
2 + + Сложение
3 : : Деление
4 x x Умножение
5 | - | | - | Разность по модулю
6 ( + ) ( + ) Сложение в скобках
7 ( - ) ( - ) Вычитание в скобках
8 ( : ) ( : ) Деление в скобках
9 (x) (x) Умножение в скобках

10 Усред. / n Усред. / n Усреднение (скользящее) значе-
ния параметра по n точкам

11 Среднее арифм. / n Среднее арифм. / n Среднее арифметическое значе-
ние параметра по n точкам

12 Среднее с отбрасы-
ванием /n

Среднее с отбрасы-
ванием /n

Среднее значение параметра по n 
точкам с отбрасыванием крайних 
значений

13 Производ. / n Производ. / n Вычисление первой производной 
параметра по n точкам

14 ^ 1/2 ^ 1/2 Корень квадратный

15 ^ n ^ n Возведение в n-ю степень (при 
n<1 — корень n-й степени)

16 Ln Ln Логарифм натуральный
17 LOGa LOGa Логарифм по основанию a

18 Тренд (лин) / n Тренд (лин) / n Вычисление линейного тренда 
параметра по n точкам

19 Тренд (эксп) / n Тренд (эксп) / n Вычисление экспоненциального 
тренда параметра по n точкам

20 Тренд (медиана) / n Тренд (медиана) / n Вычисление медианного тренда 
параметра по n точкам

21 Min(x,y,z) Вычисление минимального зна-
чения из трех параметров

22 Max(x,y,z) Вычисление максимального зна-
чения из трех параметров

Таким образом, с помощью описанных выше средств пользователь имеет 
возможность задавать самые различные формулы для вычисления новых пара-
метров. При этом, в случае необходимости, при вычислении нового параметра 
могут учитываться имеющиеся критерии (при невыполнении критериев в ка-
кой-нибудь временной точке значение вычисляемого параметра полагается рав-
ным нулю).
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Таблица 4

Номер Операция 5⊗ Описание операции

1 - Вычитание
2 + Сложение
3 / Деление
4 * Умножение
5 Abs(a) Абсолютное значение числа а
6 a^ Возведение в степень числа а
7 ( , ) Открывающая, закрывающая скобка
8 Sqrt(a) Корень квадратный числа а
9 Exp(a) Возведение экспоненты в степень а

10 Ln(a) Логарифм натуральный числа а
11 Log(a)) Логарифм десятичный числа а
12 Sin(a) Синус числа а (в радианах)
13 Cos(a) Косинус числа a (в радианах)
14 Tan(a)) Тангенс числа a (в радианах)
15 Arcsin(a) Акрсинус числа a
16 Arccos(a) Акркосинус числа a
17 Arctan(a) Акртангенс числа a
18 Pi Число ПИ=3,14159…

Статистическая обработка параметров

Статистическая обработка параметров осуществляется в двух режимах:
 • вычисление статистики для одного (выбранного) параметра в нескольких 

временных диапазонах;
 • вычисление статистики для нескольких параметров в одном диапазоне.

В любом из этих режимов вычисляются следующие статистические данные:
 • минимальное значение параметра;
 • максимальное значение параметра;
 • колебание значений параметра за диапазон;
 • среднее значение;
 • стандартное отклонение от среднего;
 • средняя производная параметра за секунду;
 • градиент параметра за диапазон.

Работа с табличными функциями
Программа «Анализатор» обеспечивает работу пользователя с произволь-

ными двумерными таблицами, с помощью которых могут быть заданы и про-
анализированы нужные функции.

Эта работа производится в специальном окне «Табличные функции», до-
ступ к которому осуществляется из главного окна программы (рис. 3).
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Рис. 3. Окно для работы с табличными функциями

В данном окне пользователь имеет возможность:
 • задать с помощью таблицы нужную функцию и отобразить ее в виде линей-

ного графика;
 • построить график табличной функции в виде полинома соответствующей 

степени;
 • вычислить значение линейной или полиномиальной функции Y(x) в любой 

указанной точке x0 и, наоборот, по значению функции Y0(x) вычислить точ-
ку x, где оно достигается;

 • построить в виде графика тренд заданной табличной функции и вычислить 
ее значения в указанных точках;

 • осуществить специальные виды регулировок заданных табличных функ-
ций;

 • проверить отображенные графики на выполнение условия доминирования;
 • вывести отображенные графики функций на печать, сохранить их в графи-

ческих файлах различного формата или скопировать в буфер обмена;
 • сохранить графики в библиотеке типовых функций (с целью их последую-

щего использования).

Область применения предложенных программных средств

Рассмотрим несколько примеров применения предложенных программных 
средств для аналитической обработки параметров из файлов полетов.

1. Оценка погрешности регулирования частоты вращения вентилятора Nв 
при управлении двигателем РД-33МК (БАРК-42) на различных режимах.
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При этом с помощью программы вычисляются:
max ∆Nв = max|Nв рег — Nв | — максимальная погрешность регулирования Nв; 
t(∆Nв > 0.5%) — продолжительность превышения максимально допустимой по-
грешности регулирования для дроссельного режима, 
t(∆Nв > 0.35%) — продолжительность превышения максимально допустимой 
погрешности регулирования для основного (боевого) режима.

При этом при вычислении указанных значений учитываются следующие 
условия:

Nк пр ≥ 83 %, 45% ≤ γИМ9 ≤ 55%, Пдр = 1 — при работе на дроссельном режиме, 
Пвм = 1 — при работе на основном (боевом) режиме.
Здесь Nв рег — программа регулирования Nв; Nк пр — приведенная частота вра-
щения компрессора Nк; γИМ9 — управляющая скважность ИМ9.

Анализ файлов полетов показал, что в ряде случаев требования техническо-
го задания на БАРК-42 в части точности регулирования Nв не выполняются. Так, 
погрешность регулирования Nв при равновесной скважности gИМ9 достигает: для 
дроссльного режима — 2,0–5,2 %, для основного (боевого) режима — 1,5–3,5%.

а

    

б

 
в

    

г 

Рис. 4. Примеры вычисленных параметров
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2. В качестве примера на рисунке 4 приведены графики новых (вычисленных) 
параметров:
а) вычисление параметра Nк пр = Nк × sqrt(288/ (Твх + 273,16));
б) вычисление линейного тренда для параметра Nк пр по методу наимень-

ших квадратов (с усреднением за каждые 0,2 с);
в) вычисление производной для параметра Nк (за каждые 0,1 с);
г) вычисление отклонения параметра Nв огр (программа ограничения ча-

стоты вращения ротора вентилятора) от Nв (частота вращения ротора вентиля-
тора).

3. Идентификация режимов работы двигателя.
Так, при опробовании двигателя РД-93 режим малого газа «МГ» (для стаби-

лизации параметров двигателя) описывается системой следующих условий:

{|Grad (Nк) / t = 1 с ≤ 1, 
|Grad (Nв) / t = 1 с ≤ 1, 

Alfa1 = 1, Alfa2 = 0, 
ПРС = 0, 

69 ≤ Nк пр ≤ 72, 
37 ≤ Nв пр ≤ 39.5 } ( t ≥ 150 c ),

где Nк (Nк пр) — частота (приведенная частота) вращения ротора компрессора, 
%; Nв (Nв пр) — частота (приведенная частота) вращения ротора вентилятора, 
%; Alfa1, Alfa2 — положение РУД соответственно «МАЛЫЙ ГАЗ» и «МАКСИ-
МАЛ»; ПРС — тумблер перехода на резервную систему. После задания этих ус-
ловий в списке критериев и вызова операции «Диапазоны выполнения критери-
ев, сек» пользователь в специальном окне получает список диапазонов анализи-
руемого файла, где имеет место режим «МГ».

4. Оценка эффективности трех алгоритмов адаптивной коррекции программы 
ограничения nк(Твх

*) при взлете с палубы на режиме «Боевой» (БАРК-42).
Данные алгоритмы предназначены для поиска максимального значения 

∆Т4max = Т4 огр — Т4 синт, начиная с момента времени выполнения условия 

|nк огр–nк| ≤ 0,2%.

Значение ∆Т4max используется при вычислении величины адаптивной коррек-
ции программы ограничения nк(Твх

*) на величину

ê
Ò

n 4max 1.
20

D
D = -

Адаптивная коррекция программы выполняется при условии 0,2% ≤ Dnк ≤ 1%. 
Для Dnк ≤ 0,2% полагается Dnк = 0, а для Dnк > 1% — Dnк = 1,0.

Первые два алгоритма реализуют поиск приближенного значения ΔТ4max 
в ограниченном временном интервале (не более 6 с), после чего осуществляется 
однократная коррекция программы ограничения nк(Твх*). Алгоритм 1 основан 
на определении параметра ΔТ4 с помощью вычисления его среднеарифметиче-
ских значений, а алгоритм 2 — среднего скользящего значения данного параме-
тра.



169

Третий алгоритм обеспечивает поиск оптимального значения ΔТ4max на ос-
нове динамической коррекции программы ограничения nк(Твх*) на величину 
Δnк каждый раз, когда в ходе работы двигателя выполняется условие

ΔТ4 = Т4 огр – Т4 синт ≥ ΔТ4min (ΔТ4min = 20°)

и значение ΔТ4 возрастает на очередном цикле управления БАРК-42.
Все три алгоритма адаптивной коррекции были реализованы с помощью 

штатных аналитических средств программы «Анализатор» и проверены на фай-
лах стендовых испытаний двигателей РД-33МК №№ Т4210106 и Т4206101 [2]. 
При этом были построены аппроксимирующие функции по каждому файлу 
стендовых испытаний, которые позволили дать сравнительную оценку эффек-
тивности каждого из алгоритмов и выбрать для использования наиболее опти-
мальный из них (рис. 5).

Рис. 5. Результаты работы алгоритмов поиска максимального значения ∆Т4

5. С помощью средств программы «Анализатор» была проведена статисти-
ческая обработка результатов моделирования управления воздухозабор-
ником, ВНА, соплом (БАРК-42), НАК и управления расходом топлива 
(БАРК-6В).
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Заключение

1. Разработанная программа «Анализатор» предоставляет пользователям ши-
рокие возможности по аналитической обработке параметров о состоянии 
силовой установки, полученных из БАРК в виде файлов формата “.Y3k”. 
При этом в зависимости от потребностей пользователь может использовать 
как первичные средства для предварительного анализа и диагностики па-
раметров, так и более «мощные» средства для детальной аналитической об-
работки параметров, вычисления новых параметров, диагностики сигналов 
отказа и поиска в базе данных файлов, удовлетворяющих заданным крите-
риям.

2. Предложенная программа обеспечивает удобный пользовательский интер-
фейс и позволяет любому, в том числе неподготовленному, пользователю 
достаточно быстро выполнять нужные ему вычислительные операции.

3. Опыт эксплуатации предложенной программы показал, что она является 
эффективным инструментом на всех этапах разработки БАРК — при тести-
ровании программного обеспечения БАРК, в ходе лабораторных, стендо-
вых и летных испытаний. Данная программа может успешно использовать-
ся также в ходе эксплуатации силовой установки — при наземных гонках 
двигателя и послеполетном анализе информации.
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ОПТИМИЗАЦИЯ УПРАВЛЕНИЯ ВОЗДУХОЗАБОРНИКОМ 
САМОЛЕТА МИГ-29К/КУБ С ИСПОЛЬЗОВАНИЕМ БАРК-42

В статье рассматриваются вопросы оптимизации управления клином возду-
хозаборника самолета МиГ-29К/КУБ, осуществляемого блоком автоматического 
регулирования и контроля БАРК-42. На основе моделирования даны предложения 
по выбору оптимальной передаточной функции процесса управления клином. Про-
ведена оценка адекватности разработанной модели управления клином, определены 
границы оптимальности коэффициентов выбранной передаточной функции. При-
ведены результаты стендовых и летных испытаний, подтверждающих эффективность 
предлагаемой передаточной функции с точки зрения точности и устойчивости про-
цесса управления клином.
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Введение

В соответствии с техническим заданием блок БАРК-42 предназначен для 
реализации всех функций управления силовой установкой самолета МиГ-29К/
КУБ, включая управление двигателем, КСА и воздухозаборником [1]. В систе-
ме управления воздухозаборником наиболее сложным является процесс управ-
ления клином, который в зависимости от высоты полета, маха и приведенной 
частоты вращения вентилятора nв пр регулирует по одной из программ L1, L2 или 
L3 поток воздуха на входе в двигатель для обеспечения его эффективной работы 
на всех режимах.

Решающее значение для обеспечения нужного качества и устойчивости 
процесса регулирования клином имеет выбор и использование при управлении 
достаточно эффективной передаточной функции. Так, испытания технологи-
ческого образца системы управления воздухозаборником на полноразмерном 
электрогидравлическом стенде ИЦ «ОКБ им. А. И. Микояна» показали, что 
традиционные подходы к выбору передаточной функции, основанные на ис-
пользовании пропорционального, дифференциального и интегрального звеньев 
передаточной функции, не обеспечивают требуемого качества процесса регули-
рования клина — на динамических режимах погрешность регулирования пре-
вышала предельно-допустимую, наблюдались затухающие автоколебания при 
выходе на установившийся режим. Указанные обстоятельства предопределяют 
актуальность рассматриваемой тематики.

Проблема заключается в отсутствии математического аппарата, позволяю-
щего заранее, до начала стендовых и летных испытаний, оценивать эффектив-
ность выбранной передаточной функции управления клином с учетом специфи-
ки аппаратной реализации блока БАРК-42.

В статье рассматривается разработанная имитационная модель, адекватно 
описывающая процесс управления клином с использованием БАРК-42 и позво-
ляющая оценить эффективность различных передаточных функций [2]. На осно-
ве проведенного моделирования с помощью вариации исходных данных модели 
выбрана оптимальная передаточная функция управления клином — определен 
состав и вид звеньев передаточной функции, установлена область оптимальных 
значений коэффициентов в используемых звеньях.

Общее описание модели управления клином
Объектом моделирования является автоматическая система управления 

клином воздухозаборника с использованием блока БАРК-42. Укрупненная 
структурная схема данной системы приведена на рисунке 1.

Точное математическое описание данной системы, особенно в переходных 
режимах работы и с учетом особенностей функционирования аппаратно-про-
граммных средств блока БАРК-42, настолько сложно и громоздко, что не может 
быть эффективно использовано для исследования вопросов прогнозирования 
«поведения» клина при различных передаточных функциях.

С другой стороны, упрощенные математические модели не дают достаточ-
но полного и объективного представления о реальном процессе автоматическо-
го управления клином с помощью блока БАРК-42.
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Эффективным инструментом исследований в данной ситуации является 
использование имитационных моделей, позволяющих получить детальное пред-
ставление о процессе автоматического управления клином как в стационарном, 
так и в динамическом режимах, а также учесть при этом все существенные фак-
торы и особенности работы блока БАРК-42.

Рис. 1. Структурная схема управления клином с использованием БАРК-42

Важным обстоятельством здесь является также то, что в силу своей струк-
туры имитационные модели позволяют достаточно легко исследовать вопросы 
устойчивости полученных результатов к изменению учитываемых факторов, что 
особенно важно при изменении зоны нечувствительности агрегата управления 
АУ-46-02 в широком диапазоне и невозможности вследствие этого провести 
экспериментальную проверку выбранной передаточной функции для всех до-
пустимых значений его рабочих характеристик.

Элементами моделируемой системы являются:
 — блок БАРК-42, который на основе поступающей на каждом цикле управ-
ления (такте) входной информации обеспечивает все вычисления, необ-
ходимые для управления клином воздухозаборника, в том числе исходя 
из текущего рассогласования между заданным (Lкл зад) и фактическим (Lкл) 
положением клина, а также из вида передаточной функции и значений ис-
пользуемых в ней коэффициентов, рассчитывает величину тока управления 
Iупр, подаваемого при регулировании клина в обмотку ОУ1 (или ОУ2) агре-
гата АУ-46-02;

 — гидропривод (гидравлический привод) — управляет положением клина 
воздухозаборника в зависимости от величины и направления тока управле-
ния Iупр (включает агрегат управления АУ-46-02 и гидроцилиндр); 

 — обратная связь (Lкл) — датчик положения клина воздухозаборника ДБСКТ-
650-1Ш с тягами.
Для моделирования данной системы предлагается использовать специаль-

ные файлы (с расширением .Y3k), которые содержат параметры работы конту-
ра автоматического управления воздухозаборником с дискретностью 0,025 сек 
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(40Гц), полученные из блока БАРК-42 с помощью информационно-диагности-
ческого комплекса ИДК-42.

Сущность предлагаемой модели заключается в последовательном просмо-
тре по циклам управления блока БАРК-42 (тактам) параметров из специального 
файла, выборе на каждом цикле вычисленного значения заданного положения 
клина (Lкл зад) и имитации перемещения (с указанной в модели дискретностью) 
клина воздухозаборника в рамках очередного рассматриваемого цикла. При 
этом перемещение клина в каждом цикле управления БАРК рассчитывается 
в модели исходя из:

 • заданного (Lкл зад) и текущего (спрогнозированного) положения клина  
(Lкл), %;

 • величины вычисленного тока управления Iупр, мА;
 • максимальной скорости движения клина (на выпуск и уборку), %/с;
 • заданной при моделировании частоты формирования и выдачи тока в об-

мотки управления (частоты перемещения клина) в одном цикле (λ), ед;
 • времени чистого запаздывания при работе гидропривода (τзап), с;
 • зоны нечувствительности используемого АУ-46-02 (Zmin, Zmax), мА и ряда 

других факторов.
При разработке модели приняты следующие ограничения и допущения:

 • максимальный ток управления (ток насыщения), подаваемый при регули-
ровании клина в обмотку ОУ1 (ОУ2) агрегата АУ-46-02, составляет ±25мА 
[1];

 • при положительном значении тока управления Iупр осуществляется переме-
щение клина в сторону уборки, а при отрицательном значении Iупр — в сто-
рону выпуска клина. При значениях Iупр, находящихся в зоне нечувстви-
тельности агрегата АУ-46-02, клин не перемещается;

 • максимальная скорость перемещения клина (на уборку и выпуск) достига-
ется при значении тока управления Iупр = ±25 мА. При этом скорость пере-
мещения клина линейным образом зависит от величины формируемого 
тока управления [1];

 • инерционность клина при его перемещении не учитывается;
 • с учетом ограниченных вычислительных ресурсов блока БАРК-42 частота 

формирования и выдачи тока в обмотки управления (λ) не может превы-
шать 5 раз за такт.
В модели для вычисления тока управления рассматривается передаточная 

функция следующего вида:

Iупр,ij = Кпр*(Lкл зад, i - Lкл, ij) + Кфорс*∂Lкл зад,i/Δt +

 + Кдиф*(∂Lкл зад, i/Δt - ∂Lкл, ij/Δij ) + Кинт1* (Lкл зад, i - Lкл, ij) - Кинт2*∂Lкл,ij/Δij, (1)

где Lкл, ij — вычисленное в модели положение клина на начало j-го подцикла; ∂Lкл 

зад, i / Δt — производная заданного положения клина на i-м цикле за время Δt; 
∂Lкл, ij/Δij — производная прогнозируемого положения клина на начало j-го под-
цикла за время Δij; Кпр, Кфорс, Кдиф, Кинт1, Кинт2 — коэффициенты в звеньях пере-
даточной функции соответственно: пропорциональный, форсирующий, диффе-
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ренциальный, интегральные; Δij — длительность j-го подцикла, вычисляется по 
формуле

Δij = Δi/λ,

где Δi — длительность цикла управления БАРК-42 (0.025 с).
Время Δt в данной формуле рассчитывается следующим образом:

Δt = Δij * n,

где Δij — длительность j-го подцикла; n — количество точек для вычисления про-
изводной в звеньях передаточной функции.

Прогнозирование положения клина к концу очередного k-го подцикла 
m-го цикла управления БАРК-42 (Lкл, mk ) осуществляется в модели следующим 
образом:
 Lкл, mk = Lкл нач, mk - Iупр, ij * ϑф * Δij, (2)

где Lкл нач, mk — положение клина на начало k-го подцикла m-го цикла управле-
ния; Iупр, ij — величина тока управления, рассчитанная ранее (с учетом времени 
запаздывания при работе гидропривода τзап) на j-м подцикле i-го цикла управле-
ния; Δij — длительность j-го подцикла; ϑф — скорость перемещения клина, вы-
числяемая по формуле

ϑф = V/ Imax,

где V — максимальная скорость движения клина (при уборке клина она равна 
Vу, а при выпуске клина — Vв), %/с; Imax — максимальный ток регулирования, мА 
(±25 мА).

Оценка адекватности модели

Для проверки адекватности предлагаемой имитационной модели использо-
вались специальные файлы (с расширением .Y3k), которые содержат параметры 
работы контура автоматического управления воздухозаборником, записанные 
в ходе испытаний блока БАРК-42 на полноразмерном электрогидравлическом 
стенде воздухозаборника ИЦ «ОКБ им. А. И. Микояна».

При этом для одних и тех же исходных данных сравнивались моделируе-
мое и фактическое (полученное с помощью БАРК) положение клина. Сравне-
ние проводилось с учетом аппаратно-программной реализации в БАРК контура 
управления воздухозаборником при различных значениях коэффициента про-
порциональности передаточной функции из диапазона [12,…,55] и фактических 
характеристиках исполнительных механизмов воздухозаборника на стенде.

 • Частота перемещения клина (частота вычисления управляющего тока и его 
выдачи в обмотку управления) составила 5 раз в каждом цикле управления 
БАРК. 

 • Скорость движения клина на уборку — 66%/сек, на выпуск — 74%/сек.
 • Зона нечувствительности агрегата АУ-46-02 составляет [–1,5, +2,5] мА. 
 • Время чистого запаздывания при работе гидропривода τзап = 0,04 с.



175

Результаты сравнительного анализа фактического (из файла) и вычислен-
ного с помощью модели положения клина при значении коэффициента пропор-
циональности передаточной функции Кпр = 45 приведены на рисунке 2. Здесь 
представлена динамика поведения фактического и моделируемого положения 
клина при его выпуске и уборке (скорость изменения заданного положения кли-
на составляет 50%/с).

Рис. 2. Фактические и моделируемые значения положения клина при Кпр=45

Проведенное при различных значениях коэффициента пропорционально-
сти передаточной функции моделирование показало, что отклонение моделиру-
емого и фактического положения клина для стационарного режима составляет 
в среднем 0,1÷0,2 %, для динамического режима — в среднем 0.2÷0,4 %, при 
перерегулировании — не более 0,7%. Следовательно, можно говорить о хорошей 
сходимости моделируемых и фактических значений, т. е. можно сделать вывод 
о том, что предлагаемая модель позволяет достаточно адекватно описывать про-
цесс регулирования клином.

Определение оптимальных коэффициентов  
передаточной функции

Исходя из вида формулы (1) для передаточной функции, можно утверждать, 
что наибольший «вес» в ней имеет коэффициент пропорциональности (Кпр). По-
этому при определении оптимальных коэффициентов передаточной функции 
в первую очередь варьировались именно его значения.

После достижения приемлемых погрешностей в статическом и динамиче-
ском режимах коэффициент Кпр фиксировался и начинали независимо варьи-
роваться коэффициенты при форсирующем (Кфорс) и дифференциальном (Кфорс) 
звеньях, с тем чтобы добиться наименьших динамических и статических по-
грешностей.

Далее независимо варьировались коэффициенты дифференциального 
и интегрального звеньев передаточной функции, и соответственно оценивалось 
поведение клина при каждом изменении этих коэффициентов.
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Результаты моделирования для нескольких значений коэффициентов Кпр 
передаточной функции приведены в таблице 1.

Таблица 1

Показатели
Значения

выпуск клина уборка клина

Кпр = 25, Кфорс = 0,5
Величина перерегулирования, %  
(Lкл факт — Lкл зад)

1,18 –0,9

Количество колебаний
Амплитуда колебаний, %
Длительность переходного процесса, с 0,15 0,15
Погрешность на стационарном режиме, % 0,21
Погрешность на динамическом режиме, % 2,23 2,24

Кпр = 30, Кфорс = 0,5
Величина перерегулирования, % 1,4 –1,1
Количество колебаний
Амплитуда колебаний, %
Длительность переходного процесса, с 0,2 0,2
Погрешность на стационарном режиме, % 0,18
Погрешность на динамическом режиме, % 1,9 2,2

Кпр = 35, Кфорс = 0,5
Величина перерегулирования, % 1,5 –1,3
Количество колебаний
Амплитуда колебаний, %
Длительность переходного процесса, с 0,325 0,3
Погрешность на стационарном режиме, % 0,1
Погрешность на динамическом режиме, % 2,1 2,1

В ходе моделирования исследовалась также зависимость динамической по-
грешности регулирования клина от изменения значений каждого из коэффици-
ентов передаточной функции. Зависимость динамической погрешности управ-
ления клином от различных значений коэффициентов Кпр и Кфорс приведена на 
рисунках 3, 4.

Результаты моделирования показали, что наиболее существенное влияние 
на статические и динамические характеристики процесса регулирования клина 
оказывают коэффициенты передаточной функции Кпр и Кфорс.

При этом увеличение коэффициента пропорциональности Кпр со значения 
21 до 37 позволяет снизить относительную динамическую погрешность регу-
лирования клина примерно на 50% — с 3,23% до 2,14%. При коэффициентах 
Кпр ∈  [25,35] все динамические характеристики процесса регулирования клина 
являются достаточно хорошими и изменяются незначительно. При значениях 
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Кпр ≥ 40 наблюдается постепенное ухудшение динамических характеристик — 
возрастает перерегулирование, начинают возникать колебания клина, увели-
чивается длительность переходного процесса при выходе на установившийся 
режим.

Использование коэффициента Кфорс позволяет несколько снизить (пример-
но в 0,2 раза) относительную динамическую погрешность регулирования клина, 
причем его наиболее приемлемые (оптимальные) значения лежат в диапазоне 
[0,4, 0,6]. При значениях Кфорс ≤ 0,3 и Кфорс ≥ 0,7 наблюдается увеличение дина-
мической погрешности по сравнению с вариантом использования только одного 
коэффициента Кпр, т. е. использовать коэффициент Кфорс в передаточной функ-
ции становится нецелесообразным.

Использование коэффициента для дифференциального звена Кдиф из опти-
мального диапазона [0,1, 0,15] несколько снижает динамическую погрешность 
(с 1,9% до 1,7%).

Таким образом, анализ результатов моделирования позволил определить 
область оптимальных значений коэффициентов передаточной функции.

 • Оптимальные значения коэффициента Кпр лежат в диапазоне 25÷30, коэф-
фициента Кфорс — в диапазоне 0,4÷0,6, коэффициента Кдиф — в диапазоне 
0,1÷0,15.

 • Использовать коэффициенты при интегральном звене передаточной функ-
ции нецелесообразно (возникает большое перерегулирование, значительно 
увеличивается длительность переходного процесса, появляются автоколе-
бания при выходе на установившийся режим).
При выбранных оптимальных значениях коэффициентов оценивалась 

устойчивость процесса регулирования при изменении эксплуатационных харак-
теристик агрегата управления АУ-46-02 — времени запаздывания τзап, скорости 
перекладки клина, зоны нечувствительности и смещения нуля агрегата. Прове-
денное моделирование показало, что наиболее сильно динамические характери-

    

Рис. 3. Зависимость при Кпр ∈[21,45] Рис. 4. Зависимость при Кфорс ∈[0,2, 1,0]
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стики процесса управления клином зависят от времени чистого запаздывания 
при работе гидропривода (τзап). При этом зона устойчивости регулирования со-
ответствует диапазону tзап ∈  [0,0, 0,05], вне которого при выходе с динамическо-
го на стационарный режим возникают незатухающие автоколебания. Модели-
рование показало также, что при изменении в допустимых пределах остальных 
характеристик агрегата АУ-46-02 устойчивость процесса регулирования клина 
сохраняется.

Анализ результатов стендовых и летных испытаний

В соответствии с ТЗ на БАРК-42 динамическая погрешность регулирова-
ния клина определялась при изменении положения клина со скоростью 50%/с. 
Помимо этого, оценивались погрешность регулирования на установившемся ре-
жиме, а также величина и продолжительность перерегулирования.

Скорость перекладки клина на стенде при выпуске составила 80%/c, при 
уборке — 70%/c.

Проведенные стендовые испытания показали, что при выбранных опти-
мальных значениях коэффициентов передаточной функции (Кпр = 30, Кфорс = 0,5, 
Кдиф = 0,1, Кинт1 = Кинт2 = 0) погрешность регулирования ∆Lкл = |Lкл – Lкл зад| соста-
вила [3]:

 • при выпуске и уборке клина — не более 2,1% (по ТЗ — не более 3,5%);
 • величина перерегулирования (Н) — 0,9–1,2%;
 • продолжительность перерегулирования (∆t) — 0,1 с;
 • статическая погрешность — не более 0,2%(по ТЗ — не более 2,5%).

Отдельные результаты стендовых испытаний приведены на рисунке 5.

а

 

 

б 

 

Рис. 5. Динамическая погрешность при выпуске и уборке клина:
а — выпуск клина: ∆Lкл = 2,1%, Н = 0,9%, ∆t = 0,1 с;  

б — уборка клина: ∆Lкл = 2,1%, Н = 1,2%, ∆t=0,1 с

Следовательно, стендовые испытания показали, что динамическая погреш-
ность регулирования клина примерно в 1,7 раза ниже требуемой по ТЗ на БАРК-
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42, а статическая погрешность ниже требуемой более чем в 10 раз. При этом при 
выходе на установившийся режим величина и продолжительность перерегули-
рования достаточно малы, а автоколебания клина отсутствуют.

Высокая эффективность процесса регулирования клина воздухозаборника 
была подтверждена также в ходе летных испытаний самолетов МиГ-29К/КУБ 
[4]. Анализ файлов многочисленных полетов показал, что динамическая по-
грешность регулирования клина не превышает 1,2–1,5%, а статическая погреш-
ность — не более 0,3%. Обеспечивается также высокая устойчивость процесса 
регулирования клина на всех режимах. Отдельные фрагменты процесса регули-
рования клина в ходе полетов приведены на рисунках 6, 7.

Рис. 6. МиГ-29К, полет от 4.01.2011 г. ∆Lкл ≤ 0,8%

Рис. 7. МиГ-29К, полет от 5.03.2013 г. ∆Lкл ≤ 1,1%
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Заключение
1. Разработанная модель достаточно адекватно описывает процесс регулиро-

вания клина воздухозаборника (погрешность моделирования не превышает 
0,1–0,7%). В силу этого модель может быть использована для оценки эф-
фективности выбранной передаточной функции и определения оптималь-
ных значений коэффициентов ее звеньев.

2. Проведенное моделирование показало, что оптимальными значениями 
коэффициентов выбранной передаточной функции являются Кпр = 30, 
Кфорс = 0,5, Кдиф = 0,1, Кинт1 = Кинт2 = 0. Данные коэффициенты обеспечивают 
высокую точность и устойчивость процесса регулирования клина на всех 
режимах.

3. Результаты стендовых и летных испытаний подтверждают эффективность 
выбранной передаточной функции — на динамических режимах погреш-
ность регулирования не превышает 1,2–2,1% (по ТЗ — 3,5%), на устано-
вившемся режиме — не более 0,2–0,3% (по ТЗ — 2,5%). При этом величина 
перерегулирования не превышает 1,2%, а его продолжительность — 0,1 с.

4. Предлагаемая модель позволяет без проведения большого объема стендо-
вых испытаний блока БАРК-42 оценить область устойчивости процесса 
регулирования клина в стационарном и динамическом режимах при из-
менении рабочих характеристик исполнительных механизмов воздухо-
заборника в пределах допуска. Это гарантирует надежность работы блока 
БАРК-42 при управлении воздухозаборником в условиях различной скоро-
сти перекладки клина, меняющихся рабочих характеристик используемых 
на самолетах агрегатов управления АУ-46-02 и тем самым обеспечивает су-
щественное сокращение временных и материальных затрат на проведение 
стендовых и летных испытаний.
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МОДЕРНИЗАЦИЯ САУ СЕРИЙНЫХ ДВИГАТЕЛЕЙ

В статье рассматриваются направления модернизации систем автоматического 
управления (САУ) серийных двигателей производства ОАО «Климов» ТВ3-117, ВК-
2500, РД-33. 

Целями модернизации систем автоматического управления (САУ) серий-
ных двигателей в настоящее время являются: а) устранение недостатков соб-
ственно агрегатов САУ, выявленных в процессе эксплуатации; б) решение во-
просов по двигателю и объектовым системам в целом; в) расширение функци-
онала САУ, а также тесно связанной с ней системы контроля для повышения 
надежности двигателя, повышения безопасности, а также облегчения эксплуа-
тации.

Модернизации САУ происходит в двух направлениях: а) доработка штат-
ных гидромеханических (г/м) агрегатов для устранения текущих дефектов или 
внедрение с этой же целью г/м агрегатов САУ более современных двигателей; 
б) внедрение электронных цифровых агрегатов в САУ взамен устаревших анало-
говых агрегатов, доработка которых нецелесообразна.

Часть задач по модернизации САУ двигателей ТВ3-117 и ВК-2500 сводится 
к доработке используемых на них насосов-регуляторов НР-3ВМА-Т (НР), кото-
рая позволит решить следующие проблемы:

1) устранение колебаний частоты вращения несущего винта (НВ1) на рабочих 
режимах, которые стали проявляться после применения на вертолетах бо-
лее легких НВ из композитных материалов;

2) исключение возможных отказов золотника блокировки синхронизатора 
мощности (СМ);

3) повышение надёжности качающего узла агрегата НР заменой плунжерного 
насоса на шестеренчатый.

4) исключение микровыключателя в системе управления вертолета для реа-
лизации малого газа из-за критичности его отказа или неправильной регу-
лировки.

Колебания частоты вращения НВ или «раскачка» при работе на регуляторе 
НВ на вертолете с композитным НВ в большинстве случаев составляет nтк = (2–
2,5)%. Методы борьбы с колебаниями НВ существующими регулировочными 
элементами малоэффективны. Внедрение электронного регулятора СТ наподо-
бие применяемого в агрегате НР-2500 является нецелесообразным, так как это 
привело бы к значительным доработкам: исключению механического приво-
да СТ («гибкого валика»), внедрению нового электронного регулятора, значи-
тельной доработке НР, что привело бы к невзаимозаменяемости, а фактически 
к новой модификации двигателя. Для устранения данного дефекта было при-
нято решение уменьшить инерционность регулятора СТ. Штатный агрегат НР-
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3ВМА-Т № 10110325003 на заводе-изготовителе ОАО «СТАР» был доработан 
по облегчению грузиков г/м регулятора СТ на 20 %. Испытания агрегата НР-
3ВМА-Т № 10110325003 должны пройти на технологическом двигателе ВК-2500 
№ К7833013244 на стенде ОАО «Климов» в первой половине 2015 г.

Отказы («залипание») золотника блокировки СМ возникают вследствие 
длительной наработки агрегатов НР. Золотник блокировки СМ срабатывает при 
частоте вращения ротора свободной турбины nст > 112 % и отключает СМ из ра-
боты магистрали регулятор СТ — управляющая полость основной дозирующей 
иглы. «Залипание» происходит вследствие малой проливки и того, что золотник 
срабатывает только при аварийной ситуации. Для исключения данного дефекта 
в 2015 г. в эксплуатации была введена проверка срабатывания золотника. Слож-
ность проверки заключается в необходимости снижения настройки золотника 
винтом № 8 на 1 оборот до nст > 102 %, а потом восстанавливать настройку с точ-
ностью до 0,1 мм. Разработана новая конструкция винта № 8, которая позволяет 
с помощью промежуточной муфты снижать настройку срабатывания золотника 
без изменения регулировки собственно винтом № 8. Новая конструкция должна 
пройти испытания на агрегате НР-3ВМА-Т № 10110325003 в первой половине 
2015 г.

Плунжерный качающий узел нерегулируемой производительности в агре-
гатах НР планируется заменить на шестеренчатый насос. Преимуществом ше-
стеренчатого качающего узла при тех же расходных характеристиках является 
более низкая стоимость, простота конструкции, а из-за этого и более высокая 
надежность вне зависимости от качества используемого топлива. Шестеренча-
тый качающий узел в НР-3 будет первым подобным насосом, применяемым на 
г/м агрегатах САУ двигателей ОАО «Климов». НР с шестеренчатым качающим 
узлом должен пройти испытания в 2015 г.

Использование микровыключателя в системе управления вертолета для ре-
ализации малого газа было вызвано тем, что агрегат НР-3ВМА-Т при выпуске 
с завода-изготовителя имеет единую настройку регулировочных элементов под 
двигатель ТВ3-117ВМ. Поэтому при установке на двигатель ВК-2500 обязатель-
ным является регулировка тремя регулировочными винтами. Для обеспечения 
чрезвычайного» режима необходимо поднимать настройку г/м регулятора ТК 
на 3%, т. е. закручивать винт «1» на 6–10 оборотов, а в некоторых случаях и до 
12 оборотов. При закручивании винта на 12 оборотов достигается предел по воз-
можной регулировки по винту, что вызывает претензии по эксплуатации.

Профильный кулачок г/м регулятора nтк настроен таким образом, что одно-
временно с поднятием настройки максимального значения поднимается и на-
стройка nтк малого газа, поэтому режим малого газа для ВК-2500 ограничивает-
ся по nтк блоком БАРК-78 по команде от микровыключателя, установленного 
в кабине вертолета и настроенного на Аруд = 10–12°. Однако при некорректной 
настройке микровыключателя были случаи, когда при обратном ходе РУД элек-
тронный регулятор nтк малого газа раньше вступал в работу и режим двигателя 
сбрасывался до малого газа, что приводило к резкому падению мощности. По-
этому г/м кулачок перепрофилирован на поддержание частоты вращения малого 
газа nтк = (74,5 ± 1,5)%, и от микровыключателя в конструкции вертолета можно 
отказаться. Данные мероприятия вводятся в новый агрегат НР-3 ОК, который 
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должен быть взаимозаменяем с агрегатом НР-3ВМА-Т. Испытания агрегата 
НР-3 ОК назначены на первую половину 2015 г.

Остальные г/м агрегаты САУ двигателей ТВ3-117 и ВК-2500 доказали в про-
цессе наработки свою надёжность и их модернизация не планируется.

Другим направлением модернизации САУ серийных двигателей является 
внедрение электронных цифровых блоков в системы САУ и системы контроля 
взамен штатных аналоговых систем разработки 1970-х годов, соответствующих 
уровню развития отечественной электронной и электротехнической про-
мышленности того периода. По этому направлению на ОАО «Климов» про-
водится модернизация САУ двигателей ТВ3-117 и РД-33. Следует отметить, что 
в новых разработках собственно САУ, по сути, совмещаются с системой контро-
ля, обеспечивая безопасную работу двигателя.

Вследствие того, что в эксплуатации имеется большое количество двигате-
лей ТВ3-117ВМ/ВМА, было принято решение взамен электронного регулятора 
двигателя ЭРД-3ВМ/ВМА и регулятора температуры РТ-12-6 установить совре-
менный электронный цифровой регулятор.

В процессе многолетней эксплуатации выявились основные недостатки 
агрегатов ЭРД-3ВМ/ВМА и РТ-12-6, которые и обусловили отказ от этих агре-
гатов при создании двигателя ВК-2500:

1) недостаточная надёжность агрегатов ЭРД-3ВМ/ВМА;
2) отсутствие возможности введения новых программ для повышения надёж-

ности двигателя;
3) работа контрольно-проверочной аппаратуры (КПА) при наземных провер-

ках в пассивном режиме и невозможность произвести накопление и обра-
ботку информации;

4) ограничение объёма информации, фиксируемой в полёте;
5) регулирование программ ограничения ЭРД с помощью винтов, что снижает 

точность настройки;
6) разнесение регуляторов Тг и nтк в два разных электронных блока, что об-

условливает наличие разной контрольно-проверочную аппаратуры.
Целесообразным оказалось установить серийный блок БАРК-78, штатно 

входящий в САУ двигателя ВК-2500. БАРК-78 представляет собой специали-
зированную электронную цифровую вычислительную машину, выполняется 
на современной элементной базе по цифровой схеме. Дело заключается в том, 
что БАРК-78 находится в серийном производстве с 2001 г., у двигателей ТВ3-
117ВМ/ВМА и ВК-2500 одинаковая электросхема, а программно-математиче-
ское обеспечение электронного регулятора должно быть унифицировано. От-
личием являются лишь величины программ ограничений — температуры га-
зов и частот вращений ротора турбокомпрессора. С помощью КПА-78-1 блок 
БАРК-78 можно будет перенастроить как под работу в САУ ВК-2500, так и под 
ТВ3-117ВМ/ВМА.

Применение БАРК-78 позволило кроме повторения функционала агрега-
тов ЭРД-3ВМ/ВМА и РТ-12-6 также внедрить новые функции, повышающие 
надежность, безопасность, а также облегчающие эксплуатацию и ремонт дви-
гателя:
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1) закон ограничения производной 
ÒÊn
• , т. е. «электронный автомат приеми-

стости», который вне зависимости от настройки АП агрегата НР ограничи-
вает скорость нарастания частоты вращения ТК;

2) ограничение температуры газов за турбиной компрессора не по фактиче-
скому замеру, а по синтезированной температуре газов Тгсинт, которая рас-
считывается ПМО и компенсирует инерционность термопары (рисунок), 
что уменьшает повреждаемость горячей части двигателя;

3) передачу информации о параметрах двигателя в цифровой форме в счётчик 
наработки и контроля СНК-78-1;

4) выявление и хранение в энергонезависимой памяти информации об отка-
зах электроцепей и исполнительных механизмов в виде последовательно-
сти состояний всех входных и выходных сигналов, зафиксированных с ча-
стотой дискретизации 25 Гц, а также функциональных отказов и неисправ-
ностей систем двигателя в виде интегральных сигналов;

5) высокую точность регулировки до 0,1%, выполняемую программным спо-
собом;

6) высокую точность поддержания режима — не более ±3°С для контура Тг 
и не более ±0,15% для контуров взлетного и «чрезвычайного» режимов; 

7) расчет значений текущей физической и располагаемой мощности двигате-
ля и определение режима работы двигателя по косвенным параметрам;

8) углубленный контроль состояния двигателя, обеспечивающий качественно 
новый подход к диагностике двигателя, сокращающий время на локализа-
цию отказов.

Важным преимуществом применения цифрового регулятора БАРК-78 яв-
ляется возможность оперативно устранять в ПМО программные и функцио-
нальные ошибки, а также вносить изменения, обеспечивающие реализацию 
новых функций систем двигателя или контроля, если они не требуют изменения 
конструкции БАРК-78.

Модернизация САУ двигателей РД-33 также проводится для устранения 
недостатков г/м агрегатов и внедрения современного цифрового регулятора.

Недостатками г/м агрегатов двигателя РД-33 являются:

 — реализация функции управления плунжерным насосом в отдельном агре-
гате АУНП-59, который монтируется на агрегат РСФ, вследствие чего ус-
ложняется общая конструкция и затрудняется доступ к ряду регулировок на 
агрегате РСФ без демонтажа АУНП-59;

 — реализация функции ограничения времени приемистости в отдельном 
агрегате КП-59, вследствие чего усложняется общая конструкция;

 — отсутствие в агрегате РТФ-59Б клапана, предназначенного для включения 
и выключения с гистерезисом запорного клапана 3-го коллектора, что при-
водит в некоторых случаях к невключению 3-го форсажного контура.

На серийных двигателях РД-33 планируется провести модернизацию г/м 
агрегатов — внедрение аналогичных агрегатов более современного двигателя 
РД-33МК. Планируется замена штатных агрегатов: насос-регулятора НР-59А, 
регулятора сопла и форсажа РСФ-59А, распределителя топлива форсажного 
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РТФ-59Б — соответственно на агрегаты НР-59АК, РСФ-59АК, РТФ-59МК. 
Такая замена позволит исключить г/м агрегаты: клапан приемистости КП-59, 
работающий совместно с НР-59А и агрегат управления насосом плунжерным 
АУНП-59, работающим в паре с РСФ-59А. Агрегат КП-59 может быть исключен 
вследствие того, что в агрегате НР-59АК исключена г/м блокировка вступления 
в работу электронного регулятора по величине nтк = (76–81)%; таким образом, 
может быть реализован закон ограничения 

ÒÊn
• , имитирующий работу клапана 

приемистости. Агрегат АУНП-59 может быть исключен вследствие того, что узел 
управления плунжерным насосом находится в корпусе агрегата РСФ-59АК. Ис-
ключение агрегатов КП-59 и АУНП-59 уменьшит общую массу САУ и облегчит 
ремонтные работы по двигателю из-за сокращения количества трубопроводов. 
Агрегат РТФ-59МК получил клапан, предназначенный для включения и вы-
ключения с гистерезисом запорного клапана 3-го коллектора для корректной 
работы форсажной камеры сгорания.

Характер изменения температуры газов Тг (1) и синтезированной Тгсинт (2)  
на частичной приёмистости
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Внедрение новых агрегатов на серийные двигатели РД-33 партия 2С се-
рия 2, РД-33 серия 3 планируется после проверки работоспособности агрега-
тов НР-59АК, РСФ-59АК за ресурс 1000 часов в составе двигателя РД-33МК 
№ К4200013005. Агрегат РТФ-59МК является серийным агрегатом и использу-
ется на двигателе РД-93. однако имеет смысл только одновременная замена всех 
трех агрегатов. Такая модернизация позволит облегчить эксплуатацию, повы-
сить надежность, частично унифицировать САУ двигателей РД-33, РД-93 и РД-
33МК. 

Для двигателя РД-33 взамен штатных аналоговых блока предельных регу-
ляторов БПР-88 и блока предельных команд БПК-88 внедряется блок автома-
тического регулирования и контроля БАРК-88, совмещающий в себе функции 
указанных агрегатов, а также имеющий ряд дополнительных функций.

Недостатки агрегатов БПР-88 и БПК-88 схожи с проблемами использова-
ния агрегатов ЭРД-3ВМ/ВМА и РТ-12-6:

1) недостаточная надёжность БПР-88;
2) производство БПК-88 находится на Украине;
3) большой вес и объём агрегатов, особенно КПА, для их наземного обслужи-

вания;
4) работа КПА в пассивном режиме;
5) отсутствие возможности адаптации программ управления к условиям по-

лёта и введения новых программ для повышения надёжности двигателя;
6) ограничение объёма информации, фиксируемой в полёте, отсутствие воз-

можности получать информацию о полете от самолетных систем;
7) регулирование программ ограничения в БПР-88 с помощью винтов, что 

снижает точность настройки.

БАРК-88 является вновь разработанным агрегатом, созданным по подо-
бию аналогичных серийных агрегатов БАРК-93 и БАРК-42. Агрегат обладает 
высокой надёжностью и отказоустойчивостью, имеет большие вычислитель-
ные мощности, благодаря чему существенно повышается качество управления. 
С блоком БАРК-88 планируется использовать КПА, выполненную на базе спе-
циализированного персонального защищённого компьютера.

Применение БАРК-88 на двигателе РД-33 позволяет получить аналогичные 
внедрению БАРК-78 на ТВ3-117ВМ/ВМА преимущества. Кроме этого, БАРК-
88 выполняет функции подсчета наработки двигателя, включая циклическую 
и эквивалентную наработки, что позволяет исключить электромеханические 
счетчики наработки ЭСВ-3.

Для БАРК-88 изначально планировалось реализовать дополнительно 
и функции системы запуска и заменить автомат запуска двигателя АПД-88, 
однако для такой конфигурации необходима существенная доработка объекта. 
Признак работы с АПД-88 или без него задается с помощью контрольно-про-
верочной аппаратуры (КПА). В этом случае два агрегата БАРК-88 заменят пять 
агрегатов на силовую установку, что позволит значительно уменьшить массу 
агрегатов и кабелей связи системы управления силовой установкой и объём, за-
нимаемый электронными блоками. 
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БАРК-88 может совместно работать как с агрегатов НР-59А, так и с агрега-
том НР-59АК, но в случае работы с НР-59А при nтк < (76–81)% БАРК-88 не будет 
влиять на расход топлива в двигатель.

Для скорейшего внедрения БАРК-88 в САУ двигателей РД-33 была раз-
работана методика по замене в эксплуатации на самолете МиГ-29, с учетом 
опробования с запуском двигателей двух блоков предельных регуляторов БПР-
88 и двух блоков предельных команд БПК-88 на два блока автоматического ре-
гулирования и контроля БАРК-88. В настоящее время происходит внедрение 
БАРК-88 в САУ РД-33. На шести самолетах МиГ-29 проводится замена блоков 
БПР-88 и БПК-88 на агрегат БАРК-88 и проводится лидерная эксплуатация мо-
дернизированной системы регулирования двигателей РД-33 и контрольно-про-
верочной аппаратуры КПА-88.

Если модернизация г/м агрегатов САУ двигателей ТВ3-117, ВК-2500, 
РД-33 позволит устранить существующие неисправности, то внедрение новых 
цифровых электронных регуляторов БАРК-78 и БАРК-88 даст возможность по-
высить точность регулирования, надежность горячей части, расширить возмож-
ности системы контроля, облегчить эксплуатацию, а также создать задел для по-
степенного расширения функционала САУ путем модернизации ПМО.
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ПРОГРАММНОЕ СРЕДСТВО НАСК САУ ДВИГАТЕЛЕЙ  
КАК ПОСТАВЛЯЕМОЕ ИЗДЕЛИЕ

В статье рассматриваются отличительные особенности наземного автома-
тизированного средства контроля (НАСК) в виде программного средства, предна-
значенного для установки в разработанные другими организациями программно-
аппаратные системы контроля. На основе действующей нормативно-технической 
документации обоснованно предложен способ контроля качества поставляемого 
программного средства отделами технического контроля (ОТК) и представитель-
ствами заказчика (ПЗ) на предприятии. Принятый способ контроля качества по-
зволяет, с одной стороны, проверить в достаточном объеме выполнение требований 
программного средства по назначению для каждой вновь выпускаемой версии про-
граммного обеспечения (ПО) и, с другой стороны, обеспечить корректность записи 
данных на входящий в состав программного средства носитель информации. Рассмо-
трены особенности, сопряженные с процессами изготовления, испытаний, приемки 
и поставки программного средства. Проанализированы недостатки и преимущества 
данного решения.
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Введение

Наземные автоматизированные средства контроля (НАСК), разработан-
ные и производимые на ОАО «Климов», являются средствами контроля силовой 
установки, а также включают средства диагностирования и выявления неис-
правностей. Основными их предназначениями являются:

 — автоматизированный контроль состояния силовой установки и бортового 
оборудования;

 — автоматизированный поиск неисправностей агрегатов и узлов силовой 
установки;

 — представление результатов контроля и диагностирования в виде обработан-
ной информации на экране специального компьютера, ее запись в предна-
значенные для этого файлы и сохранение их в специальной базе данных 
с возможностью сортировки данных по всем обслуживаемым в данной 
эксплуатирующей организации летательным аппаратам (ЛА), двигателям, 
блокам автоматического регулирования и контроля (БАРК), являющимся 
агрегатами двигателя, а также по турбостартерам и коробкам самолетных 
агрегатов (КСА);

 — ввод в БАРК установочных параметров программ ограничения и управле-
ния двигателем.

В частности, НАСК реализует считывание, перенос и отображение по-
летной информации из БАРК непосредственно с борта летательного аппарата 
и экспресс-анализ полученной информации; подсчет наработок агрегатов си-
ловой установки на различных режимах работы и диагностирование агрегатов 
и узлов силовой установки для дальнейшей оценки и прогнозирования их тех-
нического состояния.

Весь комплекс данных мероприятий выполняется при участии квалифици-
рованных операторов и инженеров, обслуживающих НАСК. 

На предприятии ОАО «Климов» разработаны следующие серийные изделия 
НАСК: программно-аппаратные информационно-диагностические комплек-
сы ИДК-42 для эксплуатации двигателей РД-33МК, ИДК-93 для эксплуатации 
двигателей РД-93, контрольно-проверочная аппаратура КПА-78 для эксплуата-
ции двигателей ВК-2500.

При модернизации электронной части САУ двигателей РД-33 — установки 
агрегатов БАРК, помимо задачи разработки контрольно-проверочной аппарату-
ры КПА-88 в виде программно-аппаратных комплексов, возникла задача уста-
новки специального программного обеспечения (СПО) в разработанные други-
ми организациями программно-аппаратные комплексы, модернизируемые со-
вместно с модернизацией САУ двигателей (например, система СКД-33).

Для сохранения прав разработчика (ОАО «Климов2) было принято реше-
ние не продавать данное специальное программное обеспечение (СПО) в сто-
роннюю организацию, а продавать ей исполнение изделия — программное сред-
ство (ПС) — с правом установки СПО только на один программно-аппаратный 
комплекс, разработанный этой организацией.
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Решение подобной задачи поставки ПС потребовало пересмотра принятого 
для ранее разработанных и серийной выпускаемых изделий КПА и ИДК поряд-
ка контроля качества выпускаемой продукции со стороны ОТК и ПЗ. В статье 
рассматривается процесс производства, испытаний и поставки такого ПС как 
серийной продукции, связанные с этим трудности и особенности и обоснование 
принятого подхода. Выделение ПС из аппаратно-программного комплекса как 
самостоятельного исполнения изделия для серийного производства является 
новым и актуальным решением. В работе показаны преимущества и недостатки 
такого подхода.

Состав, назначение и особенности программных средств НАСК

Основу программно-аппаратных комплексов (ИДК-42, ИДК-93, КПА-78) 
представляет персональная портативная электронно-вычислительная машина 
(ППЭВМ), оснащенная специальным программным обеспечением для выпол-
нения функций НАСК, работающая в операционной среде, установленной на 
ППЭВМ (совместимые операционные системы). Разработанные НАСК явля-
ются единственными для перечисленных типов двигателей и применяются при 
регламентных работах, а также для локализации и устранения неисправностей, 
выявленных при анализе параметров, зарегистрированных бортовыми система-
ми. Особенностью таких НАСК является возможность получать данные с часто-
той регистрации, определяемой цифровой САУ двигателя и существенно превы-
шающей частоту регистрации данных бортовыми системами. Возможности ана-
лиза данных от агрегатов БАРК с применением КПА и ИДК получили высокую 
оценку эксплуатирующего персонала.

Перейдем к более подробному рассмотрению состава и особенностей ПС 
НАСК. Согласно требованиям ГОСТ РВ 51717-2001 в комплект поставки ПС 
должны входить:

 — носитель, содержащий программу, или набор инсталляционных программ;
 — программные эксплуатационные документы.

С одной стороны, такое исполнение изделия имеет ряд преимуществ:
 — отсутствие необходимости поставки в комплексе с аппаратной частью (спе-
циализированным компьютером (СК)), что ускоряет процесс производства 
и поставки изделия;

 — наличие отказов оборудования исключено ввиду отсутствия аппаратной ча-
сти, за исключением возможного повреждения носителя информации, что 
может быть компенсировано поставкой дубликата электронного носителя 
в короткие сроки;

 — в процессе испытаний ПС проверка на стойкость и устойчивость к внеш-
ним воздействующим факторам (ВВФ) относится только к упаковке, кото-
рая должна по своим характеристикам обеспечивать сохранность электрон-
ного носителя с программой и прилагаемой документацией;

 — поставляемое ПС может устанавливаться на различные аппаратные плат-
формы, что дает продукту бόльшую мобильность.



190

С другой стороны, поставка изделия в виде ПС имеет ряд особенностей:

 — требуется программная совместимость: установка ПО может осуществлять-
ся только на СК, программная среда которых совместима с СПО ПС;

 — требуется аппаратная совместимость: ресурсы СК должны быть не хуже ре-
сурсов СК, на котором производились испытания СПО при его разработке;

 — для поставки ПС необходимо заключение лицензионного соглашения, по-
зволяющего использовать ПС только для одного программно-аппаратного 
комплекса, разработанного этой организацией и закупленного потребите-
лем;

 — для изготовления экземпляров ПС в условиях производства необходимо 
специализированное автоматизированное рабочее место (АРМ), удовлет-
воряющее соответствующим техническим требованиям;

 — необходимо проверять качество и работоспособность ПС. 

Таким образом, ПС является по своей сути автономным продуктом, однако 
для проверки его функциональности в полном объеме при проведении испыта-
ний его необходимо устанавливать на СК. Кроме того, испытания СПО, запи-
санного на ПС, также требуется проводить и на стенде.

Однако, поскольку в ПС отсутствует аппаратная часть, требования по ча-
сти стойкости и устойчивости к ВВФ перекладываются на покупателя, который 
приобретает данное ПС. Главное, что продуктом здесь является электронный 
носитель с документацией в упаковке, в качестве которой предложено исполь-
зовать покупные кейсы, поставляемые с приемкой «5».

Если у потребителя имеется СК с установленной на ней программной сре-
дой, совместимой с СПО разных видов КПА/ИДК и СПО производителей дру-
гих НАСК, которая при этом успешно прошла испытания на стойкость и устой-
чивость к ВВФ, то на этот СК потребитель может установить специализирован-
ное программное обеспечение НАСК других производителей. Безусловно, это 
выполнимо также и при соблюдении аппаратной совместимости. В результате 
применение программных средств различных производителей НАСК в составе 
единого комплекса кардинальным образом увеличивает надежность этого ком-
плекса, так как наличие аппаратной части сведено к минимуму. Также каждый 
производитель освобождается от проведения дорогостоящей и длительной про-
цедуры испытаний на стойкость и устойчивость к ВВФ, поскольку в комплект 
поставки входит только электронный носитель с СПО и эксплуатационной до-
кументацией.

Порядок испытаний программных средств

Требования ГОСТ РВ 51719-2001 устанавливают, что «испытания про-
граммного средства должны осуществляться методом тестирования либо ме-
тодом моделирования в соответствии с составом и процедурами проверки, ис-
пользуемыми в процессе испытаний, согласованными установленным поряд-
ком». В качестве методики испытаний для программных средств разработки 
ОАО «Климов» используется метод тестирования — испытания программного 
обеспечения на ПЭВМ, отвечающей заданным требованиям по аппаратному 
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и программному обеспечению. Данный вид испытаний назначен в соответствии 
с ГОСТ 16504-81.

Комплекс мероприятий по изготовлению серийного поставляемого ПС, 
как и любого изделия, проводится согласно маршрутно-операционному тех-
нологическому процессу, включающему также приемо-сдаточные испытания 
(ПСИ) в соответствии с ГОСТ РВ 15.307-2002 Входящий в ПС носитель с за-
писанным на него ПО проходит следующие проверки: проверку указанного на 
электронном носителе и на этикетке заводского номера на соответствие номе-
ру комплекта; проверку правильности указания на электронном носителе и на 
этикетке номера версии ПО на соответствие комплекту программной докумен-
тации; проверку корректности записи данных на электронный носитель путем 
сверки контрольной суммы фактически записанных на носителе данных с эта-
лонным значением контрольной суммы.

Очевидно, что указанный порядок контроля не включает в себя контроль 
выполнения требований к ПС по назначению и сводится к формализованному 
контролю продукции. Для проведения проверки ПС на выполнение требований 
по назначению СПО необходимо записать на ППЭВМ из состава программно-
аппаратного комплекса НАСК и произвести проверку его функционирования 
в составе НАСК с набором оборудования для связи с агрегатами типа БАРК по 
программе проверки программно-аппаратного комплекса. Очевидно, что для 
различных номеров изделий вида «программное средство» также можно выпол-
нить указанную проверку на целевой технологической ППЭВМ. Принимая во 
внимание идентичность выпускаемых программных средств и использование 
одной той же ППЭВМ, выполнение такой проверки для каждого экземпляра 
серийного ПС явно нецелесообразно, достаточно провести подобную проверку 
однократно только при изменении версии ПС либо при изменении требований 
к ПЭВМ. 

Указанные выше соображения и требования ГОСТ 51719-2001, ГОСТ 16504-
81, ГОСТ РВ 15.307-2002 легли в основу корректировки стандарта организации 
СТО 7543610.02.253-2014, в который был включен раздел о порядке изготовле-
ния и отправки ПС в сторонние организации. Все это позволило окончательно 
сформировать и согласовать с представительством заказчика технологический 
процесс изготовления и приемки изделий вида ПС:

а) при введении новой версии СПО для первого поставляемого экземпляра 
ПС выполняется проверка функционирования СПО на ППЭВМ в объеме, кото-
рый является достаточным для обеспечения корректной работы поставляемого 
ПС;

б) в дальнейшем при изготовлении последующих экземпляров ПС соответ-
ствие ПО контролируется сверкой значения контрольной суммы записанных на 
электронный носитель данных с эталонным значением для программного обе-
спечения, проверенного по п. а), причём сверка проводится в процессе ПСИ 
данного ПС на специализированном АРМ управления документации в присут-
ствии представителя заказчика;

в) осуществляется проверка соответствия изделия по внешнему виду, на-
личию и правильности оформления входящих в состав программного средства 
документации и упаковки.
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Весь перечисленный комплекс мероприятий отражен в маршрутно-опера-
ционном технологическом процессе ТП.С (ВИКМ.468222.016-02)(000).

Приведенная процедура испытаний ПС признана достаточной для обеспе-
чения качества поставляемого продукта, и успешное ее прохождение гарантиру-
ет надежную работу в процессе эксплуатации.

Заключение

В данной статье рассмотрены особенности процесса испытаний, приемки 
и поставки изделий НАСК в виде программного средства на ОАО «Климов». 
Дано обоснование принятого подхода и изложены общие принципы принятого 
на ОАО «Климов» технического процесса производства, испытаний и контроля 
качества продукции.

Представленные в статье материалы могут быть полезны предприятиям, 
осуществляющим изготовление программных средств при их приемке службами 
качества предприятий и ПЗ. 

УДК 62-503.57
Е. В. Чичерова
ОАО «Климов», Санкт-Петербург 
proffgrand@mail.ru

РАЗРАБОТКА АДАПТИВНОГО ФИЛЬТРА НИЗКОЧАСТОТНЫХ 
КОЛЕБАНИЙ В КАНАЛЕ ИЗМЕРЕНИЯ ЧАСТОТЫ ВРАЩЕНИЯ 
СИЛОВОЙ ТУРБИНЫ ГАЗОТУРБИННОГО ДВИГАТЕЛЯ

В настоящей статье предлагается алгоритм адаптивной фильтрации входного 
сигнала частоты вращения силовой турбины от низкочастотных колебаний, посту-
пающих из несущей системы вертолёта. Фильтрация осуществляется с помощью 
адаптивного notch-фильтра. Фильтр уменьшает коэффициент передачи на заданной 
частоте, практически не изменяя его на остальных частотах, а алгоритм адаптации 
автоматически подстраивает параметры notch-фильтра для фильтрации определён-
ной частоты колебаний.

Введение

В процессе работы двигателя в составе вертолёта возможно появление низ-
кочастотных колебаний. Их причиной могут быть, например, крутильные коле-
бания, идущие из несущей системы. Ряд проведённых исследований показыва-
ет, что попадание рабочих частот системы автоматического управления (САУ) 
двигателем в резонанс с частотами, идущими из несущей системы вертолёта, мо-
жет вызвать потерю запасов устойчивости и отрицательно повлиять на качество 
регулирования параметрами двигателя.
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Устранить низкочастотные крутильные вибрации в несущей системе сред-
ствами автоматики двигателя весьма сложно. Проще отфильтровать низкоча-
стотные гармонические шумы из входного сигнала. В результате фильтрации эти 
колебания не будут влиять на работу системы управления двигателем и не будут 
отображаться системой контроля (мониторинга).

Постановка задачи

При проведении лётно-конструкторских испытаний (ЛКИ) одного из дви-
гателей в составе вертолёта в режиме ограничения частоты вращения силовой 
турбины были зафиксированы колебания параметров двигателя с частотой 
3–5 Гц. Анализ причин колебаний, проведённый на математической модели, 
показал, что их источником может являться несущая система вертолёта. На ос-
новании расчётов установлено, что в спектре собственных частот несущей си-
стемы имеются крутильные колебания порядка 3,4 Гц, 4,8 Гц и 28,4 Гц. На ри-
сунке 1 приведён фрагмент амплитудно-частотной характеристики исследуемой 
несущей системы вертолёта.

Колебания частотой 3,4 и 4,8 Гц, проходя через датчик частоты вращения 
силовой турбины в электронный регулятор, могут повлиять на устойчивость 
и качество работы системы управления двигателем. Колебания частотой 28 Гц, 
близкие к половине тактовой частоты электронного регулятора, могут нарушить 
его работу.

Рис. 1. Амплитудно-частотная характеристика несущей  
системы вертолёта. Фрагмент

Одним из способов подавления низкочастотных колебаний является 
уменьшение коэффициента усиления при производной ПД-регулятора контура 
управления частотой вращения силовой турбины. В этом случае колебания ча-
стотой 3,4 Гц практически прекращаются, однако на других частотах колебания 
сохраняются.
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Более эффективным способом подавления низкочастотных составляющих 
гармонических шумов в канале измерения частоты вращения силовой турбины 
является фильтрация входного сигнала nСТ. Фильтрация может быть осущест-
влена с помощью notch-фильтра (от англ. notch filter — фильтр-пробка) — узко-
полосного заграждающего фильтра, позволяющего уменьшить коэффициент 
передачи входного сигнала в узком диапазоне выбранных частот, практически 
не изменяя коэффициент усиления вне выбранного диапазона [1].

Для эффективной работы фильтра в широком частотном диапазоне может 
быть использован алгоритм автоматической подстройки параметров фильтра 
под текущую частоту колебаний nСТ. 

Синтез notch-фильтра

Notch-фильтр представляет собой линейное динамическое звено второго 
порядка, которое описывается линейным дифференциальным уравнением вида
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где x(t) — сигнал на входе в фильтр, y(t) — сигнал на выходе из фильтра.
Этому уравнению соответствует передаточная функция вида
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Параметры ξ1, ξ 2 и w являются настраиваемыми параметрами фильтра [2, 3].
Формулу (2) можно переписать в виде
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где ξ = ξ1, а n = ξ1/ξ2. Значение параметра ξ в выражении (3) при n = ξ1/ξ2 = const 
определяет ширину полосы фильтрации. Отношение n = ξ1/ξ2 определяет глуби-
ну фильтрации (степень ослабления сигнала) на частоте w, а величина w — зна-
чение подавляемой частоты.

На рисунке 2 приведены логарифмическая амплитудно-частотная (ЛАЧХ) 
и фазо-частотная (ЛФЧХ) характеристики notch-фильтра.

Получим разностное уравнение, описывающее работу notch-фильтра в дис-
кретной системе. Для этого представим выражение (1) в виде

  
2 2

2 1( ) 2 ( ) ( ) ( ) 2 ( ) ( )i i i i i iy T y T y T x T x T x T
•• • •• •

+ ξ w + w = + ξ w + w , (4)

где T = iΔt — время работы дискретной системы; i — номер дискретного отсчёта 
времени, i = 0, 1, 2, 3, … I; I — количество дискретных отсчётов времени; Δt — 
время между двумя последовательными отсчётами (период дискретизации).
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Рис. 2. ЛАЧХ и ЛФЧХ notch-фильтра для w = 3.4 Гц и различных значений параметров 
ξ1 и ξ 2

Выражение (4) может быть переписано с использованием первых и вторых 
разделённых разностей (дискретный аналог 1-й и 2-й производных) [4, 5]:

  
1( ) ( )

( ) i i
i

x T x T
x T

t

•
--

=
D

, (5)

 1 2
2

( ) 2 ( ) ( )
( ) i i i
i

x T x T x T
x T

t

••
- -- +

=
D

, (6)

  
1( ) ( )

( ) i i
i

y T y T
y T

t

•
--

=
D

, (7)

 1 2
2

( ) 2 ( ) ( )
( ) i i i
i

y T y T y T
y T

t

••
- -- +

=
D

. (8)

Пусть ωT = 1/Δt — тактовая частота цифровой САУ. Тогда выражение 
(4) с учётом (5)–(8) может быть переписано в виде

  

2 2 2 2
1 2 2 2 1

2 2 2 2
1 2 2 2 1

2 2 2

2 2 2
Ò i T i Ò i T i T i i

Ò i T i Ò i T i T i i

y y y y y y

x x x x x x
- - -

- - -

w - w + w + ξ w w - ξ w w + w =

= w - w + w + ξ w w - ξ w w + w  
(9)

Из последнего выражения получаем формулу для вычисления yi:

 

2
1 2

12 2
2 2

1
1 2 22 2

2 2

1 2 ( / ) ( / ) 2(1 ( / ))1
1 2 ( / ) ( / ) 1 2 ( / ) ( / )

2(1 ( / ))1 1 ( ).
1 2 ( / ) ( / ) 1 2 ( / ) ( / )

T T T
i i i

TT T T T

T
i i i

T T T T T

y x y

x x y

-

- - -

+ ξ w w + w w + ξ w w
= + -

w+ ξ w w + w w + ξ w w + w w
+ ξ w w

- + -
w + ξ w w + w w + ξ w w + w w  

(10)
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Обозначим
2

1
1 2

2

1 2 ( / ) ( / )
1 2 ( / ) ( / )

T T

T T

K
+ ξ w w + w w

=
+ ξ w w + w w

,               2
2 2

2

2(1 ( / ))1
1 2 ( / ) ( / )

T

T T T

K
+ ξ w w

=
w + ξ w w + w w

,

1
3 2

2

2(1 ( / ))1
1 2 ( / ) ( / )

T

T T T

K
+ ξ w w

=
w + ξ w w + w w

, 
4 2

2

1
1 2 ( / ) ( / )T T

K =
+ ξ w w + w w

.

Тогда формула для вычисления yi (фильтрованной величины параметра x) 
запишется в виде

  1 2 1 3 1 4 2 2( )i i i i i iy K x K y K x K x y- - - -= + - + - . (11)

Если обозначить y = nСТ filter, x = nСТ, тогда уравнение (11) может быть запи-
сано в виде

  nСТ filter i = K1nСТ i + K2nСТ filter i–1 – K3nСТ i–1 + K4 (nСТ i–2 – nСТ filter i–2). (12)

Здесь y — отфильтрованное значение частоты вращения силовой турбины, 
x — исходное неотфильтрованное значение частоты вращения силовой турбины.

Выражение (12) представляет собой разностное уравнение, описывающее 
работу notch-фильтра в дискретной системе, используемого для фильтрации 
низкочастотных гармонических шумов в канале измерения частоты вращения 
силовой турбины.

Отметим следующие свойства коэффициентов K1, K2, K3 и K4 как функций 
параметров ωT и ω.

1) При ωT → ∞, т. е. по мере приближения к непрерывной системе, коэффи-
циенты K1 и K4 стремятся к 1, а коэффициенты K2 и K3 — к нулю. Иными 
словами, текущее значение выходного сигнала будет зависеть от текущего 
значения входного сигнала и от разности входного и выходного сигналов 
за 2 шага. Значения xi–1 и yi–1 на предыдущем шаге на величину yi не влияют.

2) При ω = ωT, т. е. когда фильтруемая частота равна тактовой частоте цифро-
вой САУ, коэффициент K1 достигает минимума, равного 1 2(1 ) / (1 )+ ξ + ξ , 
независимо от величины тактовой частоты ωT. Коэффициент K2 также не 
зависит от частоты ωT и равен 21/[2(1 )]+ ξ . Коэффициенты K2 и K3 равны 
соответственно 2 22(1 ) / TK = + ξ w  и 3 12(1 ) / TK = + ξ w , и оба убывают об-
ратно пропорционально тактовой частоте.

Работа фильтра проверена для двух видов входных сигналов — гармониче-
ского и сигнала частоты вращения силовой турбины двигателя, взятого из ма-
териалов лётных испытаний. Результаты работы фильтра представлены на ри-
сунках 3 и 4 соответственно. На рисунке 3 показана фильтрация синусоидаль-
ного сигнала амплитудой 0,5 и частотой 3,5 Гц, на рисунке 4 приведён резуль-
тат фильтрации входного сигнала частоты вращения силовой турбины, взятого 
из материалов ЛКИ. 
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Рис. 3. Результат фильтрации синусоидаль-

ного сигнала с помощью notch-фильтра
Рис. 4. Результат фильтрации входного 

сигнала частоты вращения силовой 
турбины газотурбинного двигателя 

с помощью notch-фильтра. Фрагмент

Кривые, изображенные на рисунках 3 и 4 сплошной линией, показывают 
изменение входного нефильтрованного сигнала, а кривые, изображённые пун-
ктиром, показывают изменение сигнала на выходе из notch-фильтра, настро-
енного на частоту 3,5 Гц. На графиках видно, что после фильтрации амплитуда 
гармонического шума существенно снижается.

Для количественной оценки эффективности фильтрации оценим ампли-
туду нефильтрованного сигнала и сигнала, пропущенного через notch-фильтр, 
а также вычислим величину среднеквадратичного отклонения этих сигналов от 
их среднего значения.

Как видно на рисунках 3–4, амплитуда синусоидального сигнала уменьша-
ется в 8 раз, а сигнала частоты вращения силовой турбины — в 2–2,5 раза.

Расчёт среднеквадратичного отклонения выполним по формуле

  

__
2

1

1 ( )
n

i
i

x x
n =

σ = -∑ , (13)

где xi — i-е значение сигнала на выбранном диапазоне; 
__
x  — среднее арифмети-

ческое значение сигнала на выбранном диапазоне.
В результате расчётов установлено, что среднеквадратичное отклонение си-

нусоидального сигнала от его среднего значения уменьшается в 7,5 раз, а сигна-
ла частоты вращения силовой турбины — в 2,6 раза.

Таким образом, фильтрация сигнала с датчика частоты вращения силовой 
турбины, поступающего в цифровую САУ, позволяет существенно снизить ам-
плитуду колебаний параметров двигателя и избежать резонанса, который может 
вызвать попадание низкочастотной части спектра собственных частот крутиль-
ных колебаний несущей системы вертолёта в контуры системы управления дви-
гателем.
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Исследование качества фильтрации сигнала переменной частоты 
с помощью notch-фильтра

При анализе полётных данных установлено, что при работе цифровой САУ 
в режиме ограничения частоты вращения силовой турбины частота колебаний 
параметра nСТ изменяется в пределах от 4 до 7 Гц. В некоторых случаях возможно 
появление более высокочастотных составляющих (рис. 5).

Рис. 5. Изменение частоты гармонических колебаний сигнала nСТ в зависимости от 
режима работы двигателя

Из графика, приведённого на рисунке 5, видно, что при нахождении вер-
толёта на режиме «Взлёт» (с 602-й по 1390-ю сек) частота колебаний сигнала nСТ 
изменяется в пределах от 4,4 до 7,4 Гц. Среднее значение частоты колебаний со-
ставляет около 5,7 Гц. На остальных режимах частота колебаний сигнала nСТ из-
меняется от 3,7 до 10 Гц.

На рисунке 6 представлен результат фильтрации синусоидального сигнала 
с переменной частотой, изменяющейся в диапазоне от 3 до 7 Гц. Notch-фильтр 
настроен на частоту 3,5 Гц.

Как видно из графика на рисунке 6, наилучшим образом фильтруются те 
гармонические колебания, частота которых совпадает или близка к частотной 
настройке notch-фильтр.

Рис. 6. Результат фильтрации синусоидального сигнала  
переменной частоты с помощью notch-фильтра,  

настроенного на частоту 3,5 Гц
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В связи с этим для улучшения качества фильтрации сигнала nСТ необходи-
мо, чтобы notch-фильтр обладал возможностью автоматической настройки па-
раметров на резонансную частоту крутильных колебаний, поступающих из не-
сущей системы.

Алгоритм автоматической настройки параметров notch-фильтра под 
текущую частоту гармонического сигнала

Идея алгоритма автоматической настройки параметров notch-фильтра на 
определённую частоту гармонических колебаний заключается в вычислении 
времени tk, за которое произошло k колебаний. Определить количество колеба-
ний входного сигнала можно по числу смены знака производной при прохожде-
нии кривой через экстремумы, например через точки максимумов. В этом случае 
количество колебаний вычисляется по формуле

  k = (Cmax – 1), (14)

где Cmax — число смены знака первой производной входного сигнала при про-
хождении переходной характеристики через точку макси мума.

Текущая частота гармонических колебаний определяется из выражения
  ω(xi) = k/tk, (15)

где tk — время, за которое произошло k колебаний.
При реализации данного алгоритма в кодах цифровой САУ программный 

счётчик вычисляет время tk, за которое первая производная сигнала nСТ изменила 
свой знак при прохождении через точки максимумов в количестве Cmax. Далее по 
формуле (14) производится расчёт искомой частоты гармонических колебаний 
сигнала nСТ. 

Следует также отметить, что программная реализация алгоритма содер-
жит описание случаев, когда первая производная входного сигнала равна нулю 
(рис. 7).

Рис. 7. Формы колебаний входного сигнала

Чтобы избежать приравнивания точек на участке 2–3 к экстремумам в ал-
горитме учитывается знак второй производной. Если на каком-либо из участков 
переходной кривой величина ÑÒn

••
= 0, то этот участок при вычислении Cmax иг-

норируется.
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На рисунке 8 представлены результаты фильтрации сигнала nСТ с помощью 
notch-фильтра, использующего и не использующего алгоритм автоматической 
настройки параметров под текущую частоту гармонического сигнала.

Рис. 8. Результаты фильтрации сигнала nСТ с помощью notch-фильтра, настроенного на 
постоянную (3 и 7 Гц) и переменную частоту. Фрагмент

Из рисунка 8 видно, notch-фильтр, настроенный на частоту 7 Гц — близкую 
к частоте фильтруемого сигнала, обеспечивает лучшее качество фильтрации, 
чем notch-фильтр, настроенный на частоту 3 Гц. При этом наилучшее качество 
фильтрации обеспечивает фильтр с автоматической настройкой параметров под 
текущую частоту входного сигнала.

Таким образом, приведённый выше алгоритм автоматической настройки 
параметров notch-фильтра под текущую частоту гармонических колебаний по-
зволяет существенно повысить качество фильтрации низкочастотных гармони-
ческих шумов в канале измерения nСТ. 

Заключение
В настоящей статье приведено описание алгоритма фильтрации низко-

частотных колебаний в канале измерения частоты вращения силовой турбины 
газотурбинного двигателя с помощью адаптивного notch-фильтра. Анализ эф-
фективности работы фильтра показал, что фильтрация сигнала датчика частоты 
вращения nСТ, поступающего в цифровую САУ, позволяет в 2–2,5 раза снизить 
амплитуду колебаний параметров двигателя, а алгоритм автоматической на-
стройки параметров фильтра под текущую частоту сигнала существенно улуч-
шает качество фильтрации.
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ПРИНЦИПЫ ПОСТРОЕНИЯ БЕСПРОВОДНОЙ 
РАСПРЕДЕЛЁННОЙ СИСТЕМЫ АВТОМАТИЧЕСКОГО 
УПРАВЛЕНИЯ ПЕРСПЕКТИВНОГО ДВИГАТЕЛЯ

В настоящей статье излагаются проблемы современной системы автоматиче-
ского управления авиационного двигателя и предлагается концепция построения 
системы управления нового поколения с распределённой архитектурой, интеллекту-
альными модулями и беспроводными датчиками.

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 производительности, надёжности, безопасности, экономичности и другим 
параметрам. Обеспечить эти требования можно не только средствами конструк-
тивных решений, но и модернизацией системы автоматического управления 
(САУ) авиадвигателя. Одним из перспективных решений в этом направлении 
является создание цифровой САУ с распределённой архитектурой и интеллекту-
альными беспроводными модулями и датчиками.

Архитектура современной цифровой системы управления ГТД

Современные электронные системы управления авиационных ГТД строят-
ся на базе концепции FADEC (от англ. Full Authority Digital Engine Control — циф-
ровая электронная система с полной ответственностью). Такие системы постро-
ены по централизованному принципу, когда все задачи по обработки сигналов, 
формированию алгоритмов и программ управления, а также контролю и диа-
гностике системы осуществляются в центральном вычислительном устройстве 
цифровой САУ. 

На рисунке 1 представлена структурная схема современной электронной 
системы управления авиационного двигателя, построенной по централизован-
ному принципу.

Система работает следующим образом. По измерительным каналам на вход 
центрального вычислительного устройства поступают сигналы от датчиков, из-
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меряющих параметры двигателя, положения органов управления гидромехани-
ческих агрегатов, параметры ЛА, параметры атмосферы и команды экипажа. 
По полученным данным центральный вычислитель вырабатывает управляю-
щие сигналы, поступающие на исполнительные механизмы гидромеханических 
агрегатов САУ. При отказе электроники предусмотрен переход на резервную 
гидромеханическую систему с упрощёнными функциями. Датчики и испол-
нительные устройства САУ централизованного типа имеют аналоговые входы 
и выходы и соединяются с центральным вычислителем с помощью аналого-
вых линий связи. Связь с самолётными системами осуществляется по МКИО 
с использованием протокола ARINC 429 [1], а для новых разработок — ARINC 
664 (мегагерцовый протокол AFDX) [2]. В цифровой САУ производится опера-
тивная диагностика двигателя. Трендовая диагностика выполняется в БСК. 

С увеличением объема функций, выполняемых цифровой системой управ-
ления, повышаются требования к её надёжности, отказоустойчивости, стоимо-
сти жизненного цикла и прочим параметрам. В этих условиях САУ централизо-
ванного типа, использующая единственное центральное вычислительное ядро 
и радиальные аналоговые линии связи, уже не может в полной мере отвечать 
перечисленным требованиям. Это обусловлено тем, что проводные линии связи 
являются одним из «слабых» мест САУ ГТД. Статистика показывает, что до 40% 
отказов электронных систем управления в эксплуатации вызвано отказами элек-
трических соединений. Кроме того, масса кабеля может составлять 30–40% от 
всей массы электронной САУ. Громоздкая и разветвлённая проводка затрудняет 
компоновку «обвязки» двигателя, его техническое обслуживание и модерниза-
цию САУ. Кроме того, для САУ централизованного типа высока трудоёмкость 
поиска неисправностей и локализации отказов. В случае обнаружения неисправ-
ности требуется замена всего дорогостоящего электронного блока управления. 
При глубокой модернизации САУ централизованного типа требуются большие 
экономические затраты, сопоставимые со стоимостью создания новой САУ [3].

Рис. 1. Архитектура централизованной электронной 
системы управления современного ГТД. 

Д1, Д2, …, Дn — датчики; ИМ1, ИМ2, …, ИМn — 
исполнительные механизмы; ГМА1, ГМА2, …, ГМАn — 
гидромеханические агрегаты САУ; БСК — бортовая 
система контроля; МКИО — мультиплексный канал 

информационного обмена.
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Перспективы развития электронной САУ ГТД

Дальнейшее совершенствование методов управления и контроля двигате-
ля требует перехода к новым принципам построения электронной части САУ. 
Одним из решений в данном направлении развития является модернизация 
аппаратной части электронных систем управления, а именно построение циф-
ровой САУ ГТД по распределённому принципу с применением беспроводных 
технологий в датчиках и исполнительных механизмах. В настоящее время эти 
технологии находят всё большее распространение в различных областях техни-
ки, поскольку позволяют создать высокоэффективные системы нового поко-
ления с гибкой, легко изменяемой структурой. В частности, созданием распре-
делённой САУ и внедрением беспроводных технологий в системы управления 
и контроля ГТД известна фирма Honeywell [4]. В нашей стране начиная с 2007 г. 
в ФГУП ЦИАМ им. Баранова проводятся работы по созданию демонстратора 
беспроводной системы управления и контроля ГТД [5], а также проводной рас-
пределённой системы управления [6]. Вопросами беспроводной передачи дан-
ных, разработкой принципов построения беспроводных сетей и интеллектуаль-
ных устройств (датчиков и исполнительных механизмов) с 2013 г. совместно за-
нимаются специалисты Санкт-Петербургского политехнического университета 
Петра Великого и ОАО «Климов» [7].

На основе проведённого анализа публикаций сформулируем основные 
идеи, которые могут быть использованы при построении САУ перспективного 
двигателя на базе ОАО «Климов».

Концепция построения распределённой САУ с беспроводными 
технологиями

Структурная схема распределённой САУ с беспроводными датчиками и ин-
теллектуальными исполнительными механизмами представлена на рисунке 2.

Рис. 2. Архитектура распределённой САУ с беспроводными датчиками 
и исполнительными механизмами.

БД1, БД2, …, БДn — беспроводные датчики; ИМ1, ИМ2, …, ИМn — 
исполнительные механизмы; ИБМ — интеллектуальный беспроводной 
модуль обработки и передачи данных; Р — ретранслятор данных. Сплошной 
стрелкой обозначены каналы основной передачи данных, а пунктирной — 

дублирующие или резервные каналы.
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САУ, представленная на рисунке 2, содержит беспроводные датчики с ин-
теллектуальными беспроводными модулями и интеллектуальные исполнитель-
ные механизмы (ИИМ). ИБМ могут быть непосредственно прикреплены к дат-
чику либо осуществлять от него приём и ретрансляцию первичной информации 
по беспроводной сети. В совокупности БД и ИБМ образует интеллектуальный 
беспроводной датчик (ИБД). Датчики передают результат измерения в интел-
лектуальные модули ИМ и в центральный вычислитель. На основе полученных 
данных интеллектуальные модули ИМ формируют управляющие команды для 
силового привода. Ретрансляторы служат для обеспечения работы беспроводной 
сети на расстояниях, превышающих радиус действия передатчиков, входящих 
в состав конечных узлов сети. Сетевой интерфейс служит для приёма данные от 
беспроводных датчиков и обмена информацией между интеллектуальными ис-
полнительными механизмами и центральным вычислителем.

Центральный вычислитель осуществляет:
 • сбор и анализ данных от всех узлов САУ;
 • выдачу управляющих команд, полученных от бортовых систем;
 • анализ технического состояния силовой установки;
 • хранение полетной информации.

Характеристики интеллектуальных беспроводных датчиков
ИБД содержит:

 — от 1 до n чувствительных элементов;
 — микроконтроллер;
 — сетевой интерфейс.

ИБД осуществляет:
 — приём и преобразование физической величины в электрический сигнал;
 — измерение сигнала с преобразованием в цифровой код;
 — первичную обработку данных:

 • цифровую фильтрацию помех;
 • градиентно-допусковый контроль;
 • коррекцию сигнала при изменении условий полёта (Рвх, Твх, М, ρв, и т. д.);
 • спектральную оценку сигнала;
 • самоконтроль;

 — формирование результатов измерений в виде последовательного кода;
 — выдачу кода в радиоканал для дальнейшей передачи на ИИМ и централь-
ный вычислитель.

Погрешность ИБД:
 — при измерении полезного сигнала

 • частот вращения ± 0,05%;
 • углов ± 0,5° угл. или 0,1÷0,2%;
 • температур ± (0,2÷0,5%;)
 • давлений ± 0,2%;

 — при передаче данных по беспроводной сети — не хуже, чем 0,05÷0,1% от 
измеренной величины.
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Питание интеллектуальных беспроводных датчиков
Одной из проблем при создании беспроводных датчиков является проблема 

обеспечения его надёжным и достаточным для поддержания нормальной работы 
измерителя источником питания. Как показывает анализ, вследствие большой 
распространённости и доступности по всей поверхности двигателя источников 
тепловой и механической энергии (вибрации, колебания), различных акустиче-
ских шумов, радиочастотного и магнитного излучения, наиболее подходящим 
является использование преобразователей (или генераторов) этих видов энергии 
в электрическую энергию. Эта технология называется технологией преобразова-
ния энергии окружающей среды (технология Energy Harvesting) в электрическую 
энергию и рассматривается как «безбатарейная» технология, обеспечивающая 
электрическое питание систем, в которых применение батарей затруднено. Эта 
технология перспективна для питания приборов, которые должны непрерывно 
работать без замены источника питания в течение десятилетий, а также беспро-
водных датчиков, переключателей, разнообразных электронных устройств. При 
активной работе двигателя, когда имеются источники энергии элементов, рас-
положенных на корпусе двигателя, генерируемой мощности достаточно, чтобы 
обеспечить беспроводной мониторинг и контроль параметров работы.

При неработающем двигателе возможным решением проблемы являет-
ся технология передачи необходимой энергии беспроводным путём. Данный 
способ, уже применяющийся в устройствах радиочастотной идентификации 
[8] и сотовой связи [9], может быть использован и для более мощных приборов. 
Сложность реализации такого источника питания заключается в необходимости 
поиска пространственного положения контура излучателя для обеспечения мак-
симального коэффициента передачи электрической энергии.

Характеристики интеллектуальных исполнительных механизмов
ИИМ содержит:

 — силовой преобразователь;
 — микроконтроллер;
 — сетевой интерфейс.

Силовой преобразователь осуществляет исполнение команд от встроенного 
в ИИМ микроконтроллера.

Функции микроконтроллера:
 — выдача управляющих команд силовому преобразователю;
 — выдача данных в цифровом виде на сетевой интерфейс;
 — фильтрация случайных помех;
 — коррекция систематических ошибок;
 — контроль работоспособности устройства (фиксация режима в случае отказа 
механизма);

Сетевой интерфейс позволяет ИИМ дистанционно принимать данные от 
датчиков и обмениваться информацией с центральным вычислителем.

Программное обеспечение ИИМ содержит алгоритмы, основанные на ис-
пользовании элементов искусственного интеллекта. К ним относятся адаптив-
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ные регуляторы с использованием нейронной сети и робастные регуляторы на 
основе нечёткой логики.

Ввиду достаточно большого уровня потребляемой мощности, достигающей 
в отдельных случаях пикового уровня в десятки ватт, целесообразна организация 
проводного питания исполнительных механизмов. В этом случае для уменьше-
ния количества проводов в качестве альтернативы беспроводным технологиям 
для передачи управляющих команд может быть применена технология передачи 
данных по силовым линиям с использованием частотной манипуляции с рас-
ширением спектра [10].

Достоинства распределённой САУ с беспроводными технологиями

Распределенная САУ с беспроводными датчиками и исполнительными ме-
ханизмами имеет следующие преимущества по сравнению с действующей про-
водной САУ централизованного типа [11, 12]:

 • большее быстродействие благодаря распределению задач между параллель-
но работающими вычислителями;

 • повышенную надежность;
 • большую устойчивость к сбоям;
 • более простое наращивание или реконфигурирование системы;
 • упрощенную процедуру модернизации;
 • большую простоту проектирования, настройки, диагностики и обслужи-

вания благодаря соответствию архитектуры системы архитектуре объекта 
управления, а также относительной простоте каждого из модулей системы;

 • физическое распределение элементов САУ по поверхности двигателя в слу-
чае внештатной ситуации исключает одновременное разрушение всей си-
стемы и таким образом повышает её живучесть;

 • сокращение количества линий передачи аналоговых сигналов от датчиков 
к устройствам ввода, уменьшение массы и габаритов САУ;

 • упрощается процесс сертификации при его проведении на уровне модулей.

Недостатки распределённой САУ с беспроводными технологиями

 • создание системы управления нового поколения с распределённой архи-
тектурой и беспроводными технологиями требует широкого комплекса ис-
следовательских и проектных работ;

 • для физической реализации распределённой САУ с беспроводными техно-
логиями необходимы датчики с повышенным диапазоном рабочих темпе-
ратур;

 • элементная база электронной части САУ должна обладать высокой степе-
нью надёжности и устойчивости к внешним воздействующим факторам 
в условиях работы в составе силовой установки [3].

Выводы
В настоящей статье приведена концепция построения САУ с распределён-

ной архитектурой, беспроводными технологиями и интеллектуальными модуля-
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ми, перечислены некоторые характеристики интеллектуальных датчиков и ис-
полнительных механизмов, а также достоинства и недостатки самой системы. 
В ходе анализа функционирования САУ нового поколения и сравнения её с дей-
ствующей централизованной САУ типа FADEC было выявлено, что распреде-
лённая САУ с беспроводными элементами имеет более высокую надёжность, 
живучесть и увеличенное быстродействие благодаря распределению задач между 
параллельно работающими вычислителями. В системе такого типа легче лока-
лизовать отказ, и при этом потребуется замена только отказавшего элемента, 
вместо всего дорогостоящего электронного блока управления, как происходит 
в настоящее время у централизованной САУ типа FADEC. Также применение 
данной технологии предоставляет возможность введения унификации узлов для 
реализации функции контроля и управления различных двигателей.

Несмотря на то, что для создания САУ нового поколения требуется про-
ведение большого количества исследований и опытно-конструкторских работ, 
распределённая САУ с применением беспроводных технологий является пер-
спективной системой будущего, которая должна быть поэтапно реализована 
в отечественных авиационных двигателях.
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НАДЕЖНОСТЬ СИСТЕМЫ АВТОМАТИЧЕСКОГО 
УПРАВЛЕНИЯ ГАЗОТУРБИННОГО ДВИГАТЕЛЯ  
С ЭЛЕКТРОПРИВОДНЫМИ АГРЕГАТАМИ

В статье дается краткий обзор работ в области применения электроприводных 
агрегатов, приведены возможные структурные схемы систем топливопитания ГТД 
с избыточным резервированием.

Мировыми тенденциями развития систем автоматического управления 
(САУ) авиационных газотурбинных двигателей (ГТД) является «электрифика-
ция» двигателя, т. е. замена гидравлических и пневматических систем электри-
ческими. В настоящее время крупнейшими зарубежными двигателестроитель-
ными фирмами (Snecma, RR, GE, PW) и разработчиками систем управления 
(Hamilton Sundstrand, Hispana-Suiza и др.) активно ведутся работы по созданию 
электрического ГТД, в том числе и электроприводных топливных насосов [1].

По сравнению с традиционной системой топливопитания (СТП), в кото-
рой привод топливных насосов низкого и высокого давления осуществляет-
ся от ротора турбокомпрессора, в перспективной СТП применяются насосы 
с электрическим приводом. Они состоят из качающего узла (крыльчатки, ше-
стерен, корпуса и др.), электродвигателя и блока управления им (контроллера). 
Блок управления (контроллер) путем изменения напряжения, выдаваемого на 
электродвигатель, позволяет осуществить регулирование производительности 
насоса в соответствии с потребностями двигателя на всех режимах его работы 
и в результате снизить подогрев топлива, увеличить ресурс насоса и получить 
ряд других преимуществ. Однако существует ряд технологических проблем, 
препятствующих более быстрому внедрению электроприводных насосов в кон-
струкцию двигателей. К ним можно отнести значительную массу электрических 
устройств, затруднения с обеспечением требуемого уровня надежности (отказо-
устойчивости), ресурса и др.

В ЦИАМе совместно с агрегатными ОКБ разработана демонстрационная 
САУ с электроприводными исполнительными органами, характеристиками 
которой выбраны применительно к двигателю АИ-25ТЛ, используемому в ка-
честве двигателя-демонстратора. Система подачи топлива в камеру сгорания 
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включает в себя низконапорную часть с электроприводным центробежным на-
сосом и высоконапорную часть с электроприводным шестеренчатым насосом. 
Применение электроприводов обеспечивает резервирование подачи топлива 
путем перераспределения выполняемых насосами функций.

Одним из примеров применения электроприводных агрегатов в иностран-
ных компаниях является двигатель-демонстратор Trent 500, разрабатываемый по 
европейским программам создания «полностью электрического самолета» POA 
и MOET. Экспертные оценки показывают, что у «электрического» ГТД повыша-
ется надежность в связи с возможностью организации более качественного кон-
троля и диагностики двигателя. Вопросы выбора типа электрических устройств 
в качестве исполнительных органов САУ ГТД, исследование влияния их харак-
теристик на качество управления двигателем и обеспечение требуемого уровня 
надежности в настоящее время изучены недостаточно [2]. В тоже время в связи 
с тем, что существуют различные точки зрения на увеличение (уменьшение) на-
дежности САУ с электроприводными агрегатами, возникает необходимость раз-
работки методики оценки надежности САУ с применением электроприводных 
устройств.

В традиционной СТП «слабым звеном» является насос-регулятор из-за 
большого числа прецизионных пар. Статистика свидетельствует, что достаточ-
но большое число неисправностей (около 20% отказов от элементов приводов) 
приходится на золотниковые распределительные устройства. Причинами отказа 
в эксплуатации могут быть некондиционное топливо, продукты износа, несо-
ответствия деталей при изготовлении или ремонте и многое другое. Примене-
ние электроприводного топливного насоса изменяемой производительности 
(рис. 1) по сигналам электронного блока автоматического управления и контро-
ля (БАРК) позволяет исключить из СТП насос-регулятор и тем самым предот-
вратить отказы, характерные для традиционной СТП. 

Рис. 1. Структурная схема СТП с насосом-дозатором шестеренчатого типа:
ЭП — электропривод, ЦН — центробежный насос, ШН — шестеренчатый насос,  

ТМА — топливо-масляный агрегат, СК — стоп-кран

Применение электроприводных насосов связано с преобразованием энер-
гии из механической в электрическую (и обратно) и требует несколько иного 
взгляда на проблему обеспечения надежности. В таких системах можно выде-
лить три группы отказов:

а) отказ в механической части привода насосов (обрыв рессоры, соединяю-
щей электродвигатель с валом насоса, заклинивание вала, разрушение шестерен 
вала);
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б) механические повреждения в самих насосах (разрушение подшипников 
опор вала, повреждения в проточном тракте насосов);

в) отказ электрической части (электродвигателя и блока управления элек-
троприводом) [1].

Первая и вторая группа отказов возможна и в традиционной схеме постро-
ения СТП, но отказы третьей группы характерны только для электроприводной 
СТП. Опасность таких отказов приводит к перебоям в подаче топлива в камеру 
сгорания (КС) или к полному прекращению питания двигателя топливом. Воз-
никновение таких отказов недопустимо.

При возникновении любого из этих отказов насос становится дополнитель-
ным дросселем в магистрали подачи топлива и при неподвижном роторе насоса 
(заклинивание вала), и когда он продолжает вращаться в режиме авторотации. 
Применение шунтирующего перепуска топлива со входа на выход электропри-
водных насосов, автоматически включающегося при отказе, позволяет в двух-
ступенчатой системе путем соответствующего выбора характеристик обеспечить 
взаимозаменяемость насосов, резервирование в определенном диапазоне режи-
мов (например, крейсерский полет и посадка).

Для оценки безотказности САУ на этапе проектирования предложено ис-
пользовать следующие структурные схемы СТП с электроприводными топлив-
ными насосами:

1) СТП с одним электроприводом и распределителем топлива (без резерви-
рования);

2) СТП с двумя электроприводами, передающими крутящий момент к то-
пливному насосу через дифференциальный редуктор;

3) СТП с применением двух насосов высокого давления с шунтирующим пе-
репуском топлива;

4) СТП с обеспечением питания двигателя топливом от соседнего двигателя.
Достоинством структурной схемы СТП с одним электроприводом 

(рис. 2) является минимальное число элементов и соответственно небольшие 
массово-габаритные характеристики. Применение схемы с электроприводом 
насоса с переменной частотой вращения позволяет отказаться от агрегата до-
зирования топлива, так как расход топлива обусловливается только производи-
тельностью качающего узла. Кроме того, из-за исключения дозатора снижаются 
требования к чистоте топлива. К недостаткам можно отнести низкие показатели 
надежности по сравнению с другими структурными схемами из-за отсутствия 
резервирования.

Представлена схема с двумя электроприводами передающими мощность 
к блоку насосов через сумматор с обгонными муфтами (рис. 3). При применении 
такой схемы возникает вопрос о необходимости обеспечения смазки и надёжно-
сти этого элемента в целом. Масса каждого электродвигателя меньше, чем в пре-
дыдущем случае, но в целом такая конструкция окажется значительно тяжелее. 
Позволяет повысить надежность на случай отказа только электродвигателя. При 
этом остается возможность отказа блока управления электроприводом.

Представлена схема с двумя последовательно включенными насосами 
(рис. 4) и с применением шунтирующего перепуска топлива со входа на выход, 
автоматически включающегося при отказе. При этом остается агрегат РТ, ко-
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Рис. 2. Структурная схема с одним электроприводным 
агрегатом и распределителем топлива: 

ЭП — электропривод, ЦН — центробежный насос, ШН — 
шестеренчатый насос, ТМА — топливо-масляный агрегат, 

СК — стоп-кран, РТ — распределитель топлива

Рис. 3. Структурная схема с применением двухдвигательного 
электропривода топливных насосов:

ЭП — электропривод, РЕД — редуктор, ЦН — центробежный насос,  
ШН — шестеренчатый насос, ТМА — топливо-масляный агрегат, 

СК — стоп-кран, РТ — распределитель топлива

Рис. 4. Структурная схема с применением двух последовательно 
подключенных насосов с шунтирующим перепуском:

ЭП — электропривод, ЦН — центробежный насос, ШН — шесте-
ренчатый насос, ТМА — топливо-масляный агрегат, СК — стоп-

кран, РТ — распределитель топлива, ПК — пожарный кран
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торый содержит запорный, дренажный и распределительные клапаны, и появ-
ляется необходимость использования перепускных клапанов. Данная схема по-
зволяет в двухступенчатой системе путем соответствующего выбора характери-
стик обеспечить взаимозаменяемость насосов и, таким образом, резервирование 
в определенном диапазоне режимов (например, крейсерский полет и посадка). 
В данном случае отсутствует неравномерность поля температур. Недостатком 
является массогабаритные характеристики.

Изображена схема СТП (рис. 5), которая обеспечивает резервирование за 
счёт отбора топлива от насоса соседнего двигателя посредством включения в её 
в состав аварийного клапана, связывающего при включении топливные системы 
двух двигателей вертолёта. Данная схема имеет наряду с отсутствием неравно-
мерности температурного поля наименьшую массовую характеристику с обеспе-
чением расходов топлива по группам форсунок. Недостатком является необхо-
димость обеспечения связи топливных систем двух двигателей вертолета.

Рис. 5. Структурная схема с применением насоса второго двигателя 
через аварийный клапан:

ЭП — электропривод, ЦН — центробежный насос, ШН — шестеренча-
тый насос, ТМА — топливо-масляный агрегат, СК — стоп-кран, РТ — 

распределитель топлива, АК — аварийный кран

Рис. 6. Структурная схема с параллельно подключенными 
электроприводными шестеренчатыми насосами с подачей топлива  

на разные группы форсунок через аварийный кран:
ЭП — электропривод, ЦН — центробежный насос, ШН — шестеренча-

тый насос, ОК — обратный клапан, АК — аварийный кран
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Оптимальной с точки зрения безотказности является структурная схема, 
представленная на рисунке 6, с параллельно подключенными электропривод-
ными ЦН и ШН, осуществляющими питание топливом различных групп форсу-
нок. При отказе одного электропривода ЦН или ШН подача топлива на группу 
форсунок, находящихся в отказавшей магистрали, будет осуществляться через 
аварийный кран.

Расчет оценки безотказности САУ с электроприводными топливными на-
сосами состоит из следующих основных этапов:

 — СТП представляется в виде структурной схемы с последовательно-парал-
лельным соединением элементов;

 — составляется логическая схема из элементов, влияющих на безотказность 
работы СТП в целом;

 — составляется уравнение, для конкретных логических схем с использовани-
ем формулы для параллельного и последовательного соединений;

 — для элементов системы, для которых известна вероятность безотказной ра-
боты, используются эти данные, для которых неизвестно — принимаются 
расчетные значения;

 — анализируются полученные значения, проводится сопоставление получен-
ных результатов расчета вероятности безотказной работы с другими показа-
телями и характеристиками двигателя;

 — делаются выводы, выбирается оптимальная схема.
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Рассматривается задача оценки фактического технического состояния авиа-
ционного двигателя. Оценка предусматривает сравнение эксплуатационных пара-
метров с их предельно допустимыми значениями. В качестве диагностических при-
знаков возможных дефектов используется топология скейлограмм. Для получения 
непрерывного замкнутого контура разработана методика «вложенных окон». Рас-
познавание объектов на контурных изображениях осуществляется с использованием 
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, определяется остаточный ресурс двигателя. С этой целью в про-
цессе создания и доводки двигателя проводятся специальные длительные ресурс-
ные стендовые испытания двигателя, программа которых формируется с учетом 
всех возможных режимов полета летательных аппаратов.

На самом деле, авиационные двигатели эксплуатируются в специфиче-
ских условиях, которые значительно отличаются как от работы на стенде, так 
и от типовых полетных условий. Специфика этих условий определяется высо-
кой скоростью изменения во времени и пространстве действующих на двига-
тель внешних факторов, которые по-разному влияют на техническое состояние 
и на эксплуатационную надежность узлов, агрегатов и отдельных деталей двига-
теля 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 
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подобных процессов заключается в том, что одновременно протекают разнотем-
повые 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 неу-
равновешенностью вращающихся масс роторов турбокомпрессоров и агрегатов; 
вибрация трубопроводов, обусловленная как внешними механическими воздей-
ствиями, так и колебаниями из-за параметрических возбуждений; изменение 
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 выхлопную 
систему двигателя. Длительность процессов со средней скоростью протекания 
определяется временем непрерывной работы двигателя и может лежать в диапа-
зоне от нескольких минут до нескольких часов. Они приводят к периодическому 
изменению параметров рабочего процесса в двигателе, которое может иметь об-
ратимый и необратимый характер. Так повторяющиеся от полета к полету из-
менения температуры окружающей среды и рабочей жидкости в системах двига-
теля, изменение температуры его рабочих узлов и корпуса, изменение 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 повышенной 
температуры и вибрации. Наконец, медленные процессы протекают на протя-
жении всего периода эксплуатации двигателя. Характерными примерами таких 
процессов может служить систематический износ всех рабочих элементов, ко-
торые испытывают трение, — подшипников, элементов конструкции двигателя, 
агрегатов, трубопроводов, соединений, а также коррозия металлических и ста-
рение неметаллических изделий. Эти процессы оказывают влияние на усталост-
ную 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-
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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 ( )txi  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, Га-
усса, 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. 

Рис. 1. Скейлограмма вейвлет-преобразования
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Главным источником информации для автоматического распознавания де-
фекта являются 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.

9 9 5 7
9 8 6 7 7 5

9 9 8 7 7 6 5 3
9 9 8 7 7 6 4 3
9 8 8 7 7 6 4 3
8 8 7 7 6 5 4 2

8 6 8 8 5 3
7 7 6 5

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 
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рисунке g — значение меньшей яркости в рассматриваемой модели, а g+h — 
большей яркости. Отображение ступенчатой границы скачка яркости для кру-
глого окна на плоскость скейлограммы имеет вид, показанный на рисунке 4.

              

Рис. 3. Модель ступенчатой границы  
скачка яркости для круглого окна

Рис. 4. Двумерная модель ступен-
чатой границы скачка яркости для 

круглого окна

Аналитическое описание двумерной модели ступенчатой границы скачка 
яркости для круглого окна имеет вид

  
( ) , cos sin ;

, , , , ,
, cos sin ,

i i i i
i i i i i

i i i i i

g b a
V b a g h

g h b a
θ + θ < ρρ θ =  + θ + θ ≥ρ

  (2)

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 при-
обретает 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-
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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.
Для определения начального положения круглого окна рассмотрим алго-

ритм направленного выхода в искомую зону скейлограммы, аналогичный ме-
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 aD = + - . (5)

После построения первого круглого окна необходимо осуществить после-
довательное размещение следующих окружностей с использованием предло-
женного метода «вложенных окон» (рис. 6).

На этом рисунке цифрой 1 обозначена условная граница зон с различной яр-
костью. Первое круглое окно представляет собой окружность с центром в точке 
A1. Выбираем точку B1, расположенную в зоне, в которой критерий (5) принима-
ет отрицательные значения Δi(B1) < 0. Построим равносторонний треугольник со 
стороной А1В1 и третьей вершиной C1. Найдем точку C1 как результат пересечения 
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 некото-
рыми эталонами, которые соответствуют определенным видам и известной сте-
пени развития дефектов. Центральным вопросом при решении задачи распоз-

           
Рис. 5. Сопряжение отрезков  
по методу «вложенных окон»

Рис. 6. Построение последовательности 
«вложенных окон»
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навания 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). Учитывая высокую вы-
числительную сложность такой процедуры, для снижения размерности приме-
няется иерархический подход, предусматривающий первичное сопоставление 
изображений, исходя из одинакового количества контуров произвольной фор-
мы, с последующим целостным сопоставлением всей совокупности контурных 
границ перепадов яркости.

Пусть имеется множество гипотез Z о возможном техническом состоянии 
исследуемого двигателя и множество эталонных скейлограмм S, которые ха-
рактеризуют остаточный ресурс данного типа двигателей. Считаем, что каж-
дой гипотезе z Z∈  соответствует определенное подмножество скейлограмм 

( )S z S⊆ . При этом задача выбора гипотезы 0z Z∈ , соответствующей тому, 
что исследуемая скейлограмма s0 принадлежит некоторому классу эталонных 
скейлограмм ( )0S z , ставится и решается как задача поиска гипотезы, подмно-
жество скейлограмм которой имеет максимальное сходство с исследуемой скей-
лограммой s0:

  
( )( )0 0arg max ,

z Z
z O s S z

∈
= , (6)

где ( )( )0 ,O s S z  — функция, определяющая сходство в коллекции цифровых 
изображений.

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]

  

( )( ) ( ) ( ) ( ) ( )0
1

, ,
0 0 0

1

1, ; ; ,
2

M
I I I

II k r r kr r kr r
r

O s S z K G G K G Gη t η t η

=

 = +  ∑

 

(7)

где ( ) ( ) ( )
( )

0 0,
0

0 0

;
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I
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K G G
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0 0,

0
0 0

;
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1 ;

I
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K G G
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K G G
η t =

+ t - t
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несимметричные меры, которые показывают степень сходства одного множе-
ства относительно другого.
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В зависимости от того, какие значения принимают параметры 1- < t < ∞ , 
-∞ < η < ∞ , коэффициенты схожести в (7) приобретают следующий вид: 
при , 1, 1   t η = -     это коэффициент Жаккара; при , 0, 1   t η = -     — коэф-
фициент Серенсена; при , 0,1   t η =     — коэффициент Кульчинского; при 

, 0,   t η = ∞     — коэффициент Шимкевича—Симпсона; при , 0,   t η = - ∞     — 
коэффициент Браун-Бланке. Таким образом, вариация указанных параметров 
позволяет учесть все возможные нюансы, отражающие степень близости иссле-
дуемой скейлограммы к соответствующей эталонной скейлограмме.

Заключительная часть. Проведенный анализ условий, в которых эксплуати-
руются объекты авиационной техники, позволил сделать вывод о том, что факти-
ческое техническое состояние авиационного двигателя определяется многомо-
довой динамикой деградационных 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 техни-
ческое состояние.

В связи с тем, что процессы, протекающие в авиационных двигателях, носят 
существенно нестационарный характер для предварительной обработки сигналов 
датчиков предложено использовать вейвлет-преобразование, позволяющее про-
водить анализ и в частотной, и во временной области. Однако результаты вейвлет-
преобразования, представленные как в виде трехмерного графика, так и в виде его 
двумерной проекции, требуют такого аналитического описания топологии, кото-
рое позволяет выделить наиболее существенные элементы и исключить избыточ-
ную информацию. С этой целью в статье излагается методика предварительной 
обработка экспериментальных данных с использованием процедуры аппрокси-
мации контурных границ скейлограмм контролируемых параметров.

В статье проводится детальное исследование процедуры построения кон-
турных границ в виде совокупности отдельных отрезков, включая важный во-
прос сопряжения этих отрезков для получения непрерывного замкнутого конту-
ра. С этой целью предлагается оригинальный метод, суть которого заключается 
в том, чтобы отрезки, разделяющие зоны с различной яркостью, пересекались, 
причем точка пересечения лежала в области, ограниченной двумя смежными 
окнами. В результате удалось формализовать процедуру построения контурных 
границ в виде двух взаимосвязанных операций: операции направленного вы-
хода 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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ЧИСЛЕННОЕ МОДЕЛИРОВАНИЕ ПРОЦЕССОВ 
ОБЛЕДЕНЕНИЯ В ВОЗДУХОЗАБОРНЫХ КАНАЛАХ 
АВИАЦИОННЫХ ГТД

Рассматривается проблема обледенения воздухозаборных каналов авиацион-
ных двигателей, которая может привести к повреждениям лопаток вентилятора дви-
гателя. Выработка требований к противообледенительным системам опирается либо 
на результаты летных испытаний, либо на результаты стендовых испытаний, модели-
рующих процессы обледенения, либо на результаты численного моделирования. По-
следние методы находят все большее распространения, так как испытания натурных 
двигателей и самолетов стоят очень дорого. Предлагается инженерный метод расчета 
образования барьерного льда в канале воздухозаборника, предназначенный для ис-
пользования в процессе проектирования противообледенительной системы воздухо-
заборника.

Обледенение самолетов в полете — всемирно признанная серьезная про-
блема безопасности. В определенных летных условиях переохлажденные капли 
воды, содержащиеся в облаках, могут замерзать, попадая на поверхность фю-
зеляжа, крыльев самолета, на элементы оперения, в воздухозаборники авиа-
ционных двигателей. Ледяной слой изменяет форму обтекаемых поверхностей 
и изменяет аэродинамические характеристики самолета. Образование и после-
дующий отрыв льда внутри воздухозаборного канала может привести к повреж-
дениям лопаток вентилятора двигателя. Согласно статистическим данным, опу-
бликованным Управлением гражданской авиации Великобритании (САР 479), 
более 50% несчастных случаев в гражданской авиации происходит из-за обледе-
нения воздухозаборников двигателей, 25% происходят по причине обледенения 
крыльев при взлете и около 30 несчастных случаев в год происходят из-за обле-
денения корпуса самолета [1].

Для оценки эффективности противообледенительных систем в основном 
используют летные испытания и различные методы моделирования. Летные 
испытания в данном случае не являются исчерпывающим информационным 
источником, поскольку трудно определить местоположение вызывающих об-
леденение облаков, а также, принимая во внимание опасность ситуации, зна-
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чительно сокращается время приемлемых условий эксперимента для пилота. 
В результате для понимания различных механизмов образования льда и борьбы 
с обледенением эффективнее использовать методы моделирования. Однако экс-
периментальные методы требуют использования дорогостоящего и сложного 
оборудования — охлаждаемых высокоскоростных аэродинамических труб, ос-
нащенных системой воспроизводства вызывающих обледенение осадков. Кроме 
того, эксперименты, проводимые в наземных условиях, не могут точно воспро-
извести условия обледенения в полете.

В итоге численное моделирование нарастания льда оказывается необходи-
мым для определения вероятности и оценки опасности обледенения в данных 
метрологических условиях, для понимания роли изменения геометрии аэроди-
намических поверхностей, а также для оценки эффективности различных мето-
дов противообледенительной защиты.

Все большее распространение получает моделирование образования льда 
в трехмерной постановке. В зарубежных исследованиях получил распростране-
ние, например, программный комплекс FENSAP-ICE, включающий в себя:

 — расчет аэродинамического потока, основанного на уравнениях Навье — 
Стокса;

 — анализ траекторий переохлажденных капель, который обычно основывает-
ся на методе Лагранжа или на методе Эйлера;

 — расчет пограничного слоя, учитывающего шероховатость поверхности, вы-
званную присутствием ледяной корки, при расчете коэффициента тепло-
обмена;

 — определение термодинамики затвердевания, позволяющей рассчитать ско-
рость нарастания льда.

Кроме того, FENSAP-ICE содержит геометрический модуль, описывающий 
движение границы льда, и учитывает дискретизацию времени для улучшения 
описания геометрии и повышения точности расчета местных коэффициентов 
тепло- и массообмена [1].

Возможности программного комплекса FENSAP-ICE можно проиллю-
стрировать сравнением результатов расчета обледенения крыла самолета с лет-
ными испытаниями для самолета ТУ-214 (рис. 1).

а) Обледенение  
передней кромки крыла 

(CFD расчет)

б) Обледенение законцовки 
крыла (CFD расчет)

в) Фотография обледенения 
крыла с летных испытаний

Рис. 1. Сравнение результатов расчетного исследования обледенения крыла с летным 
экспериментом
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Рис. 2. Противообледенительная система воздухозаборника двигателя  
ПС-90 семейства самолетов Ту-204/214 

Сравнение расчетных данных по нарастанию льда, как по передней кромке 
крыла, так и по законцовке с данными летных испытаний, указывают на хоро-
шую сходимость результатов [2].

Однако эти методы требуют наличия высокопроизводительной вычисли-
тельной техники и больших затрат временных ресурсов. Поэтому не менее важ-
ным является наличие упрощенных инженерных методов оценки процесса об-
леденения, позволяющих разработчику летательного аппарата получить тем не 
менее вполне достоверную информацию о столь сложном физическом процессе.

В данной работе излагается инженерная методика расчета барьерного 
льда в канале воздухозаборника (ВЗ) силовой установки самолета семейства 
ТУ-204/214, имеющего противообледенительную систему (ПОС), 
функционирующую от горячего воздуха, отбираемого от двигателя ПС-90А 
[3, 4]. Так как критическими режимами работы ПОС ВЗ в условиях сильного 
обледенения являются режимы работы двигателя на малых режимах, то для 
ее эффективной работы на малых режимах отбор воздуха производится от 
последней 13-й ступени КВД, а при достижении физических оборотов ротора 
КВД Nфиз=10000±100об/мин отбор ведется от 6-й ступени КВД. 
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Горячий воздух от двигателя через трубопровод 3 попадает в коллектор 1, 
который равномерно его распределяет по периметру носка (рис. 2). Из тепловой 
камеры 5 воздух через отверстия в шпангоуте №1 попадает в камеру 6, также обе-
спечивая её нагрев. Отдавая тепло на нагрев обшивки носка воздухозаборника, 
воздух уже с более низкой температурой из камеры 6 через патрубки сбрасыва-
ется в атмосферу.

Расчет температуры поверхности обогреваемого носка воздухозаборни-
ка (tоб) проводится по изложенной ниже инженерной методике. Используется 
уравнение баланса подводимой и отводимой тепловой энергии к обогреваемому 
носку [5, 6, 9]:
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где îáîãð êîëë îá ã( )tS t - α  [Вт] — величина тепловой энергии, подводимой 
к носку ВЗ; αг [Вт/м2×град] — коэффициент теплопередачи от горячего воздуха 
к поверхности носка канальной части, определяется по значению величины 
αобоб; tколл [°С] — температура горячего воздуха, отобранного от двигателя, 
определяется по характеристикам двигателя и режиму полета; tоб [°С] — 
температура поверхности канальной части носка; Sобогр [м2] — площадь канальной 
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теплопередачи от поверхности обогреваемого носка к канальному потоку:

( )0.8
4

0.2
0

9,35 10 ;H
x

p V

d
∞×

α = ×

tw вл[°С] — температура адиабатически заторможенного воздуха на 
теплоизолированной влажной поверхности. Образование льда на носке 
обечайки или в канале ВЗ возможно лишь при температуре влажной 
поверхности tw вл ≤ 0°С; 

2îá H O( )Hm t t C- [Вт] — тепло, отобранное от носка на 
нагрев переохлажденной воды до температуры носка обечайки; m [г/с] — расход 
переохлажденной воды, попадающей на обогреваемую часть носка площадью 
(F0 – Fг), где F0 — площадь входа в воздухозаборник, а Fг — площадь «горла» 
воздухозаборника; m = E×W×V×(F0 – Fг), где Е — безразмерный интегральный 
коэффициент улавливания переохлажденных капель воды сечением (F0 – Fг); 
W [г/м3] — нормированная водность (LWC); V [м/сек] — истинная скорость 
полета; tH [°С] — температура наружного воздуха; 

2H OC  [Дж/кг×град] — 

удельная теплоемкость воды (4189 Дж/кг×град); îáîãð èñï îá âë
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[Вт] — тепло, затраченное на испарение воды; Lисп = 25×105 [Дж/кг×град] — 
удельная теплота парообразования воды; Cp = 1000 [Дж/кг×град] — удельная 
теплоемкость воздуха; etоб, etвл [Па] — парциальное давление насыщенного пара 
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при tоб и tH соответственно; pH [Па] — атмосферное давление; 
2

2
mV  — тепловая 

энергия переохлажденных капель, равная их кинетической энергии.
Утечки тепла по конструкции ВЗ учитываются использованием 

экспериментального значения αобоб при определении величины коэффициента 
теплопередачи αг:
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Зная режим полета самолета в условиях обледенения, а также величину 
водности, по представленному выше уравнению определяется значение 
температуры обечайки.

Имея величину tоб, можно определить массу испарившейся воды на 
канальной части обогреваемого носка воздухозаборника

Поскольку обязательным условием работы ПОС ВЗ является обеспечение 
безопасности полета во всем диапазоне условий обледенения, то необходимо 
оценить максимальную массу барьерного льда, который может образовываться 
в канале воздухозаборника, так как нельзя исключить возможность его сброса 
в двигатель.

Попадающие на носок воздухозаборника переохлажденные капли воды при 
работающей ПОС ВЗ во всех случаях обледенения нагреваются до положительной 
температуры. При этом часть образовавшейся воды перетекает на внешнюю 
часть носка, поскольку точка разделения потоков воздуха находится внутри 
воздухозаборника.

Положение критической точки ∆х зависит от числа М полета и величины 
относительной струи воздуха, попадающей в двигатель 
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осесимметричного дозвукового воздухозаборника со скругленными кромками 
нам неизвестны расчеты по определению положения критической точки. 
Однако известно точное решение плоской задачи втекания несжимаемого газа 
в бесконечно-широкую щель, ограниченную двумя плоскостями, на которых 
определяется критическая точка ∆х в зависимости от f:
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Если распространить это решение на обтекание осесимметричного возду-
хозаборника путем использования эквивалентного гидравлического диаметра 
для плоской щели [8] —
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то, переходя к бесконечно широкой щели L, получим
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В этом случае положение критической точки по координате Х будет выра-
жаться
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Таким образом, для заданного режима полета определяется ∆xкр, и, зная за-
кон образования поверхности носка воздухозаборника, получаем значение
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Зная координаты критической точки, можно уточнить массу воды, улавли-
ваемой канальной частью носка, и массу испарившейся воды на этой части обо-
греваемой поверхности:
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Неиспарившаяся вода стекает с обогреваемого носка в канал 
воздухозаборника, при этом часть воды до превращения в лед при tw вл ≤ 0°С раз-
брызгивается. Процент разбрызгивания воды достигает на верхней поверхности 
крыла, по данным ЛИИ, 30–40% [7]. По модельным испытаниям Роллс-Ройс — 
лишь 35% стекающей в канал воды замерзает, т. е. разбрызгивается 65% [10]. На 
основании этого примем, что разбрызгивание неиспарившейся на обогреваемом 
носке воздухозаборника воды составляет 30%. Тогда величина возможной массы 
барьерного льда составит

( )á.ë. óë èñï. óòî÷í.0.7 .m m m= × -

Данная методика расчета барьерного льда была сопоставлена с двумя 
экспериментально зафиксированными случаями образования барьерного льда 
в канале воздухозаборника и подтвердила свою работоспособность.
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К ВОПРОСУ О ВЫБОРЕ МАТЕРИАЛА  
ДЛЯ РАБОЧИХ ЛОПАТОК ТУРБИНЫ ПЕРСПЕКТИВНОГО ГТД 
НА ОСНОВАНИИ  
КРИТЕРИЯ КОРРОЗИОННОЙ СТОЙКОСТИ

Коррозионная стойкость материала турбинных лопаток при различных, 
порой не самых высоких температурах эксплуатации как критерий выбора мате-
риала — далеко не второстепенный фактор. Это связано со спецификой работы 
авиационных ГТД, особенно вертолетных.

В связи с необходимостью увеличения ресурса при расширении географии 
применения АГТД, в том числе при использовании их в сложных климатических 
условиях (при работе в морских или запыленных условиях, тушении пожаров), 
возникает проблема с материалами.

При наличии данных по коррозионным потерям массы сплава можно в до-
пустимом приближении рассчитать [1, 3–6] ресурсные характеристики турбин-
ных лопаток двигателя по отношению к сложным условиям эксплуатации, когда 
они работают не только в условиях высокотемпературного окисления, но и в ус-
ловиях «горячей высокотемпературной» и «горячей низкотемпературной» кор-
розии. Это особенно важно, так как в настоящее время известно более 10 случаев 
аварийных отказов вертолетных двигателей типа ТВ3-117 из-за разрушения ло-
паток турбины по причине их солевой коррозии; причем в основном — без пре-
вышения допустимых режимов работы. Примеры такого повреждения сопловых 
и рабочих лопаток турбины из сплава ЖС6К показаны на примерах лопаток 
разрушившихся и неразрушившихся двигателей, работавших в приморских или 
тропических условиях, с различной наработкой СНЭ от 600 часов, которые по-
казаны на рисунке 1. Результаты исследований таких лопаток, проведенные 
нами и свидетельствующие не об их окислении, а о коррозионном разрушении 
в результате солевой и оксидно-сульфидной коррозии, показаны на рисунке 2.

Источником постоянно пополняющегося поступления в проточную часть 
турбины коррозионно-активных веществ, вызывающих коррозию, являются 
[1–4]:
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Рис. 1. Реальные повреждения рабочих и сопловых лопаток турбины из сплава ЖС6К 
с покрытием «Алитирование» двигателей типа ТВ3-117ВМА в эксплуатации:

а) — Вьетнам, наработка: 1 — СНЭ = 2729 ч, ППР = 1482 ч, 2 — СНЭ = 2681 ч, ППР = 1433 ч; 3 — 
СНЭ = 1708 ч, ППР = 1202ч, 4 — СНЭ = 1972 ч, ППР = 1226 ч; б) — Испания, работа при тушении 
пожаров, СНЭ = 768 ч, авария в 2009 г; в) — Сочи, СНЭ = 1270 ч, г) — Эритрея, СНЭ = 617 ч;  

д) — Турция СНЭ = 2920/ППР = 1373 ч

Спектр е) вес.% C O Al S Cl Ti Cr Co Ni Mo W Итог

Спектр 1 + 1,26 16,85 2,60 12,44 1,77 57,57 1,06 100,0

Спектр 2 + 0,66 15,11 1,22 3,49 1,74 69,53 100,0

Спектр 3 +++ 28,7 2,91 1,81 0,58 1,38 7,19 1,71 11,34 1,46 100,0

Спектр 4 + 31,6 7,82 1,97 14,14 18,39 2,58 15,24 2,62 100,0

Спектр 5 + 1,90 1,18 1,08 2,57 85,17 2,54 100,0

Спектр 6 + 4,93 2,52 10,11 4,44 63,63 4,13 4,88 100,0

Спектр 7 + 5,03 2,46 9,64 4,02 63,98 3,59 5,63 100,0

Рис. 2. Вид коррозионных повреждений и данные РСМА 
(с помощью РЭМ) на входных и выходных кромках сопловой лопатки (эксплуатация — 
Эритрея, СНЭ = 617 ч): а — общий вид лопатки и шлифа; б, в, г — вид корыта и выходной 
кромки со стороны корыта, д — РСМА в режиме картирования измененного слоя; е — вид 

входной кромки с продуктами коррозии и РСМА внутреннего коррозионного слоя.
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 • топливо (может содержать примеси S, Na, V);
 • пыль, захватываемая при взлете и посадке (содержит примеси Na, K, Mg, 

Pb, Al);
 • морская вода, попадающая в двигатель в морских условиях или в условиях 

засоленных озер вместе с воздухом или в виде аэрозолей (содержит Na, К, 
S, Cl, Mg).

Соли, окислы данных веществ и их смеси, расплавляясь и возгоняясь при 
различных температурах, взаимодействуют с элементами ЖНС не только в га-
зовой или твердой фазе по механизмам химической коррозии I и II типа (высо-
котемпературной и низкотемпературной горячей коррозии), но и по механизму 
электролитической горячей коррозии, скорость которой существенно зависит 
от наличия острых кромок, выступов и впадин [2–3], т. е априори от наличия 
концентраторов напряжений. Наличие «солевой нагрузки» усугубляет коррози-
онный процесс. Кроме того, по данным [5], «солевая нагрузка» (т. е количество 
солей, которое оседает на лопатках или образцах на единицу площади в единицу 
времени с размерностью г/м час), не одинакова на образцах различной формы, 
на реальных лопатках турбины зависит от скорости и давления газового потока, 
от состава соли, (т. е сепарирующая способность зависит от формы детали или 
образца сплава, от скорости и вида подачи соли) и практически не зависит от со-
става сплава. При проведении коррозионных испытаний на газодинамическом 
стенде с двигателем АИ-25 значение солевой нагрузки составило 1–2 г/м2 час, 
которое можно использовать при оценке реальных условий эксплуатации [5].

Исходя из сказанного, не совсем корректно результаты исследований по-
терь массы на образцах переносить на реальные детали (они могут не совпадать). 
Кроме того, при исследовании коррозионной стойкости ЖНС по критерию по-
тери массы мы, во-первых, должны быть уверены в полном удалении продуктов 
коррозии с ЖНС, что технологически является очень сложным, а во-вторых, 
не учитываем толщину внутреннего неокисленного измененного слоя, глубину 
межкристаллитной и локальной коррозии, что является очень важным в плане 
прогнозирования развития усталостных трещин, снижения усталостной проч-
ности и коррозионно-усталостного разрушения лопаток [3].

При использовании новых ЖНС возникают и новые проблемы, поскольку 
увеличение жаропрочности и жаростойкости ЖНС достигается за счет введения 
редких элементов (например, Re, Ru в количестве до 6%, и др.), присутствие ко-
торых далеко не всегда положительно сказывается на коррозионных свойствах 
сплавов.

По коррозионной стойкости новых ЖНС при их взаимодействии с кор-
розионно-агрессивными элементами в литературе имеется очень мало данных. 
В основном коррозионную стойкость (точнее, ее снижение) связывают с увели-
чением соотношения содержаний Al/Cr [1–4], без объяснения причин и меха-
низмов поверхностного взаимодействия.

Для оценки коррозионного ресурса двигателей и лопаток, а также для вы-
бора материала рабочих лопаток турбины перспективного ЖНС требуется кри-
тически пересмотреть имеющуюся методическую и испытательную базу и уде-
лять большее значение изучению коррозионных свойств.
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Настоящая работа фактически является логическим продолжением [7]. 
Сравнительные коррозионные испытания сплавов, рекомендованных ФГУП 
«ВИАМ», проводятся в соответствии со стандартом ВИАМ СТП 1-595-5-312-
95 [8].

В соответствии с [8] испытания проводятся на образцах любой формы 
с определенной шероховатостью Ra = 1,25, с солевой нагрузкой, составляющей 
1–2мг/см2, при температурах нагрева, соответствующих эксплуатационным; 
сравнение сплавов по коррозионной стойкости производится по внешнему 
виду, скорости коррозии по убыли массы и по металлографическому анализу для 
определения скорости проникновения коррозии в глубину (по комбинирован-
ному методу измерения глубины коррозии, включающему изменение геометри-
ческих размеров образца, глубину фронтальной и локальной коррозии и глубину 
измененного подокисного слоя, согласно ГОСТ 6370-71, в мкм/цикл).

В эксперименте совместно с ОАО «НПО ЦКТИ» исследовались образцы 
и лопатки из следующих высокожаропрочных никелевых сплавов, которые ус-
ловно можно разделить на группы:

 • монокристаллические безуглеродистые рений и рутений-содержащие спла-
вы (ВЖМ4, ВЖМ5, ВЖМ7 и ВЖМ8):

 • монокристаллические интерметаллидные сплавы ВКНА-1В, ВКНА-
25 и ВИН3;

 • углеродсодержащие сплавы серийного применения: направленнозакри-
сталлизованный ЖС26 и монокристаллический ЖС32;

 • углеродсодержащие сплавы, получаемые методами равноосного литья 
ЖС6К и ВЖЛ21.

В соответствии с [8] для определения сравнительной стойкости ЖНС к вы-
сокотемпературной оксидно-сульфидной коррозии (ОСК) применялся 20%-
ный солевой раствор смеси 75% Na2SO4+25% NaCl в дистиллированной воде, 
который наносился распылением на предварительно нагретый образец или вы-
плавленную из данного сплава термообработанную лопатку. Солевая нагрузка 
составляла 1–2 мг/см2. Для определения сравнительной стойкости ЖНС к вы-
сокотемпературной оксидно-хлоридной коррозии (ОХК) применялся 3,5%-ный 
раствор натуральной морской соли в дистиллированной воде, который так же, 
как и в случае испытаний на ОСК, наносился распылением на предварительно 
нагретый образец или лопатку; солевая нагрузка при этом составляла 0,2–0,6 мг/
см2. Испытания проводились при температурах нагрева 950оС, 850°С и 750°С. 
Длительность испытаний по методике ВИАМ составляла 30 циклов. Каждый 
цикл испытаний составлял 1 час нагрева при указанной температуре и 1 час ох-
лаждения на воздухе (вне печи). Внешний вид рабочих лопаток во время испы-
таний на ОСК и ОХК показан на рисунках 3–4. Для лопаток из сплава ЖС6К 
внешний вид и результаты металлографических исследований на различных 
циклах испытаний и при различном составе соли идентичны внешнему виду ло-
паток, получаемому из эксплуатации двигателей (см. рис. 1, 2), поэтому данный 
сплав использовался в качестве эталона сравнения.

После каждого 5-го цикла испытаний образцы измерялись, взвешивались 
на аналитических весах, фотографировались, далее исследовались методами оп-



233

Рис. 3. Внешний вид рабочих и сопловых лопаток РЛ1 (литье ОАО «Климов», без покрытий):
а — в исходном состоянии для коррозионных испытаний, б-и — после 30 циклов коррозионных 
испытаний: б — сплав ЖС6К, среда морская соль, 750, 850 и 950°С; в — сплав ЖС6К, среда 
75%Na2SO4+25%NaCl, 750°С; г — сплав ЖС6К, среда 75%Na2SO4+25%NaCl, 850°С; д — сплав ЖС6К, 
среда — 75%Na2SO4+25%NaCl, 950°С; е — сплав ВКНА-25, среда — морская соль, 750°С, 850°С и 950°С; 
ж — сплав ВКНА-25, среда — 75%Na2SO4+25%NaCl, 750°С, 850°С и 950°С; з — сплав ЖС32, среда — 
морская соль, 750°С, 850°С и 950°С; и — сплав ЖС32, среда — 75%Na2SO4+25%NaCl, 750°С, 850°С 

и 950°С.

Рис. 4. Внешний вид рабочих лопаток РЛ1 из новых сплавов ВЖМ-5у, ВЖМ-8, ВЖМ-4  
(литье ОАО «Климов», без покрытий)

а — в исходном состоянии (для коррозионных испытаний); б-ж — после 30 циклов коррозионных 
испытаний: б — сплав ВЖМ-5у, среда морская соль,750,850 и 950°С; в — сплав ВЖМ-5у, среда — 
75%Na2SO4+25%NaCl, 750°С, 850°С и 950°С; г — сплав ВЖМ-8, морская соль, 750°С и 850°С, 950°С; д — 
сплав ВЖМ-8, среда — 75%Na2SO4+25%NaCl, 750°С, 850°С и 950°С; е — сплав ВЖМ-4, среда — морская 

соль, 750°С, 850°С и 950°С; ж — сплав ВЖМ-4, среда — 75%Na2SO4+25%NaCl, 750°С, 850°С и 950°С
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тической и растровой электронной металлографии. Как основной критерий для 
сравнения коррозионной стойкости использовался критерий скорости проник-
новения коррозии в глубину (по комбинированному методу измерения глубины 
коррозии, включающему изменение геометрических размеров образца, глубину 
фронтальной и локальной коррозии и глубину измененного подокисного слоя, 
согласно ГОСТ 6370-71, в мкм/цикл). Дополнительно измерялась скорость кор-
розии по удельной убыли массы и относительному (относительно исходной) из-
менению массы.

Данные исследований приведены на рисунках 5–9.
По результатам испытаний можно сделать следующие выводы:

 • ни один из рассматриваемых сплавов не обладает удовлетворительной кор-
розионной стойкостью в рассматриваемом диапазоне температур и сред ис-
пытаний;

 • по коррозионной стойкости, соизмеримой с эталоном (ЖС6К), из всех 
сплавов близким является ЖС26, а сплав ЖС32 обладает лучшей коррози-
онной стойкостью по сравнению с эталоном;

 • интерметаллидные сплавы имеют сравнительно низкую, относительно 
ЖС6К, коррозионную стойкость, особенно в интервале температур 750–
850оС, и демонстрируют склонность к «катастрофической» коррозии;

 • низкую, относительно сплавов ЖС6К и ЖС26, коррозионную стойкость 
имеет равнооснолитой сплав ВЖЛ21, особенно при температурах ниже 
850оС;

 • сплавы типа ВЖМ, за исключением ВЖМ5У, имеют низкую, относитель-
но сплавов ЖС6К и ЖС26, коррозионную стойкость. Сплав ВЖМ5У обла-
дает относительно высокой коррозионной стойкостью среди сплавов ряда 
ВЖМ и по своим коррозионным свойствам близок к сплаву ЖС32. Сравне-
ние этих сплавов показывает преимущество ВЖМ5У при температурах до 
850°С, но при более высоких температурах, свыше 950°С, отмечается пре-
имущество ЖС32.

Испытания показали, что при использовании новых высокожаропрочных 
никелевых сплавов, разработанных за последние годы ФГУП «ВИАМ», мо-
гут возникнуть и новые проблемы, связанные с их коррозионной стойкостью. 
Тенденции разработок были направлены на увеличение жаропрочности и жаро-
стойкости сплавов, что неминуемо сказалось на уменьшении их коррозионной 
стойкости.

При внедрении новых сплавов в элементы конструкции АГТД следует учи-
тывать фактор коррозионной стойкости этих сплавов и разрабатывать комплекс 
организационно-технических мероприятий для их применения, включая как 
ограничения по ресурсу, так и разработку специальных покрытий и проведение 
регламентных профилактических работ.

ЛИТЕРАТУРА
1. Гецов Л. Б. Материалы и прочность деталей газовых турбин. Рыбинск: Изд-во «Газо-

турбинные технологии», 2010. Кн. 1. 469 с.
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УДК 669.018,669.224
Е. А. Тихомирова
ОАО «Климов»

ЭВРИСТИЧЕСКИЙ ПОДХОД ДЛЯ ОЦЕНКИ 
ТЕРМОУСТАЛОСТНОЙ ДОЛГОВЕЧНОСТИ МАТЕРИАЛОВ — 
МЕТОД ТЦ-КАРТ

Предлагается использовать для анализа, в том числе при подготовке экспери-
мента и выборе режимов в исследованиях термической усталости материалов, ТЦ-
карты, которые дают наглядное представление о развитии деформации в ходе тер-
моциклических испытаний. Построение и применение ТЦ-карт иллюстрируется на 
примере анализа опубликованных результатов испытаний сплавов ЖС6Ф и ВКНА-
1В. В качестве примера приведены ТЦ-карты жаропрочных сплавов ЖС6Ф, ВКНА-
1В, ЖС32.

Термическая усталость (ТУ) является важной проблемой современной тех-
ники, работающей в экстремальных условиях. Детали авиационных двигателей 
подвергаются в процессе эксплуатации сложному температурно-силовому воз-
действию, которое часто является периодическим. Прогрессирующее разру-
шение в ходе повторного нагрева и охлаждения деталей называют термической 
усталостью. Это «неизотермическое малоцикловое разрушение, как считают, 
обусловлено стеснением температурной деформации различных участков мате-
риала или детали» [1]. Данное определение предполагает два возможных вари-
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анта развития разрушения. С одной стороны, разрушение является следствием, 
процессов, происходящих во время изменения температуры при нагреве и ох-
лаждении. С другой стороны, оно есть результат процессов, которые развива-
ются при верхней температуре цикла и связаны с температурной зависимостью 
свойств материала, с термическими напряжениями в крайних точках термиче-
ского цикла и с внешним силовым воздействием.

Исследования термической усталости производят главным образом как 
процесс, развивающийся в ходе изменения температуры [2, 3]. Основой тому 
послужила установленная Коффиным [4] зависимость долговечности (чис-
ло циклов до разрушения N) от пластической деформации (εпл) в цикле (вида 
εплNк = const) и предложенная методика термоциклических испытаний. Этот 
метод, равно как и его развитие — метод варьируемой жесткости нагружения 
[5], дает информацию о сопротивлении термической усталости различных ма-
териалов, но не конкретных изделий, поскольку не учитывает роли формы изде-
лий и условий их работы. Разрабатывая принципы моделирования термической 
усталости, С. В. Серенсен и П. И. Котов [5, 6], а также Г. Н. Третьяченко с соав-
торами [3] указывают, что основное требование к образцам для испытаний —
возможность воспроизведения в их рабочей части реальных условий нагружения 
материала.

При термоциклических испытаниях принято проводить нагрев образца 
в его рабочей части пропусканием электрического тока с пилообразным циклом 
изменения температуры либо с выдержкой при верхней температуре цикла. 
Поскольку применяют достаточно высокие скорости изменения температуры 
в полуциклах нагрева (~50–100°С сек–1) и охлаждения (~10–40°С сек–1) [1, 7], 
достигаемые скорости деформации составляют ~10–3–10–4 сек–1, т. е. примерно 
такие же, как при механических испытаниях с задаваемой скоростью деформа-
ции и в той же последовательности этапов упругой и пластической деформации 
[8–10]. При этом свой вклад на обоих этапах вносят температурная зависимость 
модуля упругости Е(Т) и предела текучести σ02(Т) (или σ005(Т)), а также специфи-
ческие особенности и различия упрочнения при верхних и нижних температурах 
цикла. Важно отметить существенное отличие условий протекания структурных 
изменений в ходе пластической деформации при нагреве, где большое значение 
имеет переход в разупорядоченное состояние и влияние активационных про-
цессов. При этом в силу цикличности каждый раз при нагреве высокотемпера-
турная деформация протекает в материале со структурой, сформировавшейся 
при холодной деформации, тогда как при охлаждении деформируется материал, 
подвергнутый в полуцикле нагрева термообработке при очень высокой темпера-
туре и под напряжениями. В связи с этим требует должного внимания протяжен-
ность температурных диапазонов, в которых протекает пластическая деформа-
ция при нагреве и при охлаждении. Температурный интервал ненулевого полу-
цикла (Тmax«Тmin) включает три этапа: снятие упругой деформации, достигнутой 
в предшествующем полуцикле; рост упругой деформации противоположного 
знака до уровня, соответствующего пределу упругости материала, и этап пласти-
ческой деформации. Протяженность каждого из этапов зависит как от свойств 
испытываемого материала, так и от условий нагружения, в частности — жестко-
сти стеснения.
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В настоящее время при проектировании изделий развиты автоматизиро-
ванные средства инженерных расчетов методом конечных элементов (ANSYS 
и пр.), призванные решать линейные и нелинейные, стационарные и нестаци-
онарные задачи и т. д. Считается, что компьютерное моделирование позволяет 
избежать дорогостоящих и длительных циклов разработки типа «проектирова-
ние—изготовление— испытания», т. е. осуществить уход от натурного испыта-
ния деталей и узлов с получением экономии в материальных ресурсах. При этом 
решение задачи неизотермического малоциклового нагружения, да еще и в свя-
зи с изменением свойств материала от цикла к циклу, в автоматизированных 
средствах довольно трудоемки и могут давать ошибки в связи с необходимостью 
перехода из системы «напряжение — долговечность» в систему «пластическая 
деформация в цикле — долговечность». В связи с этим предложен эвристиче-
ский подход для оценки термоусталостной долговечности при «жестком стесне-
нии», который связан с построением линейных диаграмм.

Чтобы получить наглядное представление о развитии деформации в ходе 
изменения температуры при различных режимах нагрева и охлаждения, по-
строим диаграммы (будем называть их ТЦ-картами). На ТЦ-карте должны быть 
нанесены кривые температурной зависимости упругой деформации εупр = f(T), 
соответствующей пределу упругости или пределу текучести исследуемого мате-
риала, и кривые изменения в ходе нагрева или охлаждения упругопластической 
деформации Δε = φ(Т), в которую преобразуется полностью или частично стес-
ненная свободная термическая деформация ε0 = φ(Т), так называемая дилатоме-
трическая кривая. Упругопластическая деформация Δε = φ(Т) является суммой 
упругой εупр и пластической εпл деформации.

Метод построения ТЦ-карт и анализ с их помощью результатов термоци-
клических испытаний, выполняемых методом Коффина, рассмотрим на при-
мере сплава ВКНА-1В [7]. Испытания были проведены на монокристальных 
образцах с ориентировкой оси нагружения [001], [111] и [011] в режиме полно-
го стеснения свободной термической деформации (С~∞), с минимальной тем-
пературы цикла Тmin = 100°С и максимальной Тmax = 850, 1050 и 1100°С. Нагру-
жение в нулевом полуцикле производили при температуре Тн = 0.5(Тmax + Тmin), 
т. е. при 475, 575 и 600°С. Построение ТЦ-карт рассмотрим на примере образцов 
ориентировки [011]. Значения упругой деформации εупр = σ02(Т)/Е(Т), соответ-
ствующие пределу текучести σ02(Т), необходимые для построения зависимости 
εупр = f(T), приведены в таблице 1, а ее графики — на рисунке1: b — при нагреве 
и a — при охлаждении.

Таблица 1
К расчету εупр~f(Т) для ориентировки оси нагружения [011]

Т, °С  20  100  250  400 600  800  850  900 1000 1050 1100

σ02,МПА 348 403 485 568 678  790  768  745 525 454 392
Е, ГПА  221  215  206  198 186  175  166  158  146  140  135

εупр 0,16 0,19 0,23 0,29 0,36 0,45 0,46 0,47 0,36 0,32 0,29

В таблице 2 приведены результаты расчета свободной термической деформа-
ции ε0=αсрΔТ, которая целиком преобразуется в Δε = εупр+εпл, в ненулевом полуци-
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кле испытаний при нагреве от Тmin = 100°С до Тmax = 850, 1050 и 1100°С. Приведены 
также значения среднего коэффициента линейного расширения αср в интервале 
(Т«250°С). Упругая деформация растяжения от предшествующего полуцикла ох-
лаждения при Т = 100°С составляет Δε = εупр = σ02(100°С)/Е(100°С) = 0.19%. Она 
полностью снимается Δε(250°С) = 0 при нагреве до 250°С График Δε = φ(Т) пред-
ставлен на рисунке 1 штриховой линией — с (в дальнейшем на рисунках линии 
нулевого полуцикла обозначены «с», а ненулевого — «d»).

Таблица 2
К расчету Δε = ε0 = αср (Т–250°С), где αср в интервале (Т«250°С)

Т, °С 20  100  250  400  600  800  850  900  1000 1050 1100

αср10–6гр–1  – 12,7 – 13,6 14,2 14,7 14,7 15,4 15,9 15,9 16,4
Δε  – 0,19  0 –0,2 –0,5 –0,81 –0,88  –1 –1,19 –1,27 –1,39

Те же данные для нулевых полуциклов нагрева в диапазоне Тmin«Тmax: 
475«850, 575«1050 и 600«1100°С приведены в таблице 3 и в виде штриховых 
линий d, f, g на рисунке 1. Значения αср соответствуют Тmin«Т. 

Таблица 3
К расчету Δε нулевых полуциклов нагрева от Тmin = 0.5(Тmax–100)

Тmin«Тmax  475«850°С  575«1050°С  600«1100°С

Т, °С  475  750  850  575  850  1050  600  875  1100
αср10–6гр–1 –  15,6  16,2 –  16,5  18,1 –  17,0  18,2

Δε  0 –0,43 –0,61  0 –0,45  –0,86  0 –0,47  –0,91

Рис. 1. Деформация в нулевом полуцикле монокристаллов сплава ВКНА-1В 
ориентировки [011] с нагружением при Тн = 100, 475, 575 и 600°С
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Изменение Δε = ε0 при охлаждении от Тmax = 850, 1050 и 1100оС показывают 
кривые m, n, r (сплошные) на рисунке 2а. Результаты расчета даны в таблице 4.

Таблица 4
К расчету Δε в первом полуцикле (охлаждение от Тmax)

Тmax, °С  εупр(σ02)  Δε = φ(Т)

 850 –0,46
Т, °С 850 750  600  400  100

Δε –0,46 –0,28 –0,05  0,25  0,64

 1050  –0,32
 Т, °С 1050  800  600  400  100

 Δε –0,32  0,18  0,5  0,8  1,19

 1100  –0,29
 Т, °С  1100  900  600  400  100

 Δε –0,29  0,11  0,62  0,92  1,31

ТЦ-карты монокристальных образцов сплава ВКНА-1В показаны на ри-
сунке 2. Как видно из рисунка 1 и рисунка 2а, увеличение температуры Тн, при 
которой производили нагружение, сопровождается уменьшением величины εпл 
при Тmax, поэтому, подбирая Тн, можно добиться, чтобы εпл было одинаковым 

в нулевом и последующих полуциклах. Это позволит устранить влияние обычно 
сильно завышенной в нулевом полуцикле величины εпл на результаты испыта-
ний — определяемую долговечность N. 

Отметим также, что динамика развития деформации в ненулевых полуци-
клах не зависит от Тн, так как положение всех опорных точек диаграммы (a, b, c, 
k) и ход кривых Δε = f(Т) при нагреве и охлаждении (c, d, f, g) не зависят от Тн, 
а определяется свойствами испытываемого материала.

Из ТЦ-карт, приведенных на рисунке 2, и в таблице 5, видно, что у образ-
цов всех трех ориентировок и при любых режимах цикла Тmin«Тmax деформации 
εпл при растяжении и сжатии мало отличаются. Однако обращает на себя внима-
ние, что у образцов ориентировки [001] величина εпл существенно меньше (поч-
ти в 2 раза), чем у остальных, тогда как долговечность N одного порядка с ними, 
а то и меньше. Согласно установленной Коффиным зависимости между N и εпл 
у этих образцов, следовало бы ожидать значительно большую долговечность N, 
но данные работы [7] этого не подтверждают (см. табл. 5). Это важный результат 
и требует объяснения и специальных исследований, поскольку указывает на то, 
что развитие деформации и разрушение в условиях неизотермического нагруже-
ния определяется не только зависимостью N от εпл.

Таблиц 5
К анализу результатов испытаний монокристаллов сплава ВКНА-1В

Тmax

°С
 [001]  [111]  [011]

εпл сж εпл раст  N εпл сж εпл раст  N εпл сж εпл раст  N

 850  0 0,2 1270  0,92  0,79 1997  0,62  0,64  428
 1050  0,55 0,46  61  1,42  1,29  107  1,15  1,19  204
 1100  0,74 0,76  242  1,53  1,38  225  1,30  1,31  171
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На рисунке 3 представлены ТЦ-карты монокристаллов сплава ЖС32 ори-
ентировок [001] и [111], которые дают возможность наглядно выделить диапа-
зоны термического цикла, в которых будет реализовываться процесс пластиче-
ского деформирования материала при нагреве и при охлаждении. На ТЦ-карте 
наглядно представлена неравнозначность поля пластической деформации ори-
ентировок одного и того же сплава при работе в условиях теплосмен, что свиде-
тельствует об одностороннем накоплении деформации.

 

а [011]                                                                      б [001]

в [111]

Рис. 2. ТЦ-карты монокристальных образцов сплава ВКНА-1В  
ориентировки [011], [001] и [111].
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Рассмотрим ТЦ-карты для случая варьирования жесткости нагружения. 
Варьирование жесткости нагружения [5] и тем самым стеснения преследует цель 
изменить величину εпл, не меняя температурный диапазон испытаний Тmin«Тmax. 
Деформация упругого элемента (мембрана, пружина), установленного в цепь 
нагружения, компенсирует вместе с упругой деформацией образца часть его 
свободной термической деформации. При этом удлиняется температурный 
интервал, где происходит упругая деформация образца, и сокращается интер-
вал протекания пластической деформации [6]. Присутствие упругого элемента 
в цепи нагружения проявляется на ТЦ-карте в уменьшении угла между кривой 
Δε = φ(Т) и осью Т в области упругой деформации. Однако в интервале, где 
протекает пластическая деформация, т. е. после пересечения кривой Δε = φ(Т) 
с кривой εупр(σ02) = f(Т), упругий элемент не работает и кривая Δε = φ(Т) следует 
с таким же наклоном, как при полном стеснении.

На рисунке 4 представлены ТЦ-карты монокристаллов сплава ЖС6Ф, в ис-
пытаниях которых применяли варьирование жесткости нагружения [1], создавая 
упругопластическую деформацию Δε = 1,3, 1,0 и 0,6% в интервале температур 
100↔950°С. Они показывают, что имеются значительные различия в динамике 
развития деформации. Наиболее существенный момент, на который необходи-
мо обратить внимание, состоит в том, что у образцов ориентировки [001] при 
Δε = 0,6 и 1,0% и у [111] при Δε = 0,6% вся деформация в цикле происходит 
в упругой области. Поэтому в данном случае построение зависимости долго-
вечности N от Δε, бесперспективно, поскольку Коффиным установлена связь 
между N и εпл в цикле испытаний, а по данным нашего анализа ТЦ-карт видно, 
что в одних опытах Δε = εупр+εпл, тогда как в других Δε = εупр.

а [001]                                                                   б [111]

Рис. 3. ТЦ карты жаропрочного сплава ЖС32
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Приведем таблицу 6, где содержатся данные работы [1], а также значения 
εпл и напряжения σ в крайних точках цикла, найденные из ТЦ-карт. В табли-
це 7 для сравнения представлены значения предела упругости σ005 этого сплава 
при Тmin = 100°С и Тmax = 950°С [11].

 ориентация [001] ЖС6Ф Δε = 1.3% ориентация [111] ЖС6Ф Δε = 1.3%

 ориентация [001] ЖС6Ф Δε = 1.0% ориентация [111] ЖС6Ф Δε = 1.0%

Рис. 4. (Начало)
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 ориентация [001] ЖС6Ф Δε = 0.6% ориентация [111] ЖС6Ф Δε = 0.6%

Рис. 4. ТЦ карты монокристаллов сплава ЖС6Ф в испытаниях с варьируемой жесткостью 
нагружения (Δε = 1,3, 1,0 и 0,6% ) в интервале 100↔950°С. 

Таблица 6
Влияние Δε на результаты испытаний [1]

 Δε 
%

 %;
МПА

 [001]  [111]  [011]

950°С 100°С  N [1] 950°С 100°С  N [1] 950°С 100°С  N [1]

 1,3
εпл  0,3 0,35 1922, 

1170
0,82 0,81 1323, 

1151
0,75 0,65

1033 
 σ 476 719 442 994 504 729

 1,0
εпл  0  0 4314, 

5073
0,25 0,42 5540, 

5472
0,05 0,05 3162, 

2888 σ 476 466 442 994 504 729

 0,6
εпл  0  0 27828,

49336
 0  0

32900
 0  0 40303, 

7154 σ 476 160 442 540 504 411

Таблица 7
Предел упругости сплава ЖС6Ф [11], МПа 

Т, °С σ005 [001] σ005 [111] σ005 [011]

Тmin = 100°С  719  994  729
Тmax = 950°С  476  442  504

Выводы:

1. При работе материалов в условиях неизотермического малоциклового на-
гружения предложено использовать линейные диаграммы — ТЦ-карты, 
включающие температурную зависимость упругой деформации и темпера-
турную зависимость свободной термической деформации.
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2. ТЦ-карты показывают динамику развития пластической деформации 
в термоцикле без необходимости решения трудоемких задач в нестационар-
ной постановке при инженерных расчетах.

3. При моделировании неизотермического нагружения реальных конструк-
ций необходимо выделить места стеснения свободной термической дефор-
мации — «слабые места», рассчитать степень жесткости и при помощи ТЦ-
карт рассмотреть динамику развития пластической деформации.

4. ТЦ-карты выявили, что разрушение в условиях неизотермического нагру-
жения определяется не только зависимостью N от εпл в цикле. Обоснован-
но предположить, что на долговечность влияют процессы, происходящие 
в полуцикле, а также температура начала пластической деформации.
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СОЕДИНЕНИЕ ДЕТАЛЕЙ  
ИЗ ЖАРОПРОЧНЫХ СПЛАВОВ  
ДИФФУЗИОННОЙ СВАРКОЙ

В докладе рассмотрены вопросы диффузионной сварки некоторых жаропроч-
ных сплавов на никелевой и титановой основе, широко применяемых в авиационном 
двигателестроении. Показана возможность получения сварных соединений с не-
обходимой прочностью и отсутствием пластической деформации деталей. Указаны 
некоторые оптимальные режимы твердофазного соединения жаропрочных сплавов.

Основными материалами, применяемыми в двигателестроении, являются 
жаропрочные сплавы на основе никеля, титана и кобальта. Детали, изготовлен-
ные из этих материалов, соединяют в узлы и сборочные единицы различными 
методами: механическим болтовым креплением, бандажированием, пайкой 
и некоторыми способами сварки плавлением — электронно-лучевой или тре-
нием. Первые два метода увеличивают массу конструкции, паяные соединения 
могут разрушаться при небольшом неуправляемом скачке рабочих температур, 
а сварка плавлением обеспечивает качественное соединение только металлур-
гически совместимых сплавов. Очень небольшой сегмент во всех технологи-
ях, применяемых в производстве двигателей, занимает сварка в твердой фазе, 
в частности диффузионная сварка. Возможности диффузионной сварки не огра-
ничены, а ее применение может привести к радикальным изменениям как в тех-
нологическом цикле изготовления двигателей, так и в конструкции отдельных 
узлов двигателя [1]. А главное — эта технология может привести к значительно-
му уменьшению массы двигателя.

В данной статье предпринята попытка оценить возможности диффузион-
ной сварки применительно к обеспечению качественных соединений деталей 
двигателестроения из жаропрочных сплавов как в одноименном, так и в разно-
именном сочетании и тем самым показать ее перспективы для дальнейшего раз-
вития двигателестроения. 

Исследования проводили на образцах из жаропрочных сплавов следующих 
марок: ВЖЛ12У, ЖС6У, ЖС32 и ЖС32Моно, ВВ751, ЭП741НП, ЭП866Ш, ВТ3-
1,ВТ8-1, ВТ20, ВТ25, композит TiNC. Размер образцов: диаметр — 20÷30 мм, 
высота — 40 мм. Технология диффузионной сварки может быть реализована по 
двум схемам:

 • соединение двух образцов напрямую;
 • соединение с применением промежуточных слоев, располагаемых между 

соединяемыми поверхностями [2].

В качестве таких слоев в настоящих работах применены фольги на основе 
никеля (НП-1, НП-2, 50Н, 79НМ), ванадия, вольфрама, ниобия, серебра и пал-
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ладия толщиной от 0,1 до 0,5 мм. Сварку проводили на специализированной ва-
куумной установке СДВУ-50 с радиационным нагревом деталей при вакууме не 
хуже 5∙10–4 мм рт. ст. Структура сварных швов исследовалась на оборудовании 
металлографической лаборатории «Olimpus», механические испытания — на 
специализированном комплексе «Instron».

Анализ литературных данных [2–4] и результатов предварительных экс-
периментов по сварке жаропрочных материалов показывает, что обеспечение 
жаропрочности и пластичности сварных соединений связано с большими труд-
ностями. Значительно возрастает величина необходимой пластической дефор-
мации основных металлов при сварке. Возникающие при этом деформации 
оказываются значительно меньше тех деформаций, которые обеспечивают жа-
ропрочность соединений. Поэтому расчет параметров режима сварки необхо-
димо вести исходя из обеспечения требуемой для жаропрочности пластической 
деформации.

Температуру процесса надо выбирать в интервале, который гарантирует 
проявление высоких пластических свойств материалов. Температурный интер-
вал определяется по диаграммам технологической пластичности. При этом не-
обходимо учитывать и диаграммы рекристаллизации сплавов, чтобы исключить 
возникновения разнозернистости металла в зоне стыка. На основании много-
численных экспериментальных данных рекомендовано, что температура сварки 
жаропрочных материалов не должна превышать температуры заметных струк-
турных изменений гетерофазного сплава или роста зерна и развития разнозер-
нистости в однофазных сплавах, уменьшающих длительную пластичность ме-
талла. Желательно, чтобы температура диффузионной сварки совпадала с тем-
пературой стандартной термической обработки.

Сварочное давление обеспечивает определенную скорость деформации 
(ползучести) сплава. В сочетании с длительностью процесса сварки оно опреде-
ляет степень макропластической деформации. Именно степень деформации при 
постоянном сварочном давлении является мерой качества соединений.

Следует отметить, что одно и то же значение степени деформации может 
быть достигнуто при различных сочетаниях температуры, сварочного давления 
и времени выдержки. Качество соединений также будет близким, хотя о полной 
идентичности говорить нельзя, поскольку формирование структуры чувстви-
тельно главным образом к температуре и скорости деформации.

Производили сварку образцов из сплава ВЖЛ-12 и стали 13Х11Н2В2МФ 
(ЭИ961) через никелевую фольгу НП-1 толщиной 0,5 и 0,1 мм. Параметры режи-
ма: температура сварки Тсв = 1140°C, сварочное давление Р = 2 кгс/мм2, время 
сварки t = 20 мин. После сварки остаточная пластическая деформация образцов 
из 13Х11Н2В2МФ составляла не более 7%, а образец из ВЖЛ-12 не имел пласти-
ческой деформации.

Образцы подвергали термической обработке при Т = 530°C, а затем произ-
водили их механические испытания на разрыв. Прочность σB > 67 кгс/мм2, и раз-
рушение происходит по телу образца, а не по зоне соединения. Микроструктура 
зоны сварки внутренних дефектов не выявила.

Результатом этих исследований явилась разработка технологии диффузи-
онной сварки вала с рабочими колесами турбин, изготовление опытной партии 



252

таких изделий и успешное их испытание. Это позволило отказаться от механи-
ческих методов крепления, увеличив выпуск продукции, отвечающей самым вы-
соким требованиям.

Другим литейным никелевым сплавом, который подвергался диффу-
зионной сварке, является сплав ЖС6У. Сварку образцов производили при 
Т = 1150…1200°С, Р = 2 кгс/мм2, t = 15…30 мин через промежуточные слои 
из фольги НП-2 (толщина 0,5 мм) и 50 Н (толщина 0,1 мм). Как показывают 
исследования, при одних и тех же параметрах режима диффузионной сварки на 
процесс образования соединения (диффузионный обмен) между сплавом и про-
межуточным слоем оказывает влияние химический состав основного материала 
и промежуточного слоя. Это видно как по ширине диффузионной зоны, так и по 
наличию или отсутствию непроваров в зоне соединения даже при Т = 1150°С. 
Рентгеноспектральный анализ показывает повышенное содержание титана 
и алюминия в промежуточном слое из чистого никеля за счет их больших ско-
ростей диффузии из сплава ЖС6У. В то же время диффузия кобальта протекает 
с меньшей скоростью и его содержание в прокладке ниже, чем в сплаве. Такое 
явление не наблюдается при использовании промежуточного слоя из пермаллоя 
50Н, так как содержащиеся в нем химические элементы плавно регулируют диф-
фузионные потоки между основным материалом и промежуточным слоем.

Микротвердость околошовной зоны при сварке через фольгу 50Н выше 
(514 HV), чем при сварке через фольгу НП-2 (346 HV), и близка к микротвердо-
сти основного металла (449 HV), при этом микротвердость околошовной зоны 
с использованием НП-2 ниже микротвердости основного металла в 1,3 раза.

Следует отметить, что при сварке на указанных режимах макропластиче-
ская деформация образцов сплава ЖС6У отсутствует. Механические испытания 
на разрыв показывают, что наибольшая прочность (σB = 99,3…106,0 кгс/мм2) 
у образцов, сваренных через фольгу из сплава 50Н, и разрушение более вязкое, 
чем при сварке через никель НП-2. Разрушение происходит по промежуточному 
слою.

Оптимальный режим диффузионной сварки: Т = 1200°С, Р = 3…4 кгс/мм2, 
t = 30 мин. При более низких температурах пластичность сплава весьма мала, 
а сопротивление деформированию велико. Ползучесть сплава при температу-
рах ниже 1200°С проявляется лишь при увеличении сварочного давления свыше 
5 кгс/мм2. 

Литейный жаропрочный сплав ЖС-32 предназначен для изготовления ох-
лаждаемых лопаток рабочего колеса газотурбинных двигателей. Этот сплав по-
лучают методом высокоскоростной направленной кристаллизации, который 
обеспечивает формирование монокристаллической структуры сплава, обладаю-
щей более высокой жаропрочностью. Как следует понимать, параметры режима 
диффузионной сварки наряду с обеспечением требуемой прочности сваренных 
деталей не должны приводить к изменению их монокристаллической структу-
ры. При этом учитывали, что нижним пределом температуры сварки является 
температура начала процессов рекристаллизации и диффузии — для ЖС32 она 
составляет 1276°С. Верхним пределом температуры сварки является температура 
начала интенсивного разупрочнения сплава — 1340°С. При такой температуре 
происходит уменьшение пластичности жаропрочных сплавов и при приложе-
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нии сжимающей нагрузки пластическая деформация превосходит предельную 
пластичность металла. В результате этого в зоне контакта образуются микротре-
щины.

Как показали эксперименты, оптимальными параметрами сварки, при ко-
торых формируется качественное сварное соединение (σB

20 =110 кгс/мм2) с со-
хранением исходных свойств материалов, являются: Т = 1300°С, Р = 0,1 кгс/мм2, 
t = 40–60 мин. Пори этом макропластическая деформация образцов отсутствует, 
относительное удлинение составляет ≈ 5%. При испытаниях сварных соедине-
ний на длительную прочность при Т = 975°С и нагрузке 40 кгс/мм2 образцы раз-
рушились после 106 часов по основному материалу.

На первом этапе исследований по сварке ЖС32Моно произведена оценка 
влияния класса обработки свариваемых поверхностей на прочность сварных со-
единений при комнатной температуре. Установлено, что наилучшие результаты 
по прочности сварных соединений (σB = 78,2 кгс/мм2) получены на образцах со 
средней высотой микронеровностей Rа = 0,8 мкм, а наихудшие (σB = 47,4 кгс/
мм2) — при Rа = 3,2 мкм. Сварку производили при Т = 1300°С, Р = 1 кгс/
мм2 и t = 40 мин. 

Главное внимание уделено выбору оптимальных параметров диффузион-
ной сварки Т, Р и t, при которых прочность сварных соединений должна быть не 
менее 0,85 от прочности сплава ЖС32, при этом макропластическая деформация 
деталей не допустима. В экспериментах использовали образцы, у свариваемых 
поверхностей которых высота микронеровностей Rа = 0,8 мкм. При этом учи-
тывали, что нижним пределом температуры сварки является температура начала 
процессов рекристаллизации и диффузии — для ЖС32 она составляет 1276°С. 
Верхним пределом температуры сварки является температура начала интен-
сивного разупрочнения сплава — 1340°С. При такой температуре происходит 
уменьшение пластичности жаропрочных сплавов и при приложении сжимаю-
щей нагрузки пластическая деформация превосходит предельную пластичность 
металла. В результате этого в зоне контакта образуются микротрещины.

Сварочное давление может изменяться в широких пределах в зависимости 
от главного параметра — температуры: чем выше температура, тем ниже свароч-
ное давление.

На основании вышеизложенного, а также по результатам многочисленных 
экспериментов определили параметры оптимального режима диффузионной 
сварки образцов из сплава ЖС32: Т = 1320°С, Р = 0,1 кгс/мм2, t = 60 мин. При 
этом: 

 • прочность сварного соединения при комнатной температуре (без последу-
ющей после сварки термообработки) σB > 87 кгс/мм2;

 • относительное удлинение ~ 5%; 
 • макропластическая деформация отсутствует.

При испытаниях сварных соединений на длительную прочность при 
Т = 975°С и нагрузке 30 кгс/мм2 образцы разрушились после 40 часов.

Для повышения прочностных свойств сварных соединений решено приме-
нить термическую обработку сварных соединений по режиму: Т = 1280°С в те-
чение 4 часов в вакууме. Как результат — прочность соединений при комнатной 
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температуре и относительное удлинение практически не изменились, но дли-
тельная прочность составила 106 часов.

Диффузионная сварка порошкового жаропрочного сплава ВВ751П + 
ВВ751П осуществлялась при температурах, на 5–15°С превышающих темпера-
туру сольвуса для этого сплава, при этом скорость нагрева не превышала 30°С/
мин. При достижении заданной температуры производят сдавливание при 
1÷2,5 кгс/мм2 и выдерживают 30÷180 мин. Установлено, что при таком удельном 
давлении и за это время пластическая деформация свариваемых деталей не пре-
вышает 5%, что не приводит к структурным изменениям в сплаве, а это, в свою 
очередь, положительно влияет на прочность сварного соединения. Эксперимен-
ты показали, что сварное соединение требует дополнительных стадийных тер-
мообработок, которые могут быть реализованы в этом цикле с диффузионной 
сваркой. Прочность сварного шва σB > 145 кгс/мм2, относительное удлинение 
11,7%, относительное сужение 15,7%.

Другим «гранульным» жаропрочным сплавом, образцы которого соединяли 
диффузионной сваркой, является сплав ЭП741НП, из которого изготавливают-
ся диски газотурбинных двигателей. Прочность сварного соединения превыша-
ет 130 кгс/мм2 при Т = 1250°С, Р = 2 кгс/мм2 и t = 40 мин без применения про-
межуточных слоев и более 110 кгс/мм2 при использовании промежуточного слоя 
из фольги НП-2 толщиной 0,2 мм.

Сплавы ВТ8-1 и ЭП741НП по-разному пластически деформируются под 
действием одних и тех же температур и сжимающих усилий. Сплав ЭП741НП 
имеет более высокое сопротивление ползучести, чем ВТ8-1. Поэтому в первую 
очередь определяли зависимость величины деформации ε образцов сплава ВТ8-
1 от температуры и сварочного давления. Эти исследования показали, что при 
приложении удельного сварочного давления Р = 0,1 кгс/мм2 при Т = 1000°С ве-
личина ε ≥ 10%. С понижением температуры до Т = 920°С и сварочном давлении 
Р = 2 кгс/мм2 она уменьшается до 4%. Выбор оптимальных параметров диффузи-
онной сварки Т, Р и t осуществлялся на основе основного требования: прочность 
сварных соединений должна быть не менее 0,85 от прочности менее прочного 
сплава, при этом макропластическая деформация деталей должна отсутствовать 
или не превышать 6%.

Исходя из этого, нижним пределом температуры сварки выбрали темпера-
туру 920°С. Верхним пределом температуры сварки является температура начала 
интенсивного разупрочнения сплава ВТ8-1 — 1000°С.

Для сплава ЭП741НП максимальной температурой, при которой начина-
ется его пластическая деформация, является 1200оС, что, естественно не при-
емлемо для сплава ВТ8-1.

Сварочное давление может изменяться в широких пределах в зависимости 
от главного параметра — температуры: чем выше температура, тем ниже свароч-
ное давление.

На основании вышеизложенного, а также по результатам многочисленных 
экспериментов по сварке ВТ8-1 + ВТ8-1 определили 2 варианта параметров оп-
тимального режима диффузионной сварки, которые можно адаптировать к со-
единению образцов ВТ8-1 + ЭП741НП:

1-й вариант — Т = 920°С, Р = 2,0 кгс/мм2, t = 40 мин;
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2-й вариант — Т = 1000°С, Р = 0,1 кгс/мм2, t = 30 мин.
При этом пластическая деформация образцов составляла не более 6%, 

а прочность сварных соединений ВТ8-1 + ВТ8-1 при комнатной температуре 
σB > 95 кгс/мм2.

С изменением температуры сварки пластическая деформация наблюдается 
в первую очередь на образцах титана.

В качестве промежуточных слоев применяли фольги никеля НП-2, вана-
дия, вольфрама, ниобия, серебра и палладия толщиной 0,1 мм. Фольга никеля 
НП-2 всегда располагалась со стороны никелевого сплава ЭП741НП, а осталь-
ные фольги — со стороны титанового сплава ВТ8-1. Другими словами, сварной 
образец представлял собой следующую сборку: ВТ8-1 + фольга V (W, Nb, Ag, Pd) 
+ НП-2 + ЭП741НП.

При испытаниях на механическую прочность сварных соединений, сварен-
ных через промежуточные слои, оказалось, что разрушение происходит только 
со стороны промежуточных слоев V, W, Nb, Ag, Pd. Результаты испытаний све-
дены в таблицу 1.

Как видно из таблицы 1, наибольшей прочностью обладают соединения, 
сваренные через промежуточные слои из ванадия и палладия.

Для повышения прочностных свойств сварных соединений решено приме-
нить термическую обработку сварных соединений по режиму: Т = 600оС в тече-
ние 1 часа в вакууме. В результате прочность соединений при комнатной темпе-
ратуре повышается на 5–7%.

Таблица 1
Результаты испытаний сварных соединений ВТ8-1 + ЭП741НП  

при сварке через различные промежуточные слои

Промежуточный слой Режим диффузионной сварки σв, кгс/мм2 εTi, %

V
Т = 920°С, Р = 2,0 кгс/мм2, t = 40 мин; 50–52 4–5
Т = 1000°С, Р = 0,1 кгс/мм2, t = 30 мин 51–53 10–12

W
Т = 920°С, Р = 2,0 кгс/мм2, t = 40 мин; 12–14 4-5
Т = 1000°С, Р = 0,1 кгс/мм2, t = 30 мин 10–13 10–12

Nb
Т = 920°С, Р = 2,0 кгс/мм2, t = 40 мин; 30–32 4–5
Т = 1000°С, Р = 0,1 кгс/мм2, t = 30 мин 29–34 10–12

Ag
Т = 920°С, Р = 2,0 кгс/мм2, t = 40 мин; 23–24 4–5
Т = 1000°С, Р = 0,1 кгс/мм2, t = 30 мин 26–27 10–12

Pd
Т = 920°С, Р = 2,0 кгс/мм2, t = 40 мин; 58–60 4–5
Т = 1000°С, Р = 0,1 кгс/мм2, t = 30 мин 59–62 10–12

Проведенные исследования показали, что технология диффузионной свар-
ки позволяет получать сварные соединения титанового сплава ВТ8-1 с никеле-
вым сплавом ЭП741НП с прочностными свойствами σB свар = 0,5–0,7 σB соеди-
няемых материалов при Т = 920°С, Р = 2,0 кгс/мм2, t = 40 мин или Т = 1000°С, 
Р = 0,1 кгс/мм2 и t = 30 мин. В качестве промежуточных слоев необходимо при-
менять фольги ванадия или палладия.
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Как известно, диффузионная сварка позволяет соединять не только метал-
лические детали с металлическими, но и металлические с неметаллическими [2, 
3]. Применительно к двигателестроению, нами разработаны технологии диффу-
зионного соединения сплава ЖС6У с композитом на основе карбонитрида ти-
тана TiNC. Температура процесса не превышает 1000°С, сварочное давление — 
2 кгс/мм2, время выдержки — 40 мин. Сварные соединения при механических 
испытаниях на разрыв при комнатной температуре разрушаются по компози-
ту как наименее прочному материалу. При термоциклировании в диапазоне 
500÷1000°С сварное соединение выдерживает не менее 90 циклов.

Вывод. Представленный фрагмент исследований по получению качествен-
ных сварных соединений диффузионной сваркой деталей из жаропрочных 
сплавов на никелевой и титановой основе показывает, что данная технология 
твердофазного соединения вполне может быть применена для получения пре-
цизионных узлов и сборочных единиц в авиадвигателестроении.

ЛИТЕРАТУРА
1. Диффузионная сварка: технология, которая стоит на верном пути к успеху // Soudage 

et techniques connexes (France). 2009. Vol. 63, N 1/2. Р. 33–37.
2. Люшинский А. В. Диффузионная сварка разнородных материалов. М.: ИЦ «Акаде-

мия», 2006. 208 с.
3. Казаков Н. Ф. Диффузионная сварка материалов. М.: Машиностроение, 1976. 312 с.
4. Квасницкий В. Ф. Сварка и пайка жаропрочных сплавов в судостроении. Л.: Судо-

строение, 1986. 224 с.

УДК 669.245
Ю. Н. Шмотин, И. А. Логунов, И. А. Лещенко, Д. В. Данилов
ОАО «НПО «САТУРН», г. Рыбинск 
igor.leshchenko@yandex.ru

ТЕХНОЛОГИЯ РАЗРАБОТКИ И РЕЗУЛЬТАТЫ 
ЭКСПЕРИМЕНТАЛЬНЫХ ИССЛЕДОВАНИЙ 
ЭКОНОМНОЛЕГИРОВАННОГО ЖАРОПРОЧНОГО 
НИКЕЛЕВОГО СПЛАВА ДЛЯ РАБОЧИХ ЛОПАТОК ТУРБИН 
АВИАЦИОННЫХ ГТД

Выполнены исследования, направленные на создание перспективного безре-
ниевого жаропрочного никелевого сплава для монокристаллических лопаток турбин. 
Рассчитан и обоснован химический состав сплава, а также выплавлена опытная пар-
тия (10 кг). Выполнены микроструктурные исследования нового материала, отлиты 
заготовки монокристаллических образцов для механических испытаний. Разработан 
режим и проведена термическая обработка заготовок, изготовлены образцы для ме-
ханических и металлографических исследований, а также проведены металлографи-
ческие исследования и прочностные испытания. Полученный сплав имеет уровень 
длительной прочности ÌÏà1000

100 238 248σ = -  при плотности ã/ñì38,87 .
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Введение

Прогресс в параметрах и характеристиках газотурбинных двигателей (ГТД) 
напрямую связан с наличием жаропрочных суперсплавов для лопаток турбин, 
обладающих высокими эксплуатационными свойствами. Появление монокри-
сталлических никелевых сплавов предопределило возможность совершенство-
вания двигателей в направлении роста температуры цикла, поэтому за сравни-
тельно короткий период появились материалы первого, второго и третьего по-
колений.

Легирование никелевых сплавов рением и рутением позволило осуще-
ствить скачок почти в 1.5 раза в направлении улучшения длительной жаропроч-
ности материалов. Использование этих элементов привело к созданию сплавов 
на никелевой основе IV и V поколений (MC-NG — Франция, TMS-162 и TMS-
196 — Япония, EPM-102 — США, ВЖМ-4, ВЖМ-6 — Россия и др.).

Вместе с тем указанные элементы отличаются крайне высокой стоимостью. 
В сплавах IV поколения суммарное их содержание достигает 10…12% по массе. 
Поэтому полезный эффект от легирования этими элементами жаропрочных ма-
териалов может оказаться неоправданным с экономической точки зрения. Этот 
факт нашел свое отражение в ограниченном применении сплавов IV поколения, 
особенно в нашей стране.

В настоящее время в РФ широко применяется сплав II поколения ЖС32. 
Созданный в 70-х годах XX в., этот сплав обладал в свое время рекордными по-
казателями жаропрочности ÌÏà1000

100 240 245σ = - . Такие показатели материала 
достигаются с помощью легирования его рением в количестве 4…4,5%, что де-
лает стоимость шихты весьма высокой (17,8 млн руб/т). С учетом востребован-
ности материала с указанными свойствами приобретает актуальность проблема 
разработки сплава-аналога, экономно легированного дорогостоящим рением 
либо вообще не содержащего его.

Работы в этом направлении велись и раньше, так, сплав СЛЖС-1 [1, 2] на 
момент создания имел наивысшую жаропрочность среди безрениевых спла-
вов — однако высокий удельный вес 9,03 г/см3 не позволил использовать его на 
практике, несмотря на уровень ÌÏà1000

100 255σ = . 
Подобные задачи решаются и за рубежом. Так, на 12-м международном 

симпозиуме “Superalloys 2012” фирма Cannon-Muskegon представила новый 
безрениевый сплав для монокристаллического литья CMSX-7, предел длитель-
ной прочности которого 1000

100σ
 и плотность составляет соответственно 237 МПа 

и 8,8 г/см3 [3].
С учетом высокой экономической значимости и актуальности разработки 

сплава-аналога ЖС32 были проведены исследования, направленные на опреде-
ление оптимального состава и экспериментальное исследование нового матери-
ала, получившего рабочее название СЛЖС32БР. 

Чтобы получить состав высокоэффективного и экономно легированного 
сплава, требуется разработка специальных методов. С одной стороны, необходи-
мы оперативная, недорогая и достоверная оценка и анализ значительного числа 
термодинамических, структурных, прочностных, концентрационных, кинети-
ческих, физико-химических и других параметров. Информацию об этих параме-
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трах могут дать специальные компьютерные модели. С другой стороны, наличия 
адекватной модели для решения задачи недостаточно, поскольку требуется оп-
тимально согласовать около десятка независимых параметров — массовых долей 
легирующих элементов. С математической точки зрения это является непростой 
задачей.

Поэтому проблема поиска эффективных составов сплавов может быть 
успешно решена лишь на базе комбинации компьютерного моделирования 
жаропрочных никелевых сплавов с процедурой численной оптимизации их со-
става. В настоящей работе представлена технология получения состава сплава 
с заданными свойствами, основанная на математическом моделировании и чис-
ленной оптимизации.

Критерии оценки качества сплава

Характерной особенностью современного периода развития жаропроч-
ных материалов и технологий является значительное усложнение как составов 
сплавов, так и процессов получения из них деталей с особыми свойствами. При 
изготовлении монокристаллических рабочих и сопловых охлаждаемых лопаток 
требуется учитывать большое число факторов, связанных с обеспечением совер-
шенной структуры материала, в котором отсутствуют вредные фазовые образо-
вания, поры и рыхлоты; с необходимостью нанесения эффективных покрытий, 
надежно защищающих детали двигателя от высокотемпературного коррозион-
ного воздействия в течение всего срока их эксплуатации.

Еще один фактор, существенно усложняющий работу в направлении созда-
ния высокожаропрочных суперсплавов, связан с тем, что области оптимального 
многокомпонентного легирования вплотную приблизились к областям образо-
вания охрупчивающих топологически плотноупакованных соединений. Поэто-
му допустимые интервалы процентного содержания легирующих компонентов 
заметно сузились вследствие необходимости обеспечения гарантированного от-
сутствия в структуре сплавов вредных фаз, а также более высоких показателей 
эксплуатационных характеристик сплавов.

Таким образом, достигнутая сложность легирования жаропрочных литей-
ных никелевых сплавов привела к тому, что дальнейшее их развитие и оптимиза-
ция составов перспективных композиций непрерывно связаны с обеспечением 
одновременного учета значительного количества факторов, прямым образом 
влияющих на их работоспособность. Помимо комплексной оценки общеприня-
тых показателей эффективности таких сплавов совершенно необходимой явля-
ется разработка новых критериев оценки стабильности гамма-твердого раствора 
с позиций возможного образования охрупчивающих топологически плотноупа-
кованных соединений — ТПУ-фаз.

При проведении исследования по поиску оптимальных составов жаропроч-
ных сплавов принимались во внимание следующие группы параметров, опреде-
ляющие работоспособность сплавов:

1. Прочностные параметры:

 •
t
tσ  — длительная прочность сплава (до разрушения) при температуре t в те-

чение τ часов;
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2. Термодинамические параметры — температура начала растворения 
и полного растворения g ′ -фазы, удельный вес сплава d;

3. Структурные факторы
«мисфит» — относительная разность параметров кристаллических решеток 

γ и g ′ -фазы

 
100%

0,5 ( )
a a a
a a a
g -g g g′ ′

g g g ′

 D -
= ⋅ ⋅ + 

,  (1)

где аγ и a ′g  — параметры кристаллических решеток γ и g ′ -фаз соответственно; 
V g ′  — объемная доля выделений g ′ -фазы; М( d )γ — параметр, характеризу-
ющий уровень концентрации валентных электронов γ-фазы, определяющий 
возможность образования охрупчивающих топологически плотноупакованных 
(ТПУ) соединений (по методу New PHACOMP [4]).

4. Концентрационные параметры, определяющие возможность образова-
ния внутри g ′  фазы пластинчатых соединений на основе 3Ni Ti , 3Ni Nb , 3Ni Ta , 
и т. д.:

Al

Ti

m
m
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Nb Ta

m
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Ti Nb Ta

m
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;

Таким образом, модель жаропрочного сплава должна оценивать множество 
факторов.

Математическая модель для расчета характеристик жаропрочных 
сплавов

Математическая модель (ММ) представляет собой программный код, объ-
единяющий различные подходы для оценки эксплуатационных свойств сплава. 
ММ получает в качестве исходных данных состав сплава, а в качестве результата 
выдает его эксплуатационные показатели.

В качестве исходных данных ММ выступают массовые доли всех легирую-
щих компонент сплава. Всего рассматривается 11 легирующих элементов:

Cr, Co, W, Mo, Al, Ti, Ta, Re, Nb, Hf, Ru.
ММ определяет свойства сплава двумя способами. Для тех параметров, 

которые определяются непосредственно в эксперименте, используется модель 
типа поверхности отклика. К таким параметрам относятся термодинамические 
и прочностные параметры, а также 'Vg  — объемная доля g ′ -фазы; d — плотность 
(удельный вес) сплава; CrK , CoK , WK , MoK , AlK , TiK , TaK , ReK , NbK  — 
коэффициенты распределения (отношение доли индивидуального вещества  
в g ′ -фазе к ее доле в γ-фазе).

Значения ( )M d g  и мисфита определяют аналитически, используя извест-
ные выражения [4, 2] и основываясь на составе сплава и показателях, определен-
ных по аппроксимационной модели.

Ключевым моментом при построении математической модели жаропроч-
ного сплава является обеспечение высокой достоверности функций аппрок-
симации, которая зависит от выбора структуры этой функциональной зависи-
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мости. В работе использовалась как линейная функция, так и нелинейные ап-
проксимационные модели. Выбор модели, наиболее удовлетворяющей целям 
исследования, производился на основе сравнительного анализа уровней точно-
сти, обеспечиваемых при описании исходного множества данных и при предска-
зании значений тех точек, которые не использовались при построении поверх-
ности отклика [2, 5]. Например, уровень среднеквадратического отклонения по 
показателям длительной прочности порядка 5% представляется удовлетвори-
тельным для использования модели в поисковых исследованиях.

Оптимизационная модель

Для решения поставленной задачи была разработана оптимизационная мо-
дель. В ее состав вошли представленная выше математическая модель сплава, 
а также процедура многокритериальной оптимизации, реализованная в про-
граммном комплексе IOSO NM [6]. Структура оптимизационной модели пока-
зана на рисунке 1.

Процедура оптимизации 
задает состав сплава и запускает 
модель, которая возвращает ей 
свойства сплава. В автоматизи-
рованном процессе оптимиза-
ции подбираются такие составы 
сплавов, которые обеспечивают 
предельно достижимые значения 

целевых функций, определяемых показателями свойств. Использовалась следу-
ющая постановка задачи оптимизации.

Варьируемые переменные: массовые доли 9 легирующих компонент (Cr, 
Co, W, Mo, Al, Ti, Ta, Nb, Hf). Массовые доли дорогостоящих Re и Ru заданы ну-
левыми.

Целевые функции:

 •
1000
100σ  — максимизация, при ограничении минимального значения величи-

ной 230 кгс/мм2;

 •
( )M d g  — минимизация, при ограничении максимально допустимого зна-

чения величиной 0,901;
 • d — минимизация.

Задача решалась в многокритериальной постановке, предусматривающей 
определение множества Парето в количестве 50 точек. Как известно, точка яв-
ляется Парето-оптимальной, если в рамках используемой постановки не суще-
ствует другого решения, лучшего одновременно по всем показателям. 

Результаты оптимизации состава сплава

50 Парето-оптимальных решений, полученных в результате решения мно-
гокритериальной задачи оптимизации, показаны на рисунке 2. Каждое решение 
представляет собой уникальный (в рамках множества Парето) состав сплава 
и соответствующие ему свойства.

Рис. 1. Структура оптимизационной модели
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С точки зрения нашего стремления улучшить одновременно 3 показателя 
эффективности каждое решение обеспечивает оптимальный компромисс меж-
ду всеми показателями. Рассмотрим более подробно рисунок 2. На диаграмме 
в координатах ( )M d g –( 1000

100σ ) овалом выделена подобласть, в которой обеспе-
чивается наибольшая длительная жаропрочность при минимальных значениях 

( )M d g . Выбор того или иного решения в этой области обеспечивает разную сте-
пень оптимального компромисса между двумя показателями, поскольку улуч-
шение одного сопровождается ухудшением другого показателя, к тому же нет 
возможности улучшить оба параметра одновременно. При этом третья целевая 
функция, плотность d, в рассматриваемой выделенной области имеет наиболь-
шее значение.

На рисунке 2,б в координатах d–( 1000
100σ ) аналогичным образом выделена 

область оптимального компромисса между минимальной плотностью и макси-
мальной длительной жаропрочностью, в которой величина ( )M d g  хоть и мак-
симальна, но удовлетворяет требованиям по отсутствию ТПУ фаз. Поэтому вы-
бор решения осуществлялся из отмеченной на рисунке 2,б области.

                                      а                                                                               б
Рис. 2. Результаты оптимизации — множество Парето-оптимальных решений

Выбранный нами в качестве прототипа состав сплава, отмеченный крас-
ной точкой, по результатам работы математической модели обеспечивает 

ÌÏà1000
100 250σ =  при плотности ã/ñì38,83d = .

Материалы и методы исследований

Переплав, полученной шихтовой заготовки, осуществлялся на установке 
ВИП НК мощностью 450 кВт, емкостью тигля 10 кг, в вакууме 5×10–3 тор. Терми-
ческую обработку (гомогенизация при 1180±5°С, 8 часов; закалка при 1285±5°С, 
4 часа и 1030±10°С, 4 часа; старение 870±5°С, 28 часов) проводили в вакуумной 
электропечи TAV 60/60/90.

Микроструктурные исследования осуществлялись на растровом электрон-
ном микроскопе FEI Inspect S50, с рентгено-флюоресцентным спектроанализа-
тором EDAX. 
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Микроструктура литого состояния представлена на рисунке 3. Отмечает-
ся «правильная» форма g ′ -преципитатов, близкая к кубической. В структуре 
сплава после полного цикла термической обработки количество эвтектических 
выделений из g ′  фазы снизилось до уровня 1,85%, что, с одной стороны, под-
тверждает эффективность выбранного режима термической обработки, а, с дру-
гой стороны, говорит о предельном использовании упрочняющего воздействия 
за счет легирования вольфрамом и танталом. В термообработанном образце g ′
-фаза имеет кубическую форму размерами ≈ 850 нм (рисунок 3 в). Наличия ТПУ 
фаз не выявлено.

                                          а                                     б                                       в
Рис. 3. Структура сплава: а — в литом состоянии в оси дендрита; б — в литом состоянии 

в междендритной области; в — после термической обработки

Результаты микроструктурных исследований материала после разрушения 
представлены на рисунке 4. Видно, что трещины зарождаются в эвтектической 
фазе и на них начинается разрушение образца. При этом излом соединяет ми-
кротрещины в эвтектической фазе по цепочке (рис. 4,б). В то же время материал 
хорошо сопротивляется трещинам. Наблюдается высокая пластичность матери-
ала ( ýâòg ′ -фаза сильно вытянута вдоль оси нагружения).

В процессе высокотемпературной ползучести сплав претерпевает эволю-
цию структурно-фазового состояния. На всех образцах, прошедших испытания, 
в структуре наблюдается так называемая «рафт»-структура, характерная для 
ЖНС, подвергавшихся постоянному напряжению при высоких температурах. 
Исходные кубические частицы g ′ -фазы (рис. 3,в) коагулируют в чередующие-
ся пластины перпендикулярно оси нагружения (рис. 4,в). После испытаний при 
температуре 1000°С в основной массе сплава не выявлено наличия пластинчатых 
ТПУ фаз, что свидетельствует о высокой фазовой стабильности.

                                     а                                       б                                     в
Рис. 4. Микроструктура образца после длительных испытаний при температуре 1000°С 

и σ = 245 МПа: а — увеличение 130х; б — увеличение 400х; в — увеличение 5000х
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Исследования механических свойств

Для исследования механических свойств изготовлены образцы в соответ-
ствии с АМТУ 293-62 и ГОСТ 9651-84 (рис. 5). Результаты испытаний приведены 
в таблице 1.

Рис. 5. Образец после испытаний на длительную прочность

Результаты показывают, что предел прочности σB опытного состава совпа-
дает с показателями сплава ЖС32, при этом предел текучести σ02 значительно 
(на 17%) превышает соответствующий параметр для сплава ЖС32. Относитель-
ное удлинение δ и сужение ψ образца из СЛЖС 32 БР несколько меньше, чем 
у ЖС32, но находится на достаточно высоком уровне для условий эксплуатации. 
Таким образом, в области низких температур сплав СЛЖС32БР полностью со-
ответствует показателям серийного сплава ЖС32.

Таблица 1
Результаты испытаний механических свойств при 20°С

СЛЖС 32БР

σB, МПа σ02, МПа δ, % ψ, %
1039,50 963,01 – 13,0
990,47 943,39 8,19 14,7
990,47 944,38 8,36 14,6

Среднее 1006,81 950,26 8,28 14,1
ЖС 32

1045 809 20 26

Для сравнительной оценки длительной жаропрочности широко применя-
ется критерий Ларсона — Миллера ( ). .P L M , учитывающий в комплексе рабо-
чую температуру и время действия нагрузки: 

  ( ) ( ) 3. . 20 log /10P L M T  = × + t   (2)

где T — температура испытания, K; τ — время действия нагрузки, час.
Результаты испытаний на длительную прочность сплава СЛЖС-32БР были 

обработаны в параметрических координатах Ларсона—Миллера, позволяющих 
осуществить обоснованное прогнозирование срока службы материала в зависи-
мости от времени действия нагрузки и температуры. 
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В таблице 2 приведены результаты аналитического расчета величин дли-
тельной прочности сплава СЛЖС32БР при различных нагрузках в области 
1000°С, а также полученные нами экспериментальные данные при этой темпе-
ратуре.

Таблица 2
Аналитические и экспериментальные результаты исследований длительной прочности 

сплава СЛЖС32БР при 1000°С

Результаты аналитических расчетов Экспериментальные результаты

σДлит, МПа τ, час P(L. M.) σДлит, МПа τ, час P(L. M.)

250 100 28,006 245 84 27.9
226 200 28,38 226 112 28,1
210 300 28,61 206 264 28,5
198 400 28,77
184 500 28,9

В таблице 3 представлены усредненные экспериментальные значения дли-
тельной прочности сплава СЛЖС32БР в сравнении с серийным сплавом ЖС32. 
Видно, что сплав СЛЖС32БР по уровню длительной жаропрочности находится 
на одном уровне со сплавом ЖС32.

Таблица 3
Средние экспериментальные значения сплавов СЛЖС32БР и ЖС32

Сплав
Длительная жаропрочность при 1000°С, МПа

100 часов 200 часов 300 часов

СЛЖС32БР 238 214 200
ЖС32 240 216 200

Длительная жаропрочность сплава СЛЖС-32БР в сравнении со сплавами 
II поколения и современным материалом CMSX-7, рассчитанная путем аппрок-
симации кривой Ларсона — Миллера, представлена на рисунке 6 (вертикальная 
линия при P(L. M.) = 28 соответствует приложению нагрузки в течение 100 часов 
при 1000°С). Как видно из указанного рисунка, экспериментальный материал 
СЛЖС-32БР не уступает как зарубежному сплаву CMSX-7, так и монокристал-
лическому сплаву II-го поколения ЖС-32, содержащему 4% рения.

Стоимость сплава СЛЖС32БР составляет около 7,5 млн руб./т., в то время 
как цена шихты сплава ЖС32, обладающего таким же уровнем работоспособно-
сти, равно 17,8 млн руб./т., т. е. выше в 2,4 раза. Приведенные результаты позво-
ляют получить значительный экономический и технологический эффект, кото-
рый может быть реализован при широком применении нового сплава в практи-
ке. Показатели жаропрочности и стоимость сплавов, рассчитанная по стоимости 
шихтовых материалов (по курса доллара к рублю на январь 2015 г.), представлена 
в таблице 4.
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Таблица 4
Длительная прочность и стоимость сплавов

Сплав 1000
100σ , МПа 1000

500σ , МПа Цена за тонну, млн руб

ЖС6У 163 111 2,3
СЛЖС32БР 238 180 7,5

ЖС32 240 175 17,8
CMSX-7 235 175 8,0

Рис. 6. Результаты испытаний на длительную прочность

Заключение

Таким образом, разработан, исследован и успешно экспериментально 
опробован новый экономно-легированный монокристаллический сплав, со-
ответствующий по уровню жаропрочности широко используемому серийному 
сплаву ЖС32 II поколения, но отличающийся от него низкой стоимостью ших-
товых материалов — более чем в 2 раза.

Исследования микроструктуры нового сплава показали, что она близка 
к оптимальной, при этом практически отсутствуют нежелательные фазы и обе-
спечивается требуемая морфология и необходимый размер упрочняющих ча-
стиц g ′ -фазы. При работе в условиях высокой температуры под нагрузкой обе-
спечивается высокая фазовая стабильность.
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ПЕРСПЕКТИВНЫЕ ЖАРОПРОЧНЫЕ ИНТЕРМЕТАЛЛИДНЫЕ 
СПЛАВЫ ДЛЯ ДЕТАЛЕЙ ВГТД

В докладе рассмотрены литые интерметаллидные сплавы на основе соединения 
Ni3Al серий ВКНА и ВИН, предлагаемые в качестве материалов для изготовления 
высокотемпературных деталей перспективных вертолетных газотурбинных двигате-
лей. Описаны исследования влияния технологических параметров термической об-
работки на структуру, мисфит и механические характеристики интерметаллидных 
сплавов. Показано, что формирование структуры новых интерметаллидных сплавов, 
необходимой для повышения уровня эксплуатационных свойств, достигается в том 
числе благодаря выбору оптимального режима термической обработки.

Введение

Одним из факторов, характеризующих уровень эффективности любого 
двигателя, является температура рабочего тела — газа перед турбиной. Повыше-
ние рабочих температур деталей горячего тракта позволяет получить не только 
высокие удельную тягу и КПД двигателя, но и низкий удельный расход топлива.

Наиболее высокотемпературными деталями газотурбинного двигателя яв-
ляются элементы камеры сгорания, сопловые и рабочие лопатки турбины.

Камера сгорания — один из основных функциональных элементов ГТД. 
В современных ГТД температура газа перед турбиной составляет 130–1700°С. 
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Достижение таких температур возможно благодаря изготовлению деталей ГТД 
из жаропрочных материалов и применению охлаждения его элементов.

Интерметаллидные сплавы на основе никеля, серия которых разработана 
во ФГУП «ВИАМ», представляют особый интерес в качестве материала для дета-
лей, испытывающих высокотемпературные нагрузки. Кроме того, изготовление 
полуфабрикатов из интерметаллидных сплавов типа ВКНА/ВИН осуществляет-
ся посредством тех же технологических процессов, что и из жаропрочных нике-
левых сплавов типа ЖС. 

Благодаря высокому, по сравнению с жаропрочными сплавами, содержа-
нию алюминия интерметаллидные материалы имеют пониженную плотность 
~8,0 г/см3, более высокие значения жаростойкости до температуры 1200°C. 

Благодаря фазовому составу (до 90% g ′ -фазы) интерметаллидные спла-
вы имеют термически стабильную структуру, и не подвергаются упрочняющей 
многоступенчатой термической обработке, что позволяет снизить энергозатра-
ты при производстве отливок из них. Другой особенностью сплавов этого класса 
является нечувствительность механических свойств к длительным нагревам. Это 
обеспечивает литым деталям стабильность свойств при неконтролируемых за-
бросах температуры до 1250–1300°С в условиях эксплуатации [1–4].

Требования повышения уровня жаропрочности привели к тому, что на 
смену имеющимся интерметаллидным сплавам марок ВКНА были разработаны 
монокристаллические сплавы серии ВИН: ВИН2 с КГО [111] как альтернатива 
сплаву ВКНА-25 и ВИН4 с КГО [001] как альтернатива сплаву ВКНА-1В. Спла-
вы содержат бóльшее количество тугоплавких легирующих элементов по сравне-
нию со сплавами серии ВКНА. Это обусловило исследования в области поиска 
оптимальных режимов термической обработки новых сплавов.

Основная часть

Интерметаллидный монокристаллический сплав ВИН2 [111] — наиболее жа-
ропрочным из серии интерметаллидных ВКНА/ВИН. Сплав обладает повышен-
ной жаропрочность при температуре 1100°С на базе 1000 ч.

При получении монокристаллов методом направленной кристаллизации 
из интерметаллидного сплава ВИН2, как и из других жаропрочных никелевых 
сплавов, в отливке возникает химическая и структурная неоднородность, об-
условленная микроликвацией легирующих элементов в пределах дендритной 
ячейки (рис. 1).

Микроструктура интерметаллидных сплавов в литом состоянии — дендрит-
но-ячеистая и гетерофазная: ( g ′ + γ) фазы в осях дендритов и ( g ′ -фаза + фаза 
с повышенным содержанием Al) внутри включений g ′ -фазы.

Закономерности процесса возникновения микроликвации легирующих 
элементов в пределах дендритной ячейки определяются характером поверхно-
стей солидус и ликвидус на диаграммах состояния. Легирующий элемент, повы-
шающий температуру солидус, обогащает оси дендритов, в противном случае он 
концентрируется в междендритных областях, т. е. характер дендритной ликва-
ции остается таким же, как и в бинарных сплавах на основе никеля.
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            а ×100   б ×500

Рис. 1. Микроструктура монокристаллической заготовки с КГО [111] 
из интерметаллидного сплава ВИН2

Количественно ликвация легирующих элементов при кристаллизации ха-
рактеризуется коэффициентами ликвации

Клi = Соi/См/оi,

где Соi и  См/оi — локальные массовые концентрации i-х легирующих элементов 
в осях дендритов и междендритных областях соответственно. Если легирующий 
элемент i понижает температуру солидус сплава, то он обогащает междендрит-
ные участки отливки. В этом случае считается, что ликвация прямая [5] и Kлi < 1. 
Когда легирующий элемент i повышает температуру солидус сплава, т. е. обога-
щает оси дендритов, имеет место обратная ликвация и Kлi > 1 (её характеризуют 
условной величиной, равной 1/ Kлi).

Наиболее ликвирующими элементами являются рений, вольфрам, алюми-
ний, тантал и титан. Рений и вольфрам сегрегируют в осях дендритов, а тантал, 
алюминий и титан обогащают междендритные области. Высокая склонность 
к ликвации рения и вольфрама, которая не устраняется полностью даже при 
длительной высокотемпературной гомогенизации из-за низкой диффузионной 
подвижности этих металлов, является одной из причин образования в монокри-
сталлах жаропрочных никелевых сплавов топологически плотноупакованных 
(ТПУ) фаз. На основании данных локального химического анализа были рас-
считаны коэффициенты ликвации элементов для сплавов в литом состоянии 
(табл. 1).

Таблица 1
Количественный анализ интерметаллидного сплава ВИН2

Состояние Место анализа
Содержание элементов, масс.%

Al Ti Cr Co Mo Ta W Re

Литое Кл=Со/См/о 0,7 0,4 1,2 1,3 1,1 0,8 2,1 3,1
ТО1 Кл=Со/См/о 0,9 0,7 0,9 1,0 0,9 0,8 1,4 2,7
ТО2 Кл=Со/См/о 0,9 1,0 1,0 1,0 1,0 0,9 1,2 1,4
ТО3 Кл=Со/См/о 1,0 1,0 1,0 1,0 1,0 0,9 1,0 1,3
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Высокие значения коэффициентов ликвации в сплаве ВИН2 стимулирова-
ли разработку режимов термической обработки, позволяющей уменьшить ден-
дритную ликвацию [6,7]. 

Исследовано влияние гомогенизирующего отжига сплава ВИН2 в ин-
тервале температур термической обработки (ТО) на твердый раствор 
ΔТт.о. = (ТS÷Тγ’)°С, где Ts — температура солидус, Tγ’ — температура полного 
растворения вторичной g ′ -фазы в γ-твердом растворе (солвус g ′ ). Время 
отжига составляло 2 (ТО1), 5 (ТО2) и 10 (ТО3) часов.

Знание температур фазовых превращений позволяет провести термическую 
обработку с полной гомогенизацией γ-твердого раствора без риска оплавления 
междендритных областей.

Микроструктурный анализ показал, что гомогенизирующий отжиг приво-
дит к следующим изменениям фазового состава сплава ВИН2: в межосных об-
ластях произошло частичное растворение фазы с повышенным содержанием Al 
в первичных выделениях g ′ -фазы, которые стали округлыми благодаря тенден-
ции к снижению поверхностной энергии; в осях дендритов в прослойках γ-фазы 
дополнительно выделяется g ′ -фаза и наблюдаются субграницы зёрен (рис. 2).

Микрорентгеноспектральный анализ (МРСА) образцов сплава ВИН2 по-
сле термической обработки по вышеуказанным режимам в сравнении с резуль-
татами МРСА образцов в литом состоянии показал, что после отжига в течение 
5 и 10 часов коэффициенты ликвационной неоднородности легирующих эле-
ментов стремятся к 1 (см. табл. 1).

Установлено, что отжиг в течение 5 и 10 часов в интервале температур (ТS 
÷ Т γ’)°С практически полностью устраняет дендритную ликвацию (приближает 
коэффициенты ликвации к 1) и обеспечивает выравнивание химического соста-
ва в осях дендритов и в междендритных областях.

Образцы сплава ВИН2 после различной термической обработки были 
испытаны на длительную прочность при температуре 1100°С и напряжении 
100 МПа. Для сравнения с интерметаллидным сплавом ВКНА-25 (ВИН1) при-
ведены результаты испытаний сплава в аналогичных условиях (табл. 2).

Таблица 2
Результаты испытаний сплавов ВКНА-25 (ВИН1) и ВИН2 на длительную прочность 

при температуре 1100°С

Сплав Состояние τр
1100, ч (σ = 100 МПа)

ВКНА-25
(ВИН1)

Литое + ТО для снятия напряжений от 
механической обработки 450–500

ВИН2

Литое 600–740
ТО1 650–800
ТО2 850–1100
ТО3 815–900

Исследование показало, что повышение содержания рения в сплаве ВИН2, 
по сравнению со сплавом ВКНА-25 (ВИН1), позволило повысить долговечность 
при температуре 1100°С на ~20%. Термическая обработка по режиму ТО1 не обе-
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спечила снижение ликвации и время до разрушения повысилось незначитель-
но. Увеличение времени отжига до 5 и 10 часов позволило добиться увеличения 
долговечности при 1100ºС до 1000 часов (на ~100%).

Проведен рентгеноструктурный анализ образцов сплава в литом состоянии 
и после выбранного режима термической обработки. Результаты исследований 
показали, что термическая обработка способствует изменению параметров кри-
сталлических решеток вследствие перераспределения химических элементов: 
период кристаллической решетки g ′ -фазы остается неизменным — ag ′  ~0,358; 
γ-фазы — возрастает с 0,36 до 0,361 (рис. 3,а). Установлено, что высокотемпе-
ратурный отжиг привел к повышению уровня мисфита с 0,55% до 0,9% и, как 
следствие, к повышению уровня долговечности интерметаллидного сплава 
ВИН2 при испытаниях на длительную прочность при температуре 1100°С и на-
пряжении σ = 100МПа (рис. 3).

           а ×100  б ×1000

           в ×100  г ×1000

            д ×100  е ×1000
Рис. 2. Микроструктура сплава ВИН2 после термической обработки  

по режимам ТО1 в течение 2 ч (а, б); ТО2 в течение 5 ч (в, г); ТО3 в течение 10 ч (д, е)
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Таким образом, термическая обработка по режиму ТО2 — отжиг в интерва-
ле температур (ТS ÷ Тγ’)°С в течение 5 часов — является наиболее оптимальным 
режимом: достигнуто снижение ликвации и повышение значений долговечно-
сти сплава при невысоком, по сравнению с режимом ТО3, уровне энергетиче-
ских и трудовых затрат.

а   

б   

Рис. 3. Влияние термической обработки на мисфит  
и долговечность интерметаллидного сплава ВИН2: 

а — мисфит; б — долговечность (время до разрушения 
при испытаниях на длительную прочность).

Интерметаллидный сплав ВИН4 с КГО [001] разработан в качестве матери-
ала для охлаждаемых сопловых и рабочих лопаток перспективных ГТД. Сплав 
обладает низким модулем упругости, как все материалы с КГО [001], благодаря 
чему будет испытывать мéньшие, чем монокристаллы с КГО [111], термические 
напряжения. При этом сплав имеет высокий уровень прочностных характери-
стик: на уровне сплава ВКНА-1В с КГО [111].

Высокие результаты при испытаниях интерметаллидного сплава 
ВИН4 были достигнуты благодаря в том числе и выбранной термической об-
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работке. Исследовали следующие режимы термической обработки интерметал-
лидного сплава ВИН4: 

 — гомогенизирующий отжиг при температуре (ТS ÷ Тγ’)°С в течение 5 ч (ТО1), 
охлаждение до 800°С со скоростью V~100-150°С/ч, далее на воздухе;

 — гомогенизирующий отжиг при температуре (ТS ÷ Тγ’)°С в течение 5 ч, ох-
лаждение на воздухе (ТО2);

 — гомогенизирующий отжиг при температуре (ТS ÷ Тγ’)°С в течение 5 ч, ох-
лаждение до 800°С со скоростью V~100–150°С/ч; старение при температуре 
850°C в течение 5 ч (ТО3).

Выявлено влияние периодов кристаллических решеток g ′  и γ-фаз и их ко-
личества на кратковременную прочность при температуре 20°C и долговечность 
при 1200°C в зависимости от режимов термической обработки интерметаллид-
ного сплава ВИН4 (рис. 4): 

1. После термической обработки по режиму ТО1 произошел распад γ-фазы 
с выделением вторичной g ′ -фазы. Значение мисфита, по сравнению со 
значениями для сплава в литом состоянии, увеличилось с 0,37% до 0,65%, 
в результате — рост кратковременной прочности, текучести при 20°C 
и долговечности при 1200°C (см. рис. 4).

2. После термической обработки по режиму ТО2 произошло значительное 
снижение значения мисфита с 0,37% до 0,13%. Диффузионные процес-
сы при термической обработке по режиму ТО2 способствовали пере-
распределению химических элементов с выделением фазы, содержащей 
тугоплавкие химические элементы, — в составе сплава наблюдаются пла-
стинки орторомбической фазы структурного типа Cr9Mo21Ni20 типа P 
[8]. Частицы расположены по границам γ/ g ′  фаз, пронизывая прослой-
ки γ-фазы (рис. 5,а). Вероятно, морфология и расположение частиц фазы 
типа P привели к росту значений пределов кратковременной прочности 
и текучести при 20°C. Влияние термической обработки по режиму ТО2 на 
долговечность (время до разрушения при испытаниях на длительную 
прочность при температуре 1200°С и напряжении σ = 40МПа) не выяв-
лено (рис. 5,б).

3. После термической обработки по режиму ТО3 произошел распад γ-фазы 
с интенсивным выделением частиц вторичной g ′ -фазы, что привело 
к увеличению ее объемной доли и увеличению периода кристаллической 
решетки γ-фазы. Вследствие укрупнения в процессе старения частиц 

âòg ′ -фазы, наблюдается мисфит γ/ âòg ′  (мисфит = 0,67%), значение ко-
торого находится на уровне значения мисфит γ/ g ′  (мисфит = 0,72%). 
Указанные структурные изменения положительно повлияли на долго-
вечность (время до разрушения при испытаниях на длительную проч-
ность при температуре 1200°С и напряжении σ = 40МПа) при 1200°C (см. 
рис. 4,б). Выделений ТПУ-фаз не обнаружено.

С помощью просвечивающей электронной микроскопии (ПЭМ) выяв-
лено, что термическая обработка, независимо от режима, способствует обра-
зованию пластинчатых выделений фазы на основе никеля с периодом решет-
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ки a = 3,61 Å. Химический состав дисперсных частиц фазы, масс.%: 15,1 Re, 
17,2 Mo, 3,2 Al. Рентгеноструктурным методом установлено, что выделившая-
ся фаза — γ-твердый раствор на основе Ni — с периодом решетки aγк=3,61 Å, 
идентифицированная как γк-фаза, оказывающая положительное воздействие на 
прочность интерметаллидных сплавов [9] (см. рис. 5,б).

а  

б  

Рис. 4. Средние значения механических свойств интерметаллидного сплава ВИН4 в литом 
состоянии и после термической обработки по режимам ТО1, ТО2 и ТО3: 

а — пределов кратковременной прочности при температурах испытаний 20°С и 1200°С 
и текучести при 20°С, долговечности (время до разрушения при испытаниях на длительную 

прочность при температуре 1200°С и напряжении σ = 40МПа).

  а   б

Рис. 5. Микроструктура нового интерметаллидного сплава после термической обработки: 
а — по режиму ТО2 — выделение фазы типа P; б — по режиму ТО3 — выделение γк-фазы.
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На основании представленных данных установлено, что проведение тер-
мической обработки по выбранному режиму способствовало формированию 
структуры и фазового состава, которые обеспечили повышение эксплуатацион-
ных характеристик интерметаллидного сплава ВИН4.

Выводы

Особенности легирования и высокотемпературная термическая обработка, 
применяемая впервые для новых интерметаллидных сплавов, приводит к фор-
мированию структуры, обеспечивающей высокий уровень прочностных харак-
теристик в интервале температур 1100–1200°С. 

Применение высокотемпературных сплавов нового поколения на основе 
интерметаллида Ni3Al серии ВИН с монокристаллической структурой в качестве 
материалов для изготовления деталей горячего тракта перспективных ГТД, в том 
числе вертолетных, позволит повысить весовую отдачу двигателя, а также сни-
зить эмиссию на 25–35%.
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ВЛИЯНИЕ ПРИМЕСЕЙ НА СТРУКТУРУ  
И МЕХАНИЧЕСКИЕ СВОЙСТВА ЛИТЕЙНЫХ НИКЕЛЕВЫХ 
ЖАРОПРОЧНЫХ СПЛАВОВ  
И РАЗРАБОТКА ЭФФЕКТИВНЫХ СПОСОБОВ  
ИХ РАФИНИРОВАНИЯ

Проведено исследование по удалению серы из многокомпонентных никелевых 
сплавов ЖС36-ВИ, ЖС32-ВИ и ВЖМ4-ВИ с применением редкоземельных элемен-
тов, в частности лантана и иттрия. Показано, что использование лантана и иттрия 
совместно с фильтрацией расплава эффективно снижает содержание серы. Установ-
лено, что сера, связанная в неметаллические включения с лантаном и иттрием, ад-
сорбируется на стенках плавильного тигля и на поверхности керамического фильтра.

Также исследовано влияние примеси фосфора на структурные превращения 
и жаропрочные свойства монокристаллов сплава ВЖМ4-ВИ, ВЖМ5-ВИ. Установ-
лено, что при повышенном содержании в сплавах фосфора понижаются жаропроч-
ные свойства сплавов. Методом растровой электронной микроскопии установлено, 
что при его повышенном содержании увеличивается микропористость и более ин-
тенсивно протекают процессы коагуляции упрочняющей g ′ /-фазы. Фосфор обога-
щает области около эвтектической g ′ /-фазы и способствует оплавлению структур-
ных составляющих при термической обработке.

Для нейтрализации вредного влияния фосфора в сплавах эффективно приме-
нение редкоземельного элемента — лантана.

Введение

Для получения высоких и стабильных свойств литейных жаропрочных ни-
келевых сплавов необходимо обеспечить получение в них минимального содер-
жания вредных примесных элементов: кислорода, азота, серы, фосфора, крем-
ния, примесей цветных металлов (Pb, Bi, Se, Te, Tl и др.) [1–4]. Имеются много-
численные сообщения об отрицательном влиянии этих примесных элементов на 
свойства и структурное состояние литейных жаропрочных никелевых сплавов 
[5–7]. В данной работе будут рассмотрены примеси серы и фосфора.

Сера является одной из наиболее вредных примесей в литейных жаропроч-
ных сплавах. Она образует с компонентами сплавов неметаллические включения 
(НВ) в виде сульфидов, являющиеся концентратами напряжений, которые ини-
циируют зарождение трещин при эксплуатации деталей и тем самым ухудшают 
механические свойства сплавов, такие как длительная прочность, пластичность 
и усталость. Кроме того, сера имеет низкую растворимость в никеле и образу-
ет на границах зёрен и межфазных границах легкоплавкую эвтектику с никелем 
с температурой плавления около 800°С [8].

В последнее время появилось целый ряд работ, в которых отмечается от-
рицательное влияние серы, находящейся в жаропрочных сплавах даже на уровне 
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нескольких ppm (1 ppm = 0,0001%), на стойкость защитных покрытий к высо-
котемпературному окислению и сульфидной коррозии [10–11]. Установлено, 
что при содержании в сплаве серы свыше 1 ppm ухудшается адгезия защитного 
покрытия к основному металлу за счёт диффузии серы в покрытие. При этом 
снижаются надежность и ресурс работы защитного покрытия на деталях двига-
теля. В связи с этим вопросы эффективного глубокого рафинирования сплавов 
от примеси серы приобретают первостепенное значение.

Все шихтовые материалы, применяемые при плавке литейных жаропроч-
ных сплавов, содержат серу. В результате из шихтовых материалов может пере-
йти в сплавы максимально до 0,009% серы, причем около половины этого коли-
чества серы переходит в сплавы из электролитического катодного никеля и ме-
таллического хрома.

Одной из малоизученных примесей в литейных жаропрочных сплавах яв-
ляется фосфор, который может попадать в сплав из металлических шихтовых 
материалов и из футеровки плавильного тигля.

По действующим техническим условиям на отечественные литейные жаро-
прочные сплавы содержание фосфора в них должно быть не более: для сплавов 
с равноосной структурой 0,015%, для сплавов с направленной и монокристал-
лической структурой 0,010%. Однако специальные исследования по влиянию 
фосфора на свойства современных литейных жаропрочных сплавов с монокри-
сталлической структурой не проводились.

Результаты исследований и их обсуждение

В данной работе было проведено исследование по удалению серы из много-
компонентного рений-содержащего никелевого расплава ЖС36-ВИ (% масс.): 
(60–65) Ni, (3,5–4,5) Cr, (5–9) Co, (11,0–12,5) W, (1–2) Mo, (5-6) Al, (1-2) Nb, 
(1,5–2,5) Re, (1–2) Ti с использованием РЗЭ. Контролировали содержание серы 
до и после присадки лантана и после фильтрации. Полученные результаты при-
ведены в таблице 1.

Анализ результатов таблицы 1 показывает, что лантан является весьма эф-
фективным элементом для нейтрализации и удаления серы из сплава. Темпера-
тура плавления сульфида лантана составляет 2200°С, поэтому в расплаве он на-
ходится в твердом состоянии и может удаляться путем сорбирования на стенках 
плавильного тигля. Дополнительно сера в виде сульфида лантана удаляется при 
прохождении расплава через пенокерамический фильтр за счет адгезии (прили-
пания) на фильтре. В результате степень десульфурации составила около 90%.

Была исследована керамика плавильного тигля до и после проведения пла-
вок металла, содержащего сульфиды лантана. А также исследован материал пе-
нокерамического фильтра до и после фильтрации данного металла. Результаты 
исследования приведены в таблице 2.

Анализ таблицы 2 показывает, что имеет место насыщение серой как кера-
мики плавильного тигля, так и материала фильтра. Содержание серы в металле, 
взятом со стенок плавильного тигля и с материала фильтра после проведения 
плавок, в несколько раз превышает содержание серы в готовом сплаве, особенно 
в гарнисаже со стенок тигля.
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Таблица 1
Влияние присадки лантана и фильтрации расплава при разливке  

на содержание серы в сплаве ЖС36-ВИ

№ плавок 
(условный)

Технология рафинирования 
от серы

[S],
% масс.

Степень десульфурации
([S]нач. — [S]кон)/[S]*100

1
до присадки серы 0,0002 –
после присадки 0,01% серы 0,0094 –
после фильтрации 0,0094 0

2

до присадки серы 0,0004 –
после присадки 0,005% серы 0,0047 –
после присадки 0,20% La 0,0015 68
после фильтрации 0,0005 89

3

до присадки серы 0,0026 –
после присадки 0,005% серы 0,0079 –
после присадки 0,20% La 0,0016 79
после фильтрации 0,0009 87

Таблица 2
Содержание серы в керамике плавильного тигля до и после проведения плавок  

и в материале неметаллического фильтра до и после фильтрации, %(масс.)

Содержание S 
в керамике тигля

Содержание S в материале 
фильтра Содержание S в металле

До плавок 
(рабочий слой) 

После 
плавок

До 
фильтрации

После 
фильтрации

Готовый 
сплав

Гарнисаж со 
стенки тигля

Металл  
на фильтре

0,0027 0,045 0,0005 0,0013 0,0005–
0,0009 1,29 0,029

При проведении микрорентгеноспектрального анализа (МРСА) неметал-
лических включений в рений-рутений содержащем сплаве ВЖМ4-ВИ, микроле-
гированном лантаном, обнаружены соединения LaNi2 и LaNi5, в состав которых 
также входит сера (табл. 3).

Таблица 3
Локальный химический состав включений, содержащих серу, в сплаве ВЖМ4-ВИ 

(данные МРСА)

№ 
образцов

Содержание элементов, масс. % Итого, 
%Al Cr Co Re Mo Ru Ta W Ni La S

1 0,9 0,4 1,6 0,8 2,3 1,0 2,2 н/о 20,5 56,5 6,1 92,3
2 2,4 1,5 3,7 н/о н/о н/о н/о н/о 42,4 26,0 12,0 88,0
3 1,5 н/о 2,4 н/о н/о н/о н/о н/о 57,0 34,0 3,0 97,9
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Соединение Ni—La—S образуется в междендритных областях, в зоне об-
разования g ′ /-эвтектической фазы. Данное соединение переменного состава 
и может содержать 20–60% Ni, 30–60% La и до 12% серы.

Эффективно можно удалять серу из металла путем введения в расплав 
иттрия, который образует с серой тугоплавкие НВ с температурой плавления 
2060оС, с последующей фильтрацией расплава через пенокерамический фильтр 
при разливке с регулируемой скоростью (табл. 4).

Таблица 4
Влияние скорости фильтрации при разливке на содержание примесей в сплавах ЖС32-

ВИ и ВЖМ4-ВИ

№ 
плавок Сплав Технология 

рафинирования

Скорость 
фильтрации, 

кг/сек

Содержание примесей, %

Si S

1

ЖС32-ВИ

Без рафинирования – 0,308 0,0037

2 Са + Mg + Y + филь-
трация при разливке 0,60 0,271 0,0010

3 Са + Mg + Y + филь-
трация при разливке 0,47 0,251 0,0006

4
ВЖМ4-ВИ

Без рафинирования – Не/опр 0,0022

5 Са + Mg + Y + филь-
трация при разливке 0,40 Не/опр 0,0002

При стандартной скорости фильтрации 0,6 кг/сек. содержание серы пони-
зилось с 0,0037% только до 0,0010%, т. е. в 3,7 раза (плавка № 2, см. табл. 4).

Эффективность уменьшения скорости фильтрации была подтверждена 
также на рений-рутений содержащем сплаве ВЖМ4-ВИ. С использованием раз-
ливочной воронки с уменьшенным диаметром сливного отверстия перед нача-
лом фильтрации была понижена температура расплава относительно предыду-
щих плавок на 20°С, что позволило дополнительно понизить скорость фильтра-
ции до 0,40 кг/сек. В этом случае после фильтрации содержание серы в сплаве 
ВЖМ4 понизилось в 10 раз — с 0,002 до 0,0002%.

Таким образом, была выявлена определенная закономерность: при скоро-
сти фильтрации V = 0,6 кг/сек содержание серы в металле понизилось в 3,7 раза, 
при V = 0,47 кг/сек — в 6 раз, при V = 0,40 кг/сек — в 10 раз.

Для исследования влияния фосфора в сплаве ВЖМ4-ВИ на его жаропроч-
ные свойства были выплавлены плавки с введением 0,008 и 0,018% фосфора. 
Из полученного металла отлили заготовки под образцы с монокристаллической 
структурой <001> и провели испытания на длительную прочность. Полученные 
результаты приведены в таблице 5.

Анализ таблицы 5 показывает, что при содержании в сплаве около 0,01% 
фосфора долговечность сплава при испытании на длительную прочность высо-
кая и полностью удовлетворяет паспортным характеристикам на сплав ВЖМ4-
ВИ. При повышении содержания фосфора в сплаве до 0,019% долговечность по-
низилась почти в 2 раза.
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Таблица 5
Влияние фосфора на длительную прочность монокристаллов сплава ВЖМ4-ВИ

№ 
плавок

Содержание фосфора, %
Время до разрушения 

при Т = 1100°С, 
σ = 137 МПа, час

Примечание
Расчетн. Получен. 

в слитке

Получен. 
в моно отливке 

(низ/верх)

1 0,008 0,0098 – 798 и 448 (средн. 623) –

2 0,018 0,0191 0,0193/0,0190 530, 258 и 360 (средн. 
383) –

3 0,018 0,0198 0,0196/0,0195 535 и 502 (средн. 518) Подшихтовка 
лантана

Для восстановления жаропрочных свойств сплава ВЖМ4-ВИ, содержаще-
го 0,019% P, в сплав присадили редкоземельный металл лантан. Редкоземельные 
металлы нашли самое широкое применение при производстве жаропрочных ни-
келевых сплавов, поскольку в силу своей высокой химической активности при 
плавке взаимодействуют с вредными примесями и тем самым нейтрализуют их 
вредное влияние. В результате после введения в сплав с повышенным фосфором 
лантана долговечность сплава почти восстановилась (табл. 5).

Аналогичные результаты были получены при исследовании влияния фос-
фора на жаропрочные свойства монокристаллов с кристаллографической ори-
ентацией <001> сплава ВЖМ5-ВИ. Для этого исследовали металл двух плавок 
данного сплава, которые отличались содержанием в них фосфора — соответ-
ственно 0,007 и 0,014%. Испытания на длительную прочность проводили на базе 
40 часов (по ТУ 1-595-1-1073-2009) и при Т = 11000С на базе 500 часов. Результа-
ты испытания приведены в таблице 6.

Таблица 6
Влияние фосфора на длительную прочность монокристаллов сплава ВЖМ5-ВИ

№ плавки
Содержание 

фосфора, 
%

Время до разрушения при испытании  
на длительную прочность, час

Т = 975°С, σ = 352МПа 
(36 кгс/мм2)

Т = 1100°С, σ = 120МПа 
(12,25 кгс/мм2)

1 0,007
62
79

средн. 70,5

381
390

средн. 385,5

2 0,014
81
72

средн. 76,5

217
251

средн. 234
ТУ 1-595-1-1073-2009 ≥40 –

Как видно из таблицы 6, при испытании сплава ВЖМ5-ВИ на длительную 
прочность по ТУ (база 40 часов) значения долговечности на металле с пониже-
нием и повышенным содержанием фосфора примерно одинаковые. Однако при 
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испытаниях на базе 500 часов в металле с повышенным содержанием фосфора 
(0,014%) значения долговечности в 1,5 раза ниже, чем в металле с пониженным 
(0,007%) содержанием фосфора.

Для выяснения отрицательного влияния повышенного количества фосфо-
ра на жаропрочные свойства сплавов ВЖМ4-ВИ и ВЖМ5-ВИ были проведены 
структурные исследования монокристаллов этих сплавов со стандартным и по-
вышенным содержанием этой примеси.

Фосфор как примесь внедрения концентрируется на границах фаз и на 
структурных дефектах. Повышенная концентрация фосфора в сплаве ВЖМ4-
ВИ наблюдается в областях, прилегающих к образовавшейся эвтектической g ′
/-фазе, что подтверждается результатами качественного МРСА этой области: 
наряду с Ni, Co, Cr, Al, Mo, Ru в ней обнаружен также фосфор.

Установлено, что при повышении в сплаве ВЖМ4-ВИ содержания фосфо-
ра до 0,019% увеличивается микропористость около места разрушения в сравне-
нии с металлом со стандартным содержанием фосфора.

Электронно-микроскопические исследования показали, что в металле 
с повышенным содержанием фосфора более интенсивно протекает процесс 
коагуляции дисперсных частиц упрочняющей g ′ /-фазы. Из сравнения рисун-
ков 1,а и 1,б видно, что хотя долговечность образцов с повышенным фосфором 
(τ = 360 час) в 2 раза меньше, чем образца со стандартным содержанием фосфора 
(τ = 798 час), однако при этом размер рафтированных пластин g ′ /-фазы шире, 
т. е. коагуляция этой фазы протекает более интенсивно.

Рис. 1. Микроструктура монокристалла сплава ВЖМ4-ВИ  
со стандартным (а) и повышенным (б) содержанием фосфора  

после испытаний на длительную прочность при Т = 1100°С, σ = 137 МПа: 
а — 0,010 %P, τ = 798 час.; б — 0,019 %P, τ = 360 час.

При исследовании микроструктуры монокристаллических образцов спла-
ва ВЖМ5-ВИ в литом состоянии с содержанием фосфора 0,007% и 0,014% (см. 
табл. 6) было установлено:

 — микроструктура образца с содержанием фосфора 0,007% является типич-
ной для данного сплава (рис. 2,а);

 — в микроструктуре образца с содержанием фосфора 0,014% около частиц эв-
тектической g ′ /-фазы наблюдаются белые области, содержащие повышен-
ное количество вольфрама и рения и обогащенные фосфором (рис. 2,б). Ка-
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чественный МРСА фаз около эвтектической g ′ /-фазы подтвердил наличие 
фосфора в этой области.
Исследование микроструктуры монокристаллических образцов сплава 

ВЖМ5-ВИ с содержанием фосфора 0,007 и 0,014% после полной термической 
обработки показало, что в обеих образцах наблюдается микроструктура, типич-
ная для данного сплава, видимого оплавления около частиц эвтектической g ′
/-фазы не обнаружено.

Рис. 2. Микроструктура монокристаллов сплава ВЖМ5-ВИ  
в литом состоянии: а — 0,007 %P; б — 0,014 %P. 

Была также исследована микроструктура монокристаллов сплава ВЖМ5-
ВИ с более высоким содержанием фосфора (0,025%). В литом состоянии вну-
три частиц эвтектической g ′ /-фазы наблюдается белая область, обогащенная 
фосфором (рис. 3,а). В процессе термической обработки образца, содержащего 
0,025% фосфора, происходит оплавление в местах расположения легкоплавких 
фаз, содержащих фосфор (рис. 3,б).

Рис. 3. Микроструктура монокристаллов сплава ВЖМ5-ВИ, с 
одержащих 0,025 %P: а — литое состояние; б — после термической обработки.

Как было отмечено выше, нейтрализовать вредное влияние фосфора на 
свойства литейных жаропрочных сплавов можно за счет их дополнительного 
микролегированния редкоземельными элементами, в частности, лантаном.

По данным микрорентгеноспектрального анализа (МРСА), при введении 
в сплав ВЖМ4-ВИ лантана образуется химическое соединение никель-фосфор-
лантан, в состав которого в небольших количествах входят легирующие элементы 
сплава. Химический состав одного из таких соединений представлен в таблице 7.
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Таблица 7
Химический состав включения, содержащего фосфор,  

в сплаве ВЖМ4-ВИ, % масс. (данные МРСА)

Ni P La Al Cr Co Mo Ru Ta W Re Si Итого

40,8 10,0 41,2 1,2 0,6 1,9 0,5 1,2 1,9 0,7 0,9 н/о 100,9

Данное соединение переменного состава и может содержать: никеля от 
40 до 60%, лантана от 25 до 45% и фосфора от 5 до 15%.

Эффективность влияния лантана на свойства сплавов можно объяснить 
тем, что лантан связывает фосфор в термически прочные тугоплавкое соеди-
нение с температурой плавления свыше 1800°С и тем самым нейтрализует его 
вредное влияние, тогда как температура плавления несвязанного фосфора со-
ставляет около 500°С, а соединения NiP — 850°С. 

Заключение

1. Проведенные исследования по удалению серы из многокомпонентных ни-
келевых сплавов ЖС36-ВИ, ЖС32-ВИ и ВЖМ4-ВИ с применением редко-
земельных элементов, в частности лантана и иттрия, показывают, что ис-
пользование лантана и иттрия совместно с фильтрацией расплава эффек-
тивно снижает содержание серы. За счет уменьшения скорости фильтрации 
при прохождении расплава через пенокерамический фильтр увеличивается 
продолжительность контакта расплава, содержащего НВ в виде сульфидов 
иттрия, с пенокерамикой и тем самым происходит более полное сорбирова-
ние НВ на пенокерамическом фильтре.
Результаты исследования керамики плавильного тигля до и после проведе-

ния плавок металла, содержащего сульфиды лантана, а также материала пеноке-
рамического фильтра до и после фильтрации данного металла показывают, что 
имеет место насыщение серой как керамики плавильного тигля, так и материала 
фильтра. Содержание серы в металле, взятом со стенок плавильного тигля и с ма-
териала фильтра после проведения плавок, в несколько раз превышает содержа-
ние серы в готовом сплаве, особенно в гарнисаже со стенок тигля.

2. Показано отрицательное влияние фосфора на жаропрочные свойства моно-
кристаллов сплавов ВЖМ4-ВИ и ВЖМ5-ВИ при его содержании в сплаве 
более 0,01%. Для нейтрализации вредного влияния фосфора сплавы следу-
ет дополнительно микролегировать лантаном, который связывает фосфор 
в термически прочные тугоплавкие соединения.
При исследовании влияния примеси фосфора на структурно-фазовое со-

стояние монокристаллов сплавов ВЖМ4-ВИ, ВЖМ5-ВИ методом растровой 
электронной микроскопии установлено, что при его повышенном содержании 
увеличивается микропористость и более интенсивно протекают процессы ко-
агуляции упрочняющей g ′ /-фазы. Фосфор обогащает области около эвтекти-
ческой g ′ /-фа зы и способствует оплавлению структурных составляющих при 
термической обработке.
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УСТРОЙСТВО ОХЛАЖДЕНИЯ ЛОПАТОК ТУРБИНЫ 
НА НОВОМ ФИЗИЧЕСКОМ ПРИНЦИПЕ — ЯВЛЕНИИ 
ТЕРМОЭЛЕКТРОННОЙ ЭМИССИИ

Статья посвящена новому устройству охлаждения лопаток турбин и газотур-
бинных установок, основанному на новом физическом принципе — явлении термо-
электронной эмиссии — испускании электронов нагретым металлом. В общем слу-
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чае оно заключается в том, что посредством нанесения эмиссионного слоя с низкой 
работой выхода при нагреве на высокотемпературные участки лопаток турбин при 
функционировании появляется возможность снизить максимальную температуру на 
100–150°С и больше либо в 4–6 раз увеличить тепловую нагрузку на них же. Данное 
устройство позволит одновременно увеличить надежность, долговечность лопаток 
турбин газотурбинных двигателей и газотурбинных установок, существенно повы-
сить их КПД. 

В настоящее время при создании газотурбинных двигателей (ГД) и газотур-
бинных установок (ГТУ), в частности авиационных и вертолетных газотурбин-
ных двигателей, предполагается существенное увеличение температуры рабоче-
го тела перед турбиной, что приведет к повышению КПД ГТУ, а значит, и к эко-
номии топлива. Поэтому необходимо разработка лопаток турбины, способных 
сохранять работоспособность при более высоких температурах рабочего тела. 
Необходимость увеличения температуры рабочего тела перед турбиной приво-
дит к необходимости отвода от лопаток большого количества тепловой энергии. 
Однако существующие способы отвода тепловой энергии нагрева лопаток пред-
полагают наличие в них специальных каналов для циркуляции теплоносителя 
и отверстий для вывода этого теплоносителя в газовый высокотемпературный 
поток рабочего тела, что приводит к усложнению конструкции лопаток и вала 
турбины и, как следствие к снижению надежности и увеличению стоимости 
и сложности изготовления лопаток и ГТУ в целом. При этом для охлаждения 
современных лопаток требуется воздух от компрессора, что также приводит 
к снижению надежности процесса функционирования ГТУ [1–4]. Поэтому не-
обходим поиск новых методов отвода тепла от высокотемпературных лопаток 
турбины, обеспечивающих высокий уровень надежности, а также невысокую 
сложность и стоимость изготовления этих лопаток.

В БГТУ предложено устройство, позволяющее либо существенно снизить 
температуру лопаток турбин, либо существенно повысить тепловую нагрузку за 
счет увеличения температуры рабочего тела. Мировая новизна подтверждена па-
тентом на полезную модель № 151082 [5].

Предлагается, что рабочие и сопловые лопатки турбины выполняются 
из электропроводящего материала с высокой температурой плавления и на их 
поверхность нанесен слой из электропроводящего материала, характеризую-
щийся низкой работой выхода электронов при нагреве. Эмиссионный слой 
обеспечивает эмиссию «горячих» электронов в рабочее тело, движущееся от 
источника тепловой энергии и обтекающее лопатки турбины. Лопатки турби-
ны и эмиссионный слой в данном случае образуют катод. В ГТУ с заявляемым 
устройством охлаждения лопаток турбины между источником тепловой энергии 
и холодильником (или выходным отверстием незамкнутой ГТУ) располагается 
элемент — анод из электропроводящего материала — также с низкой работой вы-
хода электронов. Анод предназначен для восприятия всех электронов эмиссии 
из рабочего тела, эмитированных в рабочее тело с эмиссионного слоя лопаток 
турбины. Анод располагается на внутренней стенке корпуса ГТУ между источ-
ником тепловой энергии и холодильником. Форма и место расположения анода 
подбираются так, чтобы обеспечить попадание на анод всех электронов эмиссии 
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из обтекающего его высокотемпературного потока рабочего тела. Анод в данном 
случае может быть выполнен в виде сетки или группы сеток. Анод электрически 
связан с катодом, образуя электрическую цепь. Для вывода электронов с анода 
используется токовывод. Между анодом и катодом в указанной электрической 
цепи последовательно располагаются токовывод и электрическая нагрузка, где 
«горячие» электроны эмиссии совершают полезную работу. При этом электро-
ны «охлаждаются», поскольку, совершая полезную работу в электрической на-
грузке, электроны затрачивают ту энергию, которую они получили в нагреваемых 
лопатках турбины. Часть тепловой энергии нагрева лопаток турбины, унесенной 
электронами при термоэлектронной эмиссии с эмиссионного слоя, тратится на 
совершение полезной электрической работы в электрической нагрузке. То есть 
часть тепловой энергии нагрева лопаток турбины преобразуется в электрическую 
энергию. Это в целом приводит к повышению КПД ГТУ. Предлагаемое устрой-
ство охлаждения лопаток турбин представлено на рисунке 1.

Для поддержания направленного движения электронов от анода к катоду 
в электрической цепи температуру анода необходимо поддерживать на уровне 
ниже температуры катода. Для этого анод располагается в тепловом контакте че-
рез слой электроизоляции с системой охлаждения анода, подключенной к ком-
прессору ГТУ, через каналы которой пропускают охлаждающее вещество, напри-
мер забортный воздух.

Определяющей характеристикой эмиссионного слоя является работа вы-
хода электрона из металла. Влияние ее на температуру при соответствующей 
тепловой нагрузке сплошных лопаток турбины демонстрируется на рисунке 2.

Как видно из рисунка 2, при температурах порядка 800–1000°С возможно 
снизить температуру при той же тепловой нагрузке на 100–150°С либо при той 
же температуре увеличить тепловую нагрузку в 4–6 раз. Таким образом, появ-
ляется возможность путем подбора эмиссионного слоя, наносимого на лопатки 
турбины, существенно увеличить надежность и КПД лопаток турбины, одновре-
менно снизить стоимость их изготовления, а также улучшить эксплуатацию ГТУ 
в целом.

Рис. 1. Устройство охлаждения 
лопаток турбины на основе явления 

термоэлектронной эмиссии:
1 — стартер, 2 — компрессор, 3 — источник 
тепловой энергии, 4 — сопловые лопатки, 
5 — рабочие лопатки, 6 — эмиссионный слой, 
7 — анод, 8 — токовывод, 9 — электроизоля-
ция, 10 — элемент системы охлаждения анода, 
11 — каналы элемента системы охлаждения 
анода, 12 — корпус ГТУ, 13 — потребитель 
электрической энергии, 14 — токосъем, 15 — 
вал ГТУ, 16 — колесо турбины, 17 — холо-
дильник, 18 — электроизоляция сопловых 

лопаток, 19 — слой электроизоляции.
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Причем первое достигается за счет исключения из конструкции лопаток 
сложной системы каналов охлаждения, а второе — за счет действия нескольких 
факторов:

1. При сохранении той же температуры лопаток турбины появляется воз-
можность повысить уровень тепловой нагрузки на лопатки, что приводит 
к возможности увеличить температуру рабочего тела перед турбиной. Это, 
в свою очередь является важнейшим направлением, при котором возможно 
повышение эффективности процесса функционирования ГТУ и газотур-
бинных двигателей.

2. Исключение необходимости отбора воздуха от компрессора на охлаждение 
лопаток турбины ГТУ, что также позволяет увеличить КПД ГТУ в целом, 
эффективность процессов ее функционирования за счет направления всего 
объема воздуха в камеру сгорания.

3. Дополнительно происходит преобразование тепловой энергии нагрева 
лопаток турбины в электрическую энергию, что обусловлено процессами 
передачи тепловой энергии нагрева носителям заряда — электронам, заби-
рающим ее при термоэлектронной эмиссии. Данная энергия затрачивается 
на совершение полезной работы в бортовом потребителе электрической 
энергии. Электроны при этом охлаждаются и возвращаются на лопатки.

С точки зрения практических приложений необходимо подобрать такой 
эмиссионный слой с такой работой выхода, которая бы обеспечивала заданное 
снижение температуры лопаток или увеличение тепловой нагрузки на лопатки 
турбины на заданную величину. Для иллюстрации основных принципов подбо-
ра эмиссионных слоев на рисунке 3 изображена диаграмма подбора эмиссион-
ного слоя, ожидаемое снижение температуры при той же тепловой нагрузке или 
величина увеличения тепловой нагрузки при той же температуре. Выбор таких 
уровней представлен на рисунке 3.

Некоторые варианты эмиссионных слоев [6] и соответствующие им значе-
ния работы выхода представлены в таблице. С учетом рисунков 2 и 3 и данных 
таблицы можно ожидать, что снижение температуры лопаток турбин существу-
ющих авиационные ГД может достигнуть величины превышающей 100–150°C 
либо существенно повысить тепловую нагрузку на лопатки и другие высокотем-
пераутрные элементы ГТУ. Применение предлагаемого устройства охлаждения 

Рис. 2. Зависимость суммарных тепловых пото-
ков (тепловых потоков электронного охлаждения 
и тепловых потоков излучения) и тепловых пото-
ков только электронного охлаждения (пунктир), 
отводимых от сплошных электропроводящих ло-
паток турбины от температуры лопаток для раз-
личных значений работ выхода электрона из ме-

талла.
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лопаток турбин позволит создавать ГД, намного превосходящие по своим основ-
ным характеристикам лучшие иностранные образцы. При этом предполагается 
использовать полностью отечественную технологическую базу и опережающий 
другие страны научный задел по термоэлектронной эмиссии и термоэмиссонно-
му преобразованию.

Кроме того, как видно из рисунков 2 и 3, при более высоких температурах 
лопаток турбин ГД и ГТУ можно ожидать большие уровни величин снижения 
температур и (или) повышения тепловой нагрузки. Данное обстоятельство по-
зволяет утверждать, что в настоящий момент возможно создание ГД и ГТУ сле-
дующего поколения со значениями основных параметров, существенно превос-
ходящих таковые у всех зарубежных аналогов. Это открывает путь для создания 
новых типов ГТУ, предназначенных для работы на объектах, функционирую-
щих в новых, согласно последним потребностям, условиях среды, например на 
технических средствах и объектах энергетики, предназначенных для освоения 

Рис. 3. Определение ожидаемого сниже-
ния температуры участка поверхности 
лопатки турбины при термоэлектронной 
эмиссии и излучении с условием сохра-
нения заданной тепловой нагрузки (те-

пловых потоков нагрева лопаток).

Обозначения эмиссионных слоев и соответствующие  
им значения работы выхода

Обозначение эмиссионного слоя Работа выхода 

Zn0.3Nd0.7B6  1,7–1,9
 ZnO 1,28–1,32 
 SrO 1,58
BaO 1,66

(Ca,Sr,Ba)O 1,47
3BaO.0,5CaO.Al2O3 1,63+4.10-4T

Li2O.Nb2O5 1,8
Ga0,82In0,18As 1,05

Ni-Cu13Ba(8%) 1,63
Графит с присадкой бария 1,59

Система Ni–Cs 1,5–1,6
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Арктики, а также для решения других стратегических задач, стоящих перед на-
шим государством.

ГТУ следующего поколения, разработанные с применением предлагаемо-
го устройства высокотемпературных лопаток турбины, могут найти применение 
в составе энергетических установок всего топливно-энергетического комплекса, 
мобильных электростанций, кораблей ближней и дальней морской зоны, в дви-
гателях вертолетов и самолетов, в том числе истребителей пятого и шестого по-
колений, в двигателях космических летательных аппаратов (КЛА) нового поко-
ления, предназначенных для реализации длительных космических экспедиций 
и характеризующихся длительными сроками эксплуатации (10–15 лет).
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ПОВЫШЕНИЕ КОРРОЗИОННОЙ СТОЙКОСТИ  
МЕТАЛЛИЧЕСКИХ МАТЕРИАЛОВ И ИЗДЕЛИЙ 
ВОЗДЕЙСТВИЕМ ПУЛЬСИРУЮЩЕГО ГАЗОВОГО ПОТОКА

В данной работе представлены результаты исследования влияния обработки 
пульсирующим дозвуковым газовым потоком на коррозионную стойкость углероди-
стых и легированных конструкционных сталей в агрессивных средах.

Металлические детали авиационных двигателей нередко подвергаются 
коррозии, особенно при взаимодействии с агрессивными средами, поэтому ак-
туальной является задача повышения их коррозионной стойкости.



289

Коррозия не только черных, но и многих цветных сплавов в таких средах, 
как кислоты и щелочи, протекает достаточно интенсивно, с образованием, в за-
висимости от агрессивной среды, соединений металла с серой, хлором, азотом 
и другими химическими элементами, что сопровождается заметной потерей 
массы детали, ведущей к уменьшению её несущей способности, а также повы-
шению риска пластического деформирования и разрушения в процессе пере-
дачи усилия. При этом снижается чистота поверхности металла, способствуя 
интенсификации дальнейшего корродирования.

Коррозионная стойкость может быть повышена не только использовани-
ем покрытий, протекторов или введением дорогостоящих легирующих добавок, 
но и механической обработкой.

С целью повышения коррозионной стойкости металлических конструкци-
онных материалов на сегодняшний день применяются различные методы ме-
ханической обработки. Известно, что снижение растягивающих напряжений, 
например, в результате обкатки роликом может приводить к повышению корро-
зионной стойкости металлических деталей. Схожие результаты по повышения 
коррозионной стойкости даёт и дробеструйная обработка, причем вне зависи-
мости от величины и знака исходных остаточных напряжений.

Были проведены исследования влияния обработки пульсирующим дозву-
ковым газовым потоком (газоимпульсной обработки), ранее показавшей вы-
сокую эффективность при повышении механических свойств металлических 
материалов [1–8], на коррозионную стойкость углеродистых и легированных 
конструкционных сталей в агрессивных средах.

Для оценки влияния газоимпульсной обработки на коррозионную стой-
кость среднеуглеродистых конструкционных сталей образцы из стали 40 закали-
вали в воде с температуры 850°C, после чего часть образцов подвергалась отпуску 
при температуре 200°C, в то время как остальные образцы были обработаны в те-
чение 15 минут пульсирующим дозвуковым воздушным потоком, обладающим 
частотой порядка 1130 Гц.

Испытания на коррозионную стойкость осуществлялись путём погружения 
образцов в 4%-ный водный раствор НСl на 20 суток с промежуточным контро-
лем изменения массы через 5 суток (таблица 1), сопровождающимся обновлени-
ем раствора.

Таблица 1
Изменение массы образцов из стали 40 на 5, 10, 15 и 20-е сутки коррозионных 

испытаний в 4%-ном водном растворе HCl

Обработка
Масса, гр.

Исходная масса 5 сут. 10 сут. 15 сут. 20 сут.

Закалка + низкий отпуск 26,12 25,02 24,77 24,12 23,5
Закалка + газоимпульсная обработка 26,46 25,61 25,4 24,95 24,57

В таблице 2 приведены результаты измерения потери массы образцов 
из стали 40 за период 0–5, 5–10, 10–15, 15–20-е сутки коррозионных испытаний.
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Таблица 2
Потеря массы образцов из стали 40 за период 0–5, 5–10, 10–15, 15–20-е сутки 
коррозионных испытаний. В скобках указана суммарная потеря массы за данный 

промежуток времени

Обработка
Потеря массы, гр.

5 сут. 10 сут. 15 сут. 20 сут.

Закалка + низкий отпуск 1,1 0,25
(1,35)

0,65
(2)

0,62
(2,62)

Закалка + газоимпульсная обработка 0,85 0,21
(1,06)

0,45
(1,51)

0,38
(1.89)

Относительная потеря массы образцов за 20 суток составила 7,14% в слу-
чае газоимпульсной обработки вместо низкого отпуска после закалки и 10,03% 
в случае закалки с последующим низким отпуском.

Потеря массы на единицу площади за 20 суток рассчитывалась по формуле
  0 1( ) / ,m m m sD = -  (1)
где m0 — масса до испытания, кг; m1 — масса после испытания, кг; S — площадь 
поверхности, м2; Δm = 1,078 кг/м2 в случае закалки с обдувом и 1,495 кг/м2 при 
закалке с низким отпуском.

Скорость коррозии Vк составила 0,0539 кг/м2∙сут. в случае газоимпульсной 
обработки и 0,0748 кг/м2∙сут. в случае закалки с последующим низким отпуском.

Положительное влияние газоимпульсной обработки на коррозионную 
стойкость образцов из стали 40 показано в таблице 3 и на рисунке 1.

Таблица 3
Потеря массы за время коррозионных испытаний образцов из стали 40

Обработка
Потеря массы, г/м2

5 сут. 10 сут. 15 сут. 20 сут.

Закалка + низкий отпуск 628 771 1142 1495
Закалка + газоимпульсная обработка 485 605 862 1078

Повышение коррозионной стойкости связано с более значительной, чем 
в случае стандартного отпускного нагрева, релаксацией растягивающих оста-
точных напряжений на поверхности изделий в результате обдува пульсирующим 
газовым потоком, а также меньшим количеством продуктов распада мартенсита 
(прежде всего вторичных карбидов).

Потеря твёрдости закалённой стали 40 после обдува низкочастотным воз-
душным потоком меньше (менее 2 единиц HRC), чем после отпуска при темпе-
ратуре 200°C (2 единицы HRC и более).

Можно сделать вывод, что газоимпульсная обработка оказывает положи-
тельное влияние на механические свойства, надежность и долговечность термо-
упрочнённых изделий из конструкционных среднеуглеродистых сталей.

В дальнейшем было проведено исследование воздействия газоимпульсной 
обработки на коррозионную стойкость легированных конструкционных сталей.
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Среднеуглеродистые легированные конструкционные стали, такие как 
сталь 40Х, в высокопрочном состоянии чувствительны к коррозии под действи-
ем напряжений.

Для оценки влияния газоимпульсной обработки на коррозионную стойкость 
конструкционных легированных сталей в высокопрочном состоянии образцы 
из стали 40Х закаливали в воде с температуры 860°C, после чего часть образцов 
подвергалась отпуску при температуре 200°C, в то время как остальные образцы 
были обработаны в течение 15 минут пульсирующим дозвуковым воздушным по-
током, обладающего частотой порядка 1130 Гц и звуковым давлением до 120 дБ. 
Испытания на коррозионную стойкость осуществлялись путём погружения об-
разцов в 4%-ный водный раствор НСl на 20 суток с промежуточным контролем 
изменения массы через 5 суток, сопровождающимся обновлением раствора.

В таблице 4 приведены результаты измерения потери массы образцов из ста-
ли 40X за период 0–5, 5–10, 10–15, 15–20-е сутки коррозионных испытаний.

Относительная потеря массы образцов за 20 суток составила 2,8% в случае 
газоимпульсной обработки вместо низкого отпуска после закалки и 3,5% в слу-
чае закалки с последующим низким отпуском.

Потеря массы на единицу площади за 20 суток составила Δm = 0,2 кг/м2 
в случае закалки с последующей газоимпульсной обработкой и 0,26 кг/м2 при 
закалке с низким отпуском.

Рис. 1. Влияние газоим-
пульсной обработки на поте-
рю массы образцов из стали 
40 при коррозионных испы-

таниях
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Таблица 4
Изменение массы образцов из стали 40Х на 5, 10, 15 и 20-е сутки коррозионных 

испытаний в 4%-ном водном растворе HCl

Обработка
Масса, гр.

Исходная масса 5 сут. 10 сут. 15 сут. 20 сут.

Закалка + низкий отпуск 17,67 17,61 17,43 17,09 17,05
Закалка + газоимпульсная обработка 17,76 17,72 17,57 17,28 17,27

Скорость коррозии Vк составила 0,01 кг/м2∙сут. в случае газоимпульсной об-
работки и 0,013 кг/м2∙сут. в случае закалки с последующим низким отпуском.

Потеря массы за время коррозионных испытаний образцов из стали 40Х 
с 5-е по 20-е сутки приведена в таблице 5 и на гистограмме (рис. 2).

Таблица 5
Потеря массы за время коррозионных испытаний образцов из стали 40Х

Обработка
Потеря массы, г/м2

5 сут. 10 сут. 15 сут. 20 сут.

Закалка + низкий отпуск 25 101 245 262
Закалка + газоимпульсная обработка 17 80 203 207

Твёрдость в случае закалки с последующей газоимпульсной обработкой со-
ставила 51 HRC, а в случае закалки с последующим низким отпуском — 50 HRC. 

Повышение коррозионной стойкости связано с тем, что газоимпульсная 
обработка более эффективно, в сравнении с низким отпуском, устраняет неже-
лательные растягивающие остаточные напряжения, образующиеся в результате 

Рис. 2. Влияние газоимпульс-
ной обработки на потерю мас-
сы образцов из стали 40Х при 

коррозионных испытаниях
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закалки на поверхности стальных изделий, а также с их более однородной струк-
турой, благодаря меньшему выделению карбидной фазы.

Таким образом, замена низкого отпуска газоимпульсной обработкой не 
только делает технологический процесс достижения легированными конструк-
ционными сталями высокопрочного состояния более экономичным при со-
хранении высоких значений показателей твёрдости и прочности и обеспечении 
достаточной надёжности, но и оказывает положительное влияние на их корро-
зионную стойкость.

Также исследовалось влияние газоимпульсной обработки на коррозион-
ную стойкость легированной конструкционной стали 12ХН, применяемую для 
изготовления зубчатых колес, пальцев и других ответственных деталей бытовых 
машин, работающих в условиях ударных и знакопеременных нагрузок, в состо-
янии поставки.

Образцы из стали 12ХН цилиндрической формы диаметром d0 = 16 мм и вы-
сотой h0 = 19,6 мм были обработаны в течение 12 минут пульсирующим дозву-
ковым воздушным потоком, обладающего частотой порядка 2100 Гц и звуковым 
давлением до 140 дБ. 

Испытания на коррозионную стойкость осуществлялись путём погружения 
образцов в 4%-ный водный раствор НСl на 15 суток с промежуточным контро-
лем изменения массы.

У образцов, подвергнутых газоимпульсной обработке, в результате пре-
бывания в 4%-ном водном растворе HCl продолжительностью 15 суток потеря 
массы на 24% меньше, чем у необработанных образцов (табл. 6), что может быть 
объяснено релаксацией остаточных микронапряжений, присутствовавших в хо-
лоднокатаном прутке под действием механических волн, вызванных пульсация-
ми воздушного потока, натекающего на образец, и свидетельствует о эффектив-
ности применения пульсирующего дозвукового газового потока для повышения 
коррозионной стойкости легированных конструкционных сталей.

Таблица 6
Потеря массы образцов из стали 12ХН в состоянии поставки и подвергнутых 

газоимпульсной обработке за время коррозионных испытаний в 4%-ном водном растворе 
HCl (в скобках указана потеря массы в сравнении с непосредственно предыдущей)

Обработка
Потеря массы, гр.

0 7 сут. 15 сут.
Состояние поставки 31,03 30,86 (0,17) 30,16 (0,7)
Газоимпульсная обработка 12 мин. 30,9 30,77 (0,13) 30,24 (0,33)

Повышение коррозионной стойкости связано с более значительной, чем 
в случае стандартного отпускного нагрева, релаксацией растягивающих оста-
точных напряжений на поверхности изделий в результате обдува пульсирующим 
газовым потоком, а также меньшим количеством продуктов распада мартенсита 
(прежде всего вторичных карбидов).

Потеря твёрдости закалённой стали 40Х после обдува низкочастотным воз-
душным потоком, так же как и в случае стали 40, меньше (менее 2 единиц HRC), 
чем после отпуска при температуре 200°С (2 единицы HRC и более).
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Таким образом, газоимпульсная обработка способствует повышению кор-
розионной стойкости изделий из конструкционных сталей, в дополнение к опи-
сываемому в источниках [1–8] её положительному влиянию на механические 
свойства, надежность и долговечность изделий из конструкционных сталей.
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ПОВЫШЕНИЕ ЭКСПЛУАТАЦИОННЫХ ХАРАКТЕРИСТИК 
ЛОПАТОК КОМПРЕССОРА ГТД ИЗ ТИТАНОВЫХ СПЛАВОВ 
И СТАЛЕЙ МЕТОДАМИ ВАКУУМНО-ПЛАЗМЕННЫХ 
ТЕХНОЛОГИЙ ВЫСОКИХ ЭНЕРГИЙ (ВПТВЭ)

Введение

Проблема эрозии лопаток газотурбинных двигателей (ГТД) общепризна-
на, поэтому во всем мире ведутся работы по обеспечению эрозионной стойко-
сти материала лопаток упрочнением их поверхности и нанесением покрытий 
стойких к эрозионному разрушению. Наиболее широкое применение в этом 
направлении принадлежит вакуумно-плазменным технологиям высоких энер-
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гий (ВПТВЭ), включающим в себя ионно-плазменное модифицирование по-
верхности лопаток с последующим нанесением наноструктурированных много-
слойных защитных покрытий. Одним из важнейших условий конструирования 
эрозионно-стойких покрытий является то, что они не должны снижать такие 
важнейшие эксплуатационные характеристики, как усталостная прочность, 
коррозионная фреттинг-стойкость, а также физико-механические свойства ма-
териала лопаток.

Экспериментальные исследования

1. Материалы
В качестве образцов для исследований использовались следующие матери-

алы:
 • титановые сплавы ВТ6, ВТ8;
 • стали ЭИ961, 20Х13.

Для осаждения покрытий использовались катоды:
 • из титанового сплава ВТ1-0 и многокомпонентного титанового сплава, 

включающего также в себя Al, Mo, Zr;
 • сплава Ti/Al , 53/47 — в весовых процентах;
 • ванадиевого сплава ВНМ-2;
 • циркониевого сплава Э-110.

2. Модификация поверхности и осаждение покрытий
Для ионно-плазменной модифи-

кации поверхности и осаждении мно-
гослойных, наноструктурированных 
покрытий использовалась установка 
«Виктория-2» — комплексная система 
для реализации вакуумных гибридных 
технологий высоких энергий (рис. 1). 
Установка оснащена ионным источ-
ником газов с энергиями до 60 КЭВ, 
протяженными плазмогенератора-
ми, электродуговыми испарителями 
и магнетронными распылительными 
системами, что позволило в одном 
вакуумном цикле проводить ионную 
имплантацию, осаждение многокомпонентных многослойных покрытий в ус-
ловиях ассистирования ионами азота, аргона.

2.3. Металлографические и электронно-микроскопические 
исследования
Микротвердость покрытий исследовалась на микротвердомере ПМТ-3 при 

различных нагрузках.

Рис. 1. Комплексная система «Виктория-2»
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Толщина покрытия измерялась с помощью светового оптического микро-
скопа с увеличением от 100х до 500х на сферических шлифах, изготовленных на 
установке «GSM CALOTEST» по стандартной методике DiN EN iSO 2177.

Микроструктура и химический состав покрытий исследовались на скани-
рующем электронном микроскопе «JSM-6490LV».

4. Оценка конструктивной усталости
Испытания на усталость выполнялись в соответствии с ГОСТ 25.502-

79 в воздушной среде на базе N = 2×107 циклов на электродинамическом вибро-
стенде ВЭДС-400.

5. Оценка эрозионной стойкости
Оценка эрозионной стойкости различных вариантов покрытий выполня-

лось на специальном стенде в соответствии с ГОСТ 23.201-78, «Метод испыта-
ния материалов и покрытий на газообразивное изнашивание с помощью цен-
тробежного ускорителя». В качестве абразива использовался электрокорунд 
марки F-280, угол атаки α = 60о, скорость частиц V = 85–90 м/сек.

Коэффициент относительной эрозионной стойкости

  К = Δmисх / Δmn,  (1)

где Δmисх — потеря массы образца без покрытия в граммах; Δmn — потеря массы 
образца с покрытием в граммах. 

6. Оценка механических свойств и теплостойкости
Механические свойства образцов с покрытиями и теплостойкость покры-

тий исследовались по стандартным методикам [1].

Результаты исследований

Исследовались 32 варианта вакуумных ионно-плазменных покрытий, ко-
торые можно подразделить на четыре группы:

 • на основе нитридов низколегированного титана;
 • на основе нитридов ванадия и титана;
 • на основе нитридов циркония и титана;
 • на основе нитридов титана и алюминия.

Архитектуру многослойных покрытий можно представить в следующем 
виде:

  n1h1.Me + n2h2(Me∑)xN + n3h3(Me∑),  (2)

где ni — количество слоев данного состава; hi — толщина слоев данного состава; 
х — содержание азота в покрытии; Me — материал катода подслоя или 1-го ка-
тода; Me∑ — материалы 1 и 2-го катодов, работающих одновременно; N — азот.

При одновременной работе двух противоположно расположенных испари-
телей с катодами из различных материалов, например Ti и V, на образце, враща-
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ющемся со скоростью n = 8 об/мин, при постоянных токах дуги, за одну минуту, 
толщина нанослоя каждого из двух материалов составит 5÷6 нанометров, а их 
количество — 16 шт.

Таким образом, каждый микрослой толщиной hi состоит из Аi = ti×16 на-
нослоев толщиной 5–6 нанометров, где ti — время осаждения микрослоя ni тол-
щиной hi с двух испарителей, в мин.

Результаты металлографических и эрозионных исследований покрытий на 
основе нитридов титана приведены в таблице 1, на основе нитридов ванадия — 
в таблице 2.

Таблица 1

№ по-
кры-
тия

Параметры 
структуры 
покрытий

Мате-
риал 

образца

Микро-
твердость 
Н50, МПа

Толщина 
покры-

тий, мкм

Коэф-т 
относит. 

эроз. стой-
кости, К

Хим. состав 
покрытий

15

n1 = 1, h1 = 0,3;
n2 = 5, h2 = 2,1;
n3 = 5, h3 = 0,3;
х = 1

ВТ-6
ЭИ-961

21280
21280 12,0 1,5

1,5 (Ti+Zr)xN

18

n1 = 1, h = 0,25;
n2 = 1, h2 = 2,75;
n3 = 1, h3 = 3,0; 
x2 = 2;
x3 = 1

ВТ-6
Эи-961

18000
18380 6,0 4,5

1,5 Ti+Ti2N+TiN

13

n1 = 1, h1 = 0,3;
n2 = 2, h2 = 2,8;
n3 = 1, h3 = 0,5;
х = 1

ВТ-6
ЭИ-961

19000
18500

6,4
6,5

15
11 (V+Ti)xN

19

n1 = 1, h1 = 0,2;
n2 = 2, h2 = 2,15;
n3 = 1, h3 = 0,5;
х1 = 1

ВТ-6
ЭИ-961

14120
16110 5,0

5,0
1,5
1,4 (TiAl+Ti)xN

Таблица 2

№ Состояние
поверхности

Наименование 
покрытия (№)

Количество 
образцов, 

шт.

Предел 
выносливости, 

σ–1 МПа

1 ВТ-8, исходное состояние – 15 480
2 ВТ-8, ионная имплантация – 15 500
3 ВТ-8, ионная имплантация (V + Ti)N (13) 15 500
4 ВТ-8, ионная имплантация Ti + TiNx (18) 15 460

По величине коэффициента относительной эрозионной стойкости покры-
тия на образцах из сплава ВТ-6 расположились по убывающей следующим об-
разом:

 • образец № 13 с покрытием (V + Ti)NК = 12÷14
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 • образец № 18 с покрытием Ti + Tix1N + TiNК = 4÷5
 • образец № 19 с покрытием (Ti + TiAl)xNК = 1,4
 • образец № 15 с покрытием (Ti + Zr)xNК = 1,5
 • образец ВТ-6 без покрытия К = 1,0

Для проведения сравнительных испытаний на усталость были отобраны два 
вида покрытий на образцах из сплава ВТ-8 по 15 штук на каждое покрытие.

Результаты усталостных испытаний приведены в таблице 2.
Механические испытания образцов из сплава ВТ-8 без покрытия и с по-

крытием № 13 проводились по стандартной методике при температурах 20°С, 
350°С, 400°С и 450°С и показали, что отклонения значений õв, õт, ψ, õ образцов 
с покрытием от исходных не превышали 2%.

Теплостойкость покрытия № 13 на образцах из сплава ВТ-8 проводилась 
при температурах 350°С на воздухе с выдержкой 100 часов, с замером микро-
твердости при �° = 20°С и после �° = 350°С. Микротвердость покрытия после 
выдержки при �° = 350°С в течение 100 часов при нагрузке 50 гр. составила 
18 500 МПа, в исходном состоянии — Нv50 = 18 600 МПа.

Анализ результатов исследований
Результаты эрозионных испытаний показали, что покрытия на основе (V + 

Ti)N, образец № 13, являются наиболее стойкими к пылеабразивной эрозии — 
К = 12÷14.

Неплохие показатели, К = 4÷5, у покрытий на основе Ti + Tix1N +Tix2N — 
образец №18.

Менее стойкими оказались покрытия на основе (Ti + TiAl)xN и (Ti + Zr)xN. 
На рисунках 2, 3 показано влияние толщины и микротвердости на коэффи-

циент относительной эрозионной стойкости для покрытий на основе нитрида 
титана. Аналогичные зависимости были получены для покрытий на основе ни-
трида ванадия.

                      

Рис. 2. Зависимость коэффициента от-
носительной эрозионной стойкости от 
толщины покрытий на основе нитрида 

титана

Рис. 3. Зависимость коэффициента относи-
тельной эрозионной стойкости от микро-
твердости покрытий на основе нитрида ти-

тана
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Увеличение толщины покрытий в диапазоне от 5 до 18 мкм и соответствен-
но увеличение микротвердости от 16000 до 35000 МПа снижает эрозионную 
стойкость для обоих видов покрытий.

Результаты усталостных испытаний показали, что ионная имплантация об-
разцов из сплава ВТ-8 повышает предел усталости на ≈5% по отношению к ис-
ходному состоянию, покрытие на основе нитрида ванадия не снижает преде-
ла усталости, а покрытие на основе нитридов титана снижает предел усталости  
на 2%.

Покрытие на основе (V + Ti)N не влияет на механические свойства ВТ8 при 
Т° до 350°С, а микротвердость покрытия не изменяется после выдержки 100 ча-
сов при вышеуказанной температуре.

Выводы

1. Разработанные технологии упрочнения и состав покрытия на осно-
ве (V + Ti)N позволяют: повысить эрозионную стойкость сплава ВТ-8, 
ВТ-6 в 12÷14 раз, а предел усталости на 5% по сравнению с исходным спла-
вом.

2. В определенных диапазонах установлены закономерности влияния толщи-
ны и микротвердости покрытий на коэффициент относительной эрозион-
ной стойкости.

3. Показаны направления оптимизации технологии упрочнения титановых 
сплавов ВТ8 и ВТ6 для рабочих лопаток компрессора ГТД за счет примене-
ния ионно-имплантационной модификации поверхности сплава с после-
дующим нанесением функциональных покрытий.

4. Разработан новый тип комплексной системы для реализации вакуумных 
гибридных технологий высоких энергий — установка «Виктория-2».
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УПРАВЛЕНИЕ ТЕХНИЧЕСКИМИ РИСКАМИ В ПРОЦЕССЕ 
ДОВОДКИ И ОБЕСПЕЧЕНИЯ НАДЕЖНОСТИ ГТД

Предложен механизм управления техническими рисками в процессе доводки 
и обеспечения надежности ГТД за счет реализации процесса управления конфигура-
цией с использованием методов анализа технических рисков. Предложена структура 
организации процесса управления рисками на всех стадиях проекта.

Разнообразие условий применения авиационных ГТД, предельный уровень 
нагрузок усложняют решение задачи обеспечения высоких показателей безопас-
ности и надежности. Безопасность — это состояние объекта, при котором отсут-
ствует недопустимый риск, связанный с причинением вреда жизни или здоро-
вью граждан и окружающей среде.

Обеспечение безопасности и надежности является составной и важней-
шей задачей управления летной годностью (ЛГ) авиационных ГТД. Летная год-
ность — это характеристика двигателя, определяемая предусмотренными и реа-
лизованными в его конструкции принципами, отвечающими нормативным тре-
бованиям безопасности в установленных условиях эксплуатации. Одним из важ-
нейших элементов системы поддержания летной годности двигателя является 
управление его конфигурацией. Под конфигурацией понимается очертание, 
форма, взаимное расположение, компоновка, сочетание положений элементов 
двигателя, определяющих качество его функционирования.

Для авиационного двигателя поддержание летной годности определяется 
комплексом требований, которые необходимо выполнить при конструировании 
двигателя, его агрегатов и систем и продемонстрировать их соответствие уста-
новленным нормативным требованиям государственными или сертификацион-
ными испытаниями.

Сравнение отечественных и зарубежных подходов к управлению конфигу-
рацией ГТД показало на их существенное различие. В отечественном авиадви-
гателестроении существуют лишь некоторые из элементов системы управления 
конфигурацией ГТД, присущие аналогичным системам, принятым за рубежом. 
В основу отечественной системы управления конфигурацией ГТД положен ди-
рективный подход, а в качестве нормативной документации используется ОСТ 
1 00450 и ряд требований в части безопасности регламентируемых АП-33 [1, 2].
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Классификация деталей на основные и особо ответственные в соответ-
ствии с ОСТ 1 00450 и АП-33 определяет особые требования к используемым 
материалам и комплектующим изделиям, технологическим процессам, заготов-
кам, системе контроля качества изготовления деталей двигателя.

В основу системы управления конфигурацией западного типа положено 
понятие «анализа критичности» двигателя, отдельных его элементов на основе 
анализа риска. При таком подходе допустимыми являются отказы с высокой 
частотой появления, последствия от которых незначительны, а также опасные 
события со значительными последствиями, но с малой вероятностью.

Проектирование и доводка новых изделий сопряжено с вероятностью про-
явления сложных, ранее неизвестных проблем, т. е. с возникновением рисков 
появления отказов и других неудач, которые могут свести на нет все усилия про-
ектировщиков по достижению поставленной цели.

Обеспечение надежности разрабатываемой конструкции сегодня реализу-
ется через систему управления конфигурацией, одним из компонентов которой 
является управление рисками, или менеджмент рисков. Менеджмент рисков яв-
ляется обязательным условием для успешного управления проектно-конструк-
торскими работами и проектом в целом [3, 4].

В первую очередь риск исходит от ошибочно принятых технических реше-
ний, хотя экономические, организационные, управленческие, информацион-
ные решения также могут оказывать значительное влияние на достижение по-
ставленной цели.

В отечественной практике события классифицируются только в зависи-
мости от вероятности их возникновения, то есть рассматривается только часть 
общей задачи оценки риска. В то же время ранжирование последствий, которые 
могут быть представлены рядом определений (слабое, сильное, несуществен-
ное), по их влиянию на надежность и безопасность в отечественной системе 
классификации не применяется. Задачи конструкторского и технологического 
обеспечения надежности разделены и определяются требованиями различных 
отраслевых стандартов.

Для реализации преимуществ, присущих западной системе управления 
конфигурацией, необходимо дополнить отечественную систему анализом ри-
сков, классификационной градацией состояний двигателя, анализом работо-
способности двигателя, характеризуемой параметрической надежностью при 
сохранении директивного характера, свойственного отечественной системе. На 
основании такого дополнения и должен строиться процесс доводки разработан-
ного двигателя.

Оценить надежность опытного двигателя при небольших значениях сум-
марной наработки газовых часов весьма сложно и малодостоверно. В этом плане 
значительную роль играют аналитические методы оценки надежности и безо-
пасности полетов, базирующиеся на понятии риска (критичности). В этой связи 
вводится понятие коэффициента риска или коэффициента критичности двига-
теля, характеризующего степень риска возникновения события с опасными по-
следствиями.

Величина риска отражает критичность воздействия конструкторских и тех-
нологических факторов на надежность, оценивается произведением весовых 
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коэффициентов, представляемых рядом натуральным чисел, которые в таблице 
Фармера по горизонтали определяются вероятностями возникновения анализи-
руемого события (риска), а по вертикали — последствиями влияния этого со-
бытия на надежность. Кривая Фармера делит плоскость на две отдельные зоны, 
одна из которых является зоной допустимого риска, а другая — зоной недопу-
стимых его значений.

RR = Rf х Rc х Rd ,
где Rf, Rc, Rd — частные коэффициенты критичности, характеризующие степень 
серьезности воздействия различных групп факторов на надежность двигателя: 
Rf — коэффициент эксплуатационной функциональной критичности, учиты-
вающий последствия отказов; Rc — коэффициент критичности конструкции, 
зависящий от точности расчетов, знания свойств материалов, жесткости техно-
логических допусков; Rd — коэффициент критичности по работоспособности, 
зависящий от параметрической надежности.

Риск присущ каждому проекту, каждому процессу и каждому решению на 
всех стадиях жизненного цикла ГТД. Поэтому риск должен быть проанализи-
рован, оценен, управляем на каждой стадии проектирования, а процесс иссле-
дования риска должен быть интегрирован в процесс менеджмента проекта, как 
необходимая составная часть обеспечения надежности.

Для обеспечения максимальной эффективности процесса создания ГТД 
действия в области менеджмента риска должны быть инициированы на наибо-
лее ранней стадии проектирования и продолжены на всех последующих стадиях.

При систематическом проведении мероприятий менеджмента рисков 
в проекте преследуются следующие цели:

 — более реалистичное планирование работ по проекту с учетом рисков;
 — оценка возможности достижения конечных целей проекта;
 — своевременное и эффективное принятие мер для снижения рисков;
 — эффективное управление возможными потерями и издержками в работе;
 — гибкость в результате понимания возможных вариантов в решении задач;
 — понимание и использование благоприятных возможностей в проекте;
 — эффективное управление развитием инновационных работ;
 — снижение негативного влияния на проект в случае реализации риска.

Главными угрозами негативного проявления технических рисков при про-
ектировании ГТД являются:

 — несоответствие спроектированного изделия требованиям ТЗ;
 — недостаточная надежность изделия в эксплуатации;
 — риски при разработке и освоении новых технологий.

На технические риски оказывают влияние факторы рисков и других на-
правлений, что должно также учитываться в оценках и управлении рисками.

Блок-схема менеджмента (управления) рисков представлена на рисун-
ке 1 [5, 6].

План менеджмента риска при проектировании описывает структурирован-
ный процесс менеджмента риска, который следует применять при проектиро-
вании.
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Рис. 1. Менеджмент технических рисков. Блок-схема

Он как составная часть плана проекта в целом может включать в себя (или 
включать ссылки на соответствующие документы):

 — содержание и организацию проекта, в том числе цели менеджмента риска 
при проектировании;

 — предложенную методологию менеджмента риска;
 — формы перечней всех видов риска проекта;
 — обязанности, полномочия;
 — внутренние и внешние интерфейсы;
 — программу обсуждения менеджмента риска;
 — реестр технических рисков проекта;
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 — анализ процессов;
 — взаимосвязь с другой проектной документацией и планами;
 — планы менеджмента рисков других участников проекта.
План менеджмента риска при проектировании необходимо регулярно рас-

сматривать и модифицировать в соответствии с изменением ситуации.
В первую очередь по схеме процесса менеджмента необходимо определить 

контекст проектного риска (определение ситуации), выполнить описание среды 
проекта, в которой может проявиться риск, и выполнять идентификацию каж-
дого риска.

Цель идентификации риска состоит в том, чтобы найти, перечислить и оха-
рактеризовать все виды риска, которые могут влиять на выполнение проекта 
в целом или на достижение целей отдельных стадий проекта.

Эффективность менеджмента риска полностью зависит от идентификации 
риска. Следовательно, идентификация каждого риска должна быть системати-
ческой. В большинстве случаев идентификация риска основана на прогнозиро-
вании и интерпретации ожидаемых проблемных ситуаций и прежде всего воз-
никновения отказов.

При идентификации каждого риска должны быть рассмотрены воздействия 
риска на все цели проекта. На основании этой идентификации и может быть 
принято обоснованное управленческое решение по изменению конфигурации 
(внесению изменения) с целью снижения вероятности возникновения риска 
отказа, или, иными словами, необеспечения надежности, в чем, собственно, 
и состоит суть реализуемого процесса доводки двигателя до достижения необхо-
димого соответствия требованиям технического задания и действующей норма-
тивной документации.

Основным инструментом, позволяющим выявить и ранжировать риски, 
является аудит проекта на каждом этапе его реализации. Аудит, как правило, 
проводится группой экспертов, сформированной из числа наиболее опытных 
и компетентных специалистов, которые прорабатывают все необходимые для 
данного этапа доказательные и обосновывающие документы и на основании 
этой проработки выдают заключение с приложением к нему реестра рисков.

В настоящее время на ОАО «НПО «Сатурн» внедрена и действует «Мето-
дика управления техническими рисками», предусматривающая и регламентиру-
ющая перечисленные и описанные выше действия. Схема организации работ 
с рисками в увязке с управлением конфигурацией в ходе доводки изделий по 
упомянутой выше методике показана на рисунке 2.

На основании уже приобретенного опыта, можно сделать вывод о том, что 
работа по указанной методике и схеме позволит реализовать мероприятия, на-
правленные на повышение эффективности исследований и доводки изделий, 
осуществлять более реалистичное планирование работ, в том числе необходи-
мых испытаний и экспериментов. Все это становится возможным за счет неиз-
бежно реализуемого более детального и глубокого анализа, более объективной 
обоснованности и своевременности принимаемых в ходе работ технических 
и управленческих решений по выявляемым рискам, обусловленным возника-
ющими по различным причинам отклонениями и несоответствиями. Кроме 
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Рис. 2

того, использование наряду с организационными и структурными мероприяти-
ями современных математических методов, программных средств и оснащения, 
предоставляющих ранее отсутствовавшие возможности выполнения модельного 
инженерного анализа, реально может позволить сократить время, затрачиваемое 
на реализацию регламентированных нормативными документами этапов разра-
ботки и при этом обеспечить требуемый уровень надежности изделий.
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СТРАТЕГИЧЕСКОЕ РАЗВИТИЕ  
В РОССИЙСКОМ АВИАДВИГАТЕЛЕСТРОЕНИИ

В настоящее время многие предприятия военно-промышленного комплекса 
Российской Федерации имеют исторически сложившуюся неэффективную модель 
управления. В статье приводится краткий обзор текущего положения авиадвигате-
лестроительной отрасли, укрупненно рассмотрены основные слабые стороны суще-
ствующей бизнес-модели и возможные пути их преодоления. На основании общих 
моделей эффективного управления с учетом специфики деятельности предприятий 
авиадвигателестроения выделены отправные точки для стратегического развития 
отрасли. Предлагается схема разработки стратегии развития предприятий на осно-
вании рассмотрения множества альтернатив в рамках проведения стратегических 
сессий. В материале отражены возможные пути повышения эффективности и про-
блемы, с которыми может столкнуться российское авиадвигателестроение во время 
преобразований.

В условиях динамического развития мировых рынков и ужесточения борь-
бы за лидирующие позиции при определении целей предприятия на первый 
план выходит повышение конкурентоспособности. В рамках планирования де-
ятельности на длительную перспективу необходимо вырабатывать стратегию, 
учитывающую не только желаемое положение предприятий на рынке, но и из-
менения, происходящие во внешнем окружении. Таким образом, ключевое ме-
сто при формировании стратегии занимает определение направлений развития 
предприятий и разработка планов по адаптации их деятельности к новым усло-
виям, диктуемым рынком.

Стратегия — это генеральная программа развития предприятия, определя-
ющая приоритеты стратегических задач, методы привлечения и распределения 
ресурсов и последовательность шагов по достижению стратегических целей и 
в наибольшей степени соответствующая сложившемуся состоянию внутренней 
и внешней среды [4].

Особенно остро встает вопрос стратегического видения и планирования 
долгосрочного развития в отрасли российского авиадвигателестроения, что обу-
словлено потребностью во внушительных инвестициях и значительной продол-
жительностью временного интервала от момента инициации проекта и началом 
проведения НИОКР до запуска изделия в серию. В условиях подобных ограни-
чений в разы возрастает цена ошибки как в финансовом плане, так и в плане 
упущенного времени.

В Основах государственной политики Российской Федерации в области 
авиационной деятельности до 2020 года [3] авиационной промышленности, как 
одной из наиболее наукоемких и технологически сложных отраслей, отводится 
ведущая роль в решении задачи модернизации экономики и перевода ее на ин-
новационный путь развития.
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На сегодняшний день предприятия авиадвигателестроения имеют истори-
чески сложившуюся, еще со времен Великой отечественной войны, структуру 
управления и производства. Преимущественно основной характеристикой пред-
приятий отрасли является производство полного цикла, когда выпуск продукции 
осуществляется в рамках одной производственной площадки. Подобный подход 
удовлетворяет политическим интересам страны, но далек от современных под-
ходов к управлению крупными промышленными предприятиями. 

Задача модернизации экономики решается в рамках решения задачи модер-
низации конкретных отраслей и предприятий за счет их перехода от устаревшей 
бизнес-модели организации деятельности к современной модели управления, 
когда производство нацелено на удовлетворение потребностей клиентов и име-
ет достаточно гибкую структуру перестройки под новые потребности клиентов, 
а ограничения одновременно могут быть использованы в качестве конкурент-
ных преимуществ.

В общем виде модель успешного ведения бизнеса достаточно стандартна 
для предприятий всех отраслей. Предприятие, обеспеченное необходимыми 
и достаточными ресурсами, осуществляет свою деятельность с целью удовлетво-
рения потребностей клиентов как с позиции обеспечения их высококачествен-
ной продукцией по доступной цене, выпуская, таким образом, конкурентоспо-
собную продукцию, так и с позиции удовлетворения различных нужд клиентов, 
связанных с выпускаемой продукцией, за счет обширного круга собственных 
компетенций (рис. 1).

Рис. 1. Общая модель успешного ведения бизнеса

Существенный недостаток бизнес-модели, существующей в настоящее 
время в авиадвигателестроительной отрасли, — ее статичность. Данное положе-
ние не соответствует реалиям жизненного цикла продукции, выпускаемой вну-
три отрасли, в связи с его значительной временной продолжительностью. Отсут-
ствие гибкости в структуре управления приводит к отсутствию стимулирования 
зарождении инновационных проектов, а порой и к закрытию тех перспективных 
направлений, риск в реализации которых превышает усредненную величину [1].

Предприятия авиадвигателестроительной отрасли достаточно ограничены 
с точки зрения повышения экономической эффективности собственной дея-
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тельности. Данный факт в первую очередь связан с ориентацией производителей 
на выпуск продукции военного назначения, который осуществляется в рамках 
выполнения государственного оборонного заказа (ГОЗ) и не имеет резервов для 
наращивания рентабельности продукции при исполнении данных обязательств. 
В то же время гражданский сегмент развит очень слабо и практически неконку-
рентоспособен. Однако существующее ограничение может быть использовано 
в качестве одной из отправных точек для развития предприятий. Строгие требо-
вания военных представительств по выполнению норм системы менеджмента 
качества и жесткие ограничения по стоимости, относящиеся как к сырью и ма-
териалам, так и к конечной продукции, позволяют предприятиям выпускать 
высокотехнологичные конкурентоспособные изделия. Высокое качество выпу-
скаемой продукции, оптимальные затраты на производство и безусловное вы-
полнение обязательств в рамках ГОЗ, а также широкая география сложившегося 
на протяжении многих лет международного партнерства становятся конкурент-
ными преимуществами, которые предприятия авиадвигателестроения должны 
использовать при предложении сотрудничества зарубежным заказчикам, высту-
пая в качестве поставщиков различных уровней.

Одним из приоритетов развития отрасли на сегодняшний день становится 
выход на мировые рынки с продукцией, которая будет востребована иностран-
ными заказчиками не только за счет своих современных технологических харак-
теристик, но и благодаря наличию сертификатов и лицензий, требуемых в соот-
ветствии международными стандартами.

Текущее положение российских предприятий отягощается и тем фактом, 
что выпускаемая продукция не имеет широких рынков сбыта, а средства, на-
правляемые на проведение НИОКР, в значительной степени уступают по объ-
ему аналогичным вложениям зарубежных предприятий, что лишь увеличивает 
технологический «разрыв».

В настоящее время продукция предприятий российской авиадвигателе-
строительной отрасли практически отсутствует на внешних рынках (доля отече-
ственных авиационных двигателей в 2011 г. составила лишь 2% мирового рынка 
и была представлена преимущественно продукцией военного назначения [2]). 
Подобное положение отчасти объяснимо устаревшей моделью бизнеса, невос-
приимчивой к изменениям, происходящим во внешней среде, и неспособностью 
своевременно предлагать инозаказчику те комплектующие изделия и компетен-
ции, которые могут быть востребованы им в ближайшей перспективе. Данные 
факты затрудняют встраивание отечественных предприятий в международные 
цепочки поставок и расширение рынков сбыта.

При рассмотрении возможности расширения сферы влияния предприятий 
отечественного авиадвигателестроения особое внимание следует уделять и раз-
витию предприятий самолетостроения, ориентированных и на военный, и на 
гражданский сегменты. В соответствии с оценкой емкости авиационного рынка 
[6] сегмент пассажирских самолетов остается открытым для новых производи-
телей финальной продукции, являясь ограниченным лишь с точки зрения пред-
ложения конкурентоспособной продукции. Подъем в отрасли самолетостроения 
и рост объемов реализации самолетов способны повлечь за собой и увеличение 
потребности в авиационных двигателях, системах и комплектующих.
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В целях сокращения технологического «разрыва» и стимулирования при-
сутствия предприятий российского авиадвигателестроения на зарубежных рын-
ках государственной программой «Развитие авиационной промышленности на 
2013–2025 годы» [2] предусмотрено субсидирование проектов по выходу пред-
приятий авиадвигателестроительной отрасли на мировой рынок в качестве по-
ставщика 2–4-го уровня.

Расширение предприятиями авиадвигателестроительной отрасли своего 
присутствия на внешних рынках на основании реализации выпускаемой на се-
годняшний день продукции в части отдельных систем и комплектующих, а так-
же на основании оказания услуг в рамках имеющихся компетенций позволит 
не только повысить эффективность существующих программ, но и получить 
дополнительную прибыль, которая может быть направлена на финансирование 
разработки и развития новых проектов.

Усиление влияния на мировом рынке возможно за счет развития системы 
сервисного обслуживания и предоставления услуг по сопровождению изделия 
в рамках всего жизненного цикла, поскольку сразу снимает с клиентов множе-
ство дополнительных вопросов, связанных с эксплуатацией, послепродажным 
обслуживанием, поиском поставщиков запасных частей и проведением ремон-
тов. Развитие сети послепродажного обслуживания повышает эффективность 
функционирования предприятия в целом за счет увеличения рентабельности 
выполняемых работ и услуг в рамках обслуживания изделий. 

С целью развития системы послепродажного обслуживания и повышения 
конкурентоспособности предприятий за счет расширения компетенций авиад-
вигателестроительная отрасль должна рассматриваться в едином контуре. Дан-
ный подход позволит исключить отдельные дублирующие функции предпри-
ятий и отчасти улучшить систему кооперации в рамках решения задачи оптими-
зации производства за счет его трансформации.

Таким образом, высвобождение, в ходе оптимизации, финансовых и трудо-
вых ресурсов позволит перенаправить отрасль в сторону инновационной эконо-
мики за счет смещения акцента в сторону развития, а не поддержания существу-
ющего производства и «латания» дыр.

Сильной стороной функционирования предприятий авиадвигателестрое-
ния в едином контуре является возможность создания единого конструкторско-
го бюро, которое позволит выйти на более высокую ступень в области развития 
НИОКР за счет обмена опытом и объединения научно-технического задела обо-
собленных на настоящий момент конструкторских бюро.

Одним из преимуществ рассмотрения предприятий отрасли в целом высту-
пает возможность получения большего доступа к выстраиванию единой полити-
ки и выбору из имеющегося множества альтернатив в рамках ресурсных ограни-
чений основных направлений развития авиадвигателестроения.

Осуществление одновременного развития по всем вероятным направле-
ниям в полном объеме невозможно ввиду отсутствия достаточных для этого ре-
сурсов и производственных мощностей. Поэтому с целью выбора приоритетных 
направлений развития целесообразно проведение стратегических сессий, кото-
рые призваны обеспечить единое видение, определение стратегических целей 
и выработку стратегии развития предприятия (рис. 2). Во время стратегических 
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сессий принципиально применение комплексного подхода к формированию 
стратегии (видение и инициация направлений развития как сверху, так и сни-
зу), т. е. необходимо участие как топ-менеджеров предприятия — руководителей 
высшего звена, так и членов рабочей группы — руководителей низшего звена. 
Обычно менеджеры-исполнители кратко информируют топ-менеджеров о клю-
чевых стратегических мероприятиях и передают стратегические планы на офи-
циальное рассмотрение [5].

Стоит заметить, что помимо преимуществ рассмотрения предприятий ави-
адвигателестроительной отрасли в едином контуре, а не каждого из предприятий 
обособленно существует ряд возможных ограничений и недостатков, которые 
способны затормозить получение ожидаемых результатов от преобразований. 
Иногда положительные стороны реализации стратегии (стратегические цели) 
могут стать негативными сторонами.

Одна из проблем, на которую стоит обратить внимание, — это риск сниже-
ния качества выпускаемой продукции в связи с искусственным уничтожением 
конкуренции внутри отрасли. Исключение дублирующих функций между пред-
приятиями и централизованное распределение производства способствуют сни-
жению борьбы за получение большего объема заказов и, как следствие, могут не 
в лучшую сторону отразиться на качестве и себестоимости продукции.

Выявив основные преимущества и недостатки некоторых преобразований 
существующей бизнес-модели, отметим, что, помимо всего прочего, эффектив-
ность экономическая с некоторой долей вероятности может обернуться неэф-
фективностью политической. И здесь мы вновь возвращаемся к анализу истори-
ческих предпосылок создания предприятий полного производственного цикла 
и констатации текущей нестабильности ввиду недовольства мирового сообще-
ства внешней политикой, проводимой Российской Федерацией.
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Рис. 2. Формирование стратегии развития
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МЕЖКОРПОРАТИВНАЯ ИНФОРМАЦИОННО-
АНАЛИТИЧЕСКАЯ СИСТЕМА МОНИТОРИНГА 
ФИНАНСОВОЙ ДЕЯТЕЛЬНОСТИ ПРЕДПРИЯТИЯ  
В РАМКАХ ИННОВАЦИОННЫХ ПРОЕКТОВ

Разработанная специалистами открытого акционерного общества «Уфимское 
моторостроительное производственное объединение» (ОАО «УМПО») межкорпо-
ративная информационная система (ИС) управления проектами на базе Microsoft 
Enterprise Project Management (EPM), реализующая взаимодействие между основны-
ми участниками проекта, в том числе территориально разделенными друг от друга, 
дополнена новым финансовым представлением. На первом этапе разработки ИС 
проведен анализ взаимодействия нескольких предприятий в рамках инновационного 
проекта, реализуемого по федерально-целевой программе, и разработан алгоритм их 
объединения в единое информационное пространство. Вторым этапом стало добав-
ление дополнительных параметров проекта, отражающих финансирование и факти-
ческое использование денежных средств. Результатом проведенного исследования 
стала методика формирования системы информационного взаимодействия пред-
приятий, участвующих в реализации инновационного проекта, разработанная спе-
циалистами ОАО «УМПО» совместно с Департаментом авиационной промышлен-
ности Минпромторга России. На основе созданной методики реализована модель 
информационного взаимодействия между предприятиями.

Введение

Инновационная деятельность предприятий направлена помимо коммерци-
ализации результатов исследований и разработок еще и на совершенствование, 
улучшение качества товаров, услуг, технологий их изготовления [1].

Применение методов проектного управления и современных информаци-
онных технологий для наукоемкой отрасли определяет конкурентоспособность 
промышленного предприятия.
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Вовлеченность нескольких организаций в реализацию проекта усложняет 
его управление. Возникают коммуникационные барьеры между участниками 
проектной деятельности, мешающие эффективному управлению.

Управление информацией при реализации сложного инновационного про-
екта на машиностроительном предприятии с участием нескольких организаций 
многократно усложняет задачу мониторинга изменений и принятия соответ-
ствующих решений. Поэтому создание единого информационного пространства 
между участниками проекта является важнейшей задачей для успешной реали-
зации сложного инновационного проекта.

Немаловажным аспектом является контроль финансовых ресурсов, а имен-
но предоставление своевременной информации по использованию финансов: 
отчетности по освоению бюджетных и кредитных средств и их эффективности 
с целью оперативного вмешательства и, при необходимости, перераспределения 
денежных средств в рамках инвестиционных проектов либо в рамках источни-
ков финансирования.

Единое информационное пространство управления  
инновационным проектом

Инновационная деятельность является важнейшим ресурсом технологиче-
ского развития предприятия, обязательным условием сохранения и инструмен-
том мобилизации его научно-технического потенциала. В рамках развития ин-
новационного потенциала ОАО «УМПО» реализуется инновационный проект 
освоения компонентов двигателей типа ВК-2500.

В проекте «Реконструкция, техническое перевооружение производствен-
ной базы для производства компонентов и агрегатов турбовальных двигателей 
типа ВК-2500, ОАО “УМПО”, г. Уфа РБ» участвуют несколько предприятий: 
ОАО «УМПО», ОАО «Климов», ЗАО «Казанский Гипронииавиапром», различ-
ные поставщики оборудования и др. Все предприятия удалены друг от друга тер-
риториально и отвечают за определенную часть выполнения проекта.

Заказчиком проекта является Минпромторг России, разработку проектно-
сметной документации осуществляет ЗАО «Казанский Гипронииавиапром» со-
вместно с инжиниринговой компанией, поставку оборудования и строительно-
монтажные работы выполняют предприятия, выбранные по результатам прове-
денных конкурсов, производство доли компонентов вертолетных двигателей по 
составу кооперации закреплено за ОАО «УМПО» (рис. 1). Итогом завершения 
проекта будет создание нового производства на базе ОАО «УМПО» с выходной 
мощностью 350 комплектов в год. Данный проект, способствуя экономическому 
росту, обеспечит повышение конкурентоспособности отечественной экономи-
ки на внешних рынках при снижении роли ресурсодобывающих отраслей и ос-
лаблении зависимости от поставок импортных товаров.

Рассмотрим модель взаимодействия организаций в рамках проекта «Ре-
конструкция, техническое перевооружение производственной базы для произ-
водства компонентов и агрегатов турбовальных двигателей типа ВК-2500, ОАО 
“УМПО”, г. Уфа РБ».



313

Для решения задачи организации единого информационного пространства 
разработана система информационного взаимодействия между предприятиями. 
В качестве базы реализации и разработки ИС использовалась информационная 
система управления проектами (ИСУП) ОАО «УМПО» (рис. 2).

Рис. 1. Модель взаимодействия предприятий — участников проекта

Рис. 2. Информационная система управления проектами на ОАО «УМПО»

Детализированный план-график реализации проекта, загруженный в ИС, 
отражает последовательность и сроки выполнения этапов проекта на протяжении 
всего жизненного цикла проекта, экономические, технические и организацион-
ные показатели проекта, а также исполнителей конкретных задач по проекту.

По мере необходимости задачи в проекте редактируются по согласованию 
с руководителем проекта или вводятся новые. Члены рабочей группы ежедневно 
отслеживают состояние задач и проставляют проценты завершения работ с при-
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ложением подтверждающих документов в электронном виде [4]. Данный подход 
позволяет руководителю проекта всегда иметь актуальную информацию по реа-
лизации проекта и оперативно принимать управленческие решения.

Межкорпоративная информационная система в рамках проекта

В соответствии с планом-графиком работ по внедрению межкорпоратив-
ной информационно-аналитической системы («ИАС-КС») по учету процедур, 
реализуемых ОАО «УМПО» в части выполнения работ на объектах капиталь-
ного строительства по проекту «Реконструкция, техническое перевооружение 
производственной базы для производства компонентов и агрегатов турбоваль-
ных двигателей типа ВК-2500 ОАО “УМПО”, г.Уфа Республики Башкортостан», 
утвержденным 01.10.2013 г. со стороны ОАО «УМПО» и Департамента авиаци-
онной промышленности Минпромторга России в январе 2014 г. рабочей груп-
пой в составе специалистов службы проекта вертолетных двигателей и дирек-
ции информационных технологий ОАО «УМПО», а также сотрудников ФГУП 
«Авиакомплект», АО «ОДК» и АО «ОПК «ОБОРОНПРОМ» завершены работы 
по внедрению информационно-аналитической системы.

Разработанная система ключевых показателей эффективности проекта по-
зволяет отслеживать весь ЖЦ проекта (рис. 3, 4) и вести контроль реализации со 
стороны Департамента авиационной промышленности Минпромторга России.

При этом созданная в рамках Программы «Организация производства ком-
понентов вертолетных двигателей типа ВК-2500 в ОАО “УМПО”» «ИАС-КС» 
может быть использована как основа для тиражирования на других инвестици-
онных проектах и расширена до следующих уровней:

1) система управления инвестпроектами предприятия (в рамках ОАО 
«УМПО»);

2) корпоративная система управления проектами предприятий двигателе-
строения (в рамках АО «ОДК»); 

Рис. 3. Жизненный цикл проекта, реализуемого в рамках ФЦП
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3) системы мониторинга хода реализации инвестиционных мероприятий 
ФЦП № 1 (в рамках Минпромторга России).
По результатам принятого со стороны Минпромторга России решения бу-

дет сформирован план дальнейшего развития «ИАС–КС» и будут определены 
необходимые ресурсы для доработки и эксплуатации системы.

С использованием модели управления проектом и показателей проектной 
деятельности, сформированных на основе контуров управления каждой проект-
ной роли и системы показателей, был сформирован системный проект, включа-
ющий в себя организационную структуру управления проектом, динамическую 
модель, информационную модель, с учетом принципов ЕИП, проектных ролей 
и определенных требований к системе.

С использованием системного проекта создания информационного взаимо-
действия и разработанной модели управления проектом на базе ИС реализована 
модель информационного взаимодействия между участниками проекта (рис. 5).

Применение представленной в статье методологии управления проектами 
на базе информационно-аналитической системы позволило качественно улуч-
шить показатели реализации проекта, сократить время реализации проекта, по-
высить эффективность принимаемых решений, а также с учетом методологиче-
ской базы выработать алгоритм работы с территориально удаленными предпри-
ятиями —участниками проекта.

Параметры проекта, отражающие финансирование и фактическое 
использование денежных средств

В процессе опытной эксплуатации ИАС-КС, рабочей группой подготов-
лены замечания и предложения по улучшению системы, а именно добавлены 
дополнительные параметры проекта, отражающие финансирование и фактиче-
ское использование денежных средств.

Рис. 4. Ключевые показатели реализации проекта
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Рис. 5. Система информационного взаимодействия

Данное представление позволяет осуществлять мониторинг реализации 
проекта с финансовой точки зрения и ускоряет процесс принятий решения. Фи-
нансирование проекта разбито по годам и источникам: бюджетные деньги, соб-
ственные средства и кредит. В свою очередь, средства распределены по основ-
ным статьям затрат: проведение строительно-монтажных работ, приобретение 
оборудования, разработка проектно-сметной документации.

Анализ финансовых ресурсов позволяет оценить достигнутые результаты 
при использовании средств, проводить сравнение между плановыми и фактиче-
скими показателями, определить объем освоения средств. Контроль финансо-
вых ресурсов заключается прежде всего в предоставлении информации по сво-
евременному и целевому использованию бюджетных средств, а также в предо-
ставлении отчетности по освоению собственных и кредитных денежных средств, 
эффективности и целесообразности использования. Контроль необходим для 
оперативного вмешательства и, при необходимости, для перераспределения де-
нежных средств в рамках инвестиционных проектов либо в рамках источников 
финансирования.

Предоставление достоверной и своевременной финансовой отчетности по 
реализации проекта позволяет контролировать своевременное и целевое освое-
ние выделенных бюджетных средств в рамках ФЦП, с предоставлением полной 
информации в соответствующие министерства и государственные структуры 
о ходе реализации проекта.

Своевременное предоставление отчетности позволяет исключить риски 
срыва сроков реализации проекта и финансирования со стороны государства 
и вовремя принять соответствующие меры — мероприятия по корректировке 
сроков выполнения необходимых работ.

При использовании системы мониторинга в течение определенного пери-
ода у предприятия появляется возможность более взвешенно позиционировать 
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себя среди предприятий-конкурентов, а также осуществлять наблюдение и ана-
лиз изменения не только своего экономического состояния, но и отслеживать 
отраслевые тенденции. Это дает возможность разрабатывать стратегию диверси-
фикации, корректировать инвестиционные планы и более четко формулировать 
маркетинговые стратегии предприятия.

Заключение

В результате работы создана работоспособная версия «ИАС-КС», обеспе-
чивающая возможность проектного управления объектом капитального стро-
ительства, осуществляющая автоматизацию документооборота, отслеживание 
графика регламентированных мероприятий. Организована база данных доку-
ментации по проекту. Обеспечена возможность удаленной работы на сервере 
ОАО «УМПО» через Интернет.

Предложенная в статье модель организации единого информационного 
пространства способствует повышению качества управления инновационным 
проектом, преодолению коммуникационных барьеров между участниками про-
екта и созданию единой базы данных документов по проекту.

Разработанная система использует информационные технологии и сеть 
Интернет для совместного доступа к проекту, что обеспечивает повышение эф-
фективности проектного управления, контроль над ходом реализации проекта 
на протяжении всего его жизненного цикла и создает единое информационное 
пространство с предприятиями, участвующими в реализации проекта. Незави-
симо от места нахождения и времени руководитель проекта может получить не-
обходимую актуальную информацию о ходе реализации проекта.

С помощью созданной системы решается спектр следующих задач:
 • для руководства предприятия — снижение риска превышения затрат на вы-

полнение проекта; 
 • для руководителей проектов — снижение риска нарушения сроков сдачи 

работ и этапов проекта, а также снижение трудоемкости контроля фактиче-
ского выполнения проекта по срокам и затратам.
Система позволяет решать комплексные проблемы, возникающие при реа-

лизации сложного инновационного проекта, реализующегося в строгих норма-
тивно-законодательных рамках, в котором участвуют несколько предприятий 
территориально отдаленных друг от друга. Внедрение дополнительных параме-
тров проекта, отражающих финансирование и фактическое использование де-
нежных средств, позволит перевести передачу бумажных документов в электрон-
ный вид, при этом часть данных будет находиться в системе «ИАС-КС» и вы-
гружаться из нее при необходимости, т. е. при формировании отчетной формы. 
Внедрение системы существенно сократит временные затраты на формирование 
комплекта отчетных документов, что позволит избежать претензий по срокам 
предоставления данных комплектов со стороны государственных структур (ДАП 
Минпромторга РФ, ГК «Ростех»).
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