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Тенденция развития современных газотурбинных двигателей
связана с повышением основных параметров его рабочего про6
цесса и, в первую очередь, температуры газа перед турбиной. В
связи с этим актуальность вопросов обеспечения работоспособ6
ности узлов высокотемпературных турбореактивных двигателей
постоянно возрастает.

Для охлаждения горячих частей авиационных ГТД используют
охлаждающий воздух, обладающий более низкой по сравнению с
элементами конструкции температурой и более высоким по срав6
нению с местом его выдува давлением; таким образом, обеспечи6
вается необходимый уровень температуры и  перепада давления
в системе охлаждения.

В практике авиадвигателестроения широко используются
системы охлаждения (СО) лопаток рабочих колес и сопловых ап6
паратов турбины двухконтурного двигателя, в основном, с двумя
принципиальными схемами отбора охлаждающего воздуха: из
проточной части компрессора высокого давления (КВД) или из ка6
нала наружного контура. 

В первом случае [1, 2] охлаждающий воздух из КВД с пара6
метрами, соответствующими месту отбора, поступает в систему
каналов, обеспечивающую его транспортировку к месту подачи в
проточной части турбины. В связи с тем, что часть охлаждающего
воздуха поступает в проточную часть турбины, минуя ее первые
ступени и поэтому не "работает" на ее ступенях, расположенных
выше по потоку, не весь расход рабочего тела, сжатого в комп6
рессоре, в полной мере принимает участие в процессе расшире6
ния и, соответственно, выработке мощности турбины. Очевидно,
что в наибольшей степени это относится к расходу воздуха, ох6
лаждающего элементы последних ступеней турбины 6 турбины
низкого давления (ТНД). Это обстоятельство приводит к относи6
тельному повышению степени расширения газа в турбине, соот6
ветственному уменьшению располагаемого перепада на реак6
тивном сопле и, как следствие, снижению удельной тяги двигателя
и его экономичности. 

Недостаток такой системы охлаждения состоит в том, что ее
применение снижает эффективность двигателя (на максимальных
режимах уменьшается удельная тяга, на крейсерских режимах ра6
боты возрастает удельный расход топлива). Оценочно можно
считать, что каждый процент расхода воздуха, охлаждающего ло6
патки ТНД и отобранного из последней ступени КВД, может при6
вести к потерям мощности или снижению эффективного коэффи6
циента полезного действия турбины примерно на ту же величину. 

В СО турбины турбореактивного двухконтурного двигателя
второй схемы для охлаждения лопаток ТНД используется воздух,
отбираемый из канала наружного контура [3]. Применение такой
схемы охлаждения позволяет "сэкономить" на сжатии этой части
охлаждающего воздуха, что эквивалентно соответствующему по6
вышению кпд турбины. Эффективность такой схемы охлаждения в

значительной степени связана с обеспечением необходимого
уровня перепада давления от места отбора охлаждающего воз6
духа до места его выпуска в проточную часть турбины.

Следует иметь в виду, что для двухконтурного турбореактивно6
го двигателя со смешением потоков (ТРДДсм) на режимах работы,
близких к взлетному режиму (или термодинамически подобным ре6
жимам), оптимальное с точки зрения эффективности двигателя (нап6
ример, максимального значения удельной тяги двигателя) соотно6
шение полных давлений в канале наружного контура и на выходе
из турбины низкого давления близко к единице (PII*/PI* 1). Такого
перепада давлений с учетом возможных потерь в подводящих ка6
налах и патрубках обычно бывает недостаточно для реализации
эффективного охлаждения элементов ТНД, в частности, ее рабо6
чей лопатки. Применение всякого рода подкачивающих устройств
и приспособлений с достаточно низкими показателями эффектив6
ности также не всегда позволяют обеспечить необходимый пере6
пад давления охлаждающего воздуха для его надежной подачи к
месту выпуска в проточную часть турбины. Поэтому недостаток
применения такой системы на режимах работы двигателя, близких
к взлетным, связан с возможным снижением эффективности ох6
лаждения вследствие недостаточного избыточного давления воз6
духа, отобранного из канала наружного контура.

Приведенные выше и широко применяемые в настоящее вре6
мя оба варианта выполнения систем охлаждения турбины приво6
дят к снижению эффективности двигателя на различных режимах. В
связи с этим, была сделана попытка разработать адаптивную сис6
тему охлаждения турбины низкого давления (АСО ТНД) ТРДДсм,
позволяющую сочетать преимущества обоих вышеописанных ва6
риантов, исключив при этом свойственные им недостатки. 

Предлагаемая АСО ТНД [4] представляет собой комбиниро6
ванную систему охлаждения, включающую два подводящих кана6
ла из различных мест отбора: из проточной части КВД (за проме6
жуточной или последней его ступенью) и из канала наружного
контура. Подключение того или иного подводящего канала про6
изводится исполнительным элементом (клапаном) системы авто6
матического управления (САУ) по сигналам датчика частоты вра6
щения вала низкого давления nнд и датчика температуры воздуха
на входе в двигатель Твх* в зависимости от величины приведенной
частоты вращения компрессора низкого давления, характеризу6
ющей режим работы двигателя nпр_нд = nнд√√ 288,15/TВХ

*  
.

При высоких значениях nпр_нд, характерных для взлетного (или
термодинамически подобного ему) режима, воздух поступает из
КВД, обеспечивая необходимую эффективность охлаждения за
счет достаточного перепада давления в СО. При этом отмечен6
ные выше потери удельной тяги и экономичности, вследствие ис6
пользования "более дорогого" охлаждающего воздуха, не оказы6
вают существенного влияния на интегральные характеристики си6
ловой установки (суммарный расход топлива и тягу двигателя).
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Это объясняется незначительной продолжительностью взлетного
режима на фоне всего полетного цикла, а также обычно имею6
щимся на этом режиме запасом по тяге. 

При низких значениях приведенной частоты вращения nпр_нд,
характерных как для максимальных режимов на больших скорос6
тях полета, так и для крейсерских дозвуковых режимов, когда от
двигателя требуется максимальная эффективность или экономич6
ность, в систему охлаждения ТНД поступает "более дешевый" ох6
лаждающий воздух из канала наружного контура. Это становится
возможным вследствие свойственному для ТРДДсм на таких режи6
мах росту отношения полных давлений в камере смешения
PII*/PI* > 1, что обеспечивает необходимый для эффективного ох6
лаждения перепад давлений.

Пример возможной конструкторской реализации предлагае6
мой АСО ТНД представлен в упомянутом выше патенте.

Анализ возможного положительного эффекта от применения
рассмотренной адаптивной системы охлаждения ТНД проведен
на примере ТРДДФсм с параметрами двигателя 4 поколения, у
которого характерный уровень температуры газа перед турби6
ной Т*г 1600 К и отбор на охлаждение ступени ТНД составляет
около 4 % от расхода воздуха на входе в КВД. 

Результаты расчетных оценок, проведенных для дозвуковых
крейсерских режимов и режимов максимальной скорости полета,
когда АСО ТНД работает на "более дешевом" воздухе из наруж6
ного контура, показали следующее:

6  на крейсерских режимах оказывается возможным повысить
экономичность двигателя на 1,2…1,5 %; 

6 на режимах максимальной скорости полета 6 повысить тягу
двигателя при полете у земли на ~ 3,2 % и при полете на макси6
мальной высоте на ~4 %, при этом удельный расход топлива сни6
жается на 0,7…1,1 %. 

Приведенные здесь численные значения относятся к вариан6
ту СО ТНД с выдувом охлаждающего сопловой аппарат воздуха
в проточную часть перед рабочим колесом. При схеме без выпус6
ка охлаждающего СА ТНД воздуха в проточную часть ожидаемый
положительный эффект может увеличиться примерно вдвое.
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В начале сентября специалисты
пермского конструкторского бюро "Авиад6
вигатель" успешно завершили испытания
двигателя6демонстратора технологий 6 про6
образа базового ПД614, создаваемого для
самолетов семейства МС621. Запланиро6
ванная программа испытаний выполнена в
полном объеме.

За последние четверть века стало ощу6
тимо отставание российского авиационно6
го двигателестроения в освоении передо6
вых технологий проектирования, новых ме6
тодов конструирования авиационных двига6
телей, создании новых материалов и раз6
работке технологий изготовления их дета6
лей и узлов. 

В рамках реализации Федеральной це6
левой программы "Развитие гражданской
авиационной техники России на 200262010
годы и на период до 2015 года" ОАО "Ави6
адвигатель" как головному разработчику
перспективного семейства двигателей необ6
ходимо в сжатые сроки ликвидировать это
отставание и выполнить работу по созда6
нию отечественного двигателя для ближне6
среднемагистральных самолетов МС621.

Созданию двигателя6демонстратора
технологий предшествовали следующие
подготовительные этапы:

6 разработка конструкторской и техно6
логической документации;

6 подготовка производства, испыта6
тельных стендов и лабораторий;

6 проведение многочисленных испыта6
ний и предварительная доводка каждого уз6
ла двигателя в отдельности;

6 сборка и испытание газогенератора 6
сердца авиационного двигателя.

Все перечисленные работы были за6
вершены в срок благодаря широкой коопе6
рации двигателестроительных предприятий
России, точному расчету возможностей
производства, жесткому контролю выпол6
нения и оперативной реакции на непредви6
денные обстоятельства. Принимая во вни6
мание чрезвычайную сложность поставлен6
ной задачи и масштаб проекта, впервые в
истории отечественного двигателестроения
к работе были привлечены практически все
двигателестроительные предприятия Рос6
сии и отраслевые институты.

Специалисты "Авиадвигателя" постоян6
но контролировали изготовление деталей и
узлов, выезжая на предприятия коопера6
ции, проводили регулярные совещания с ни6
ми в режиме видео6конференц6связи, реша6
ли проблемные вопросы производства и
приемки изделий в режиме online. Каждый
из участников кооперации обладает усто6
явшимися технологиями изготовления и
контроля деталей, своим составом техноло6
гического оборудования, организационной
и нормативной документацией. Все это пот6
ребовало от специалистов КБ больших уси6
лий для интеграции и синхронизации техно6
логий и стандартов производства.

Параллельно с изготовлением двигате6
ля реконструированы и переоснащены отк6
рытый и закрытый испытательные стенды.
Испытания нового двигателя прошли в соот6
ветствии с действующими требованиями, с
применением самых современных измери6
тельных и регистрирующих систем, позволя6
ющих контролировать ход проведения испы6
таний в режиме реального времени как в ка6
бине наблюдения, так и дистанционно, на

рабочих местах инженеров6испытателей.
Конструкция перспективного двигателя

совершенно новая, она значительно отли6
чается от предыдущих разработок
пермского КБ. Поэтому потребовалась со6
вершенно иная, уникальная технология
сборки двигателя. Дополнительные труд6
ности в сборочный процесс вносило нали6
чие огромного количества препарирова6
ния: всего было установлено около 2000
специальных замеров. Тем не менее, нес6
мотря на все трудности, двигатель был соб6
ран в установленные сроки и успешно про6
шел испытания. Подтверждена работоспо6
собность деталей и узлов, в том числе изго6
товленных с применением "критических тех6
нологий" ("пустотелая" титановая рабочая
лопатка вентилятора, лопатки турбины из
монокристаллических суперсплавов и ин6
терметаллидов, моноколеса компрессора
и др.). Параметры двигателя соответствуют
математической модели.                             

ИНФОРМАЦИЯ
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