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Определяется целесообразность применения регулируемого сопла в  силовой установке 
дозвукового транспортного самолета, выполненного по нетрадиционной аэродинамиче-
ской компоновке —  «летающее крыло». Проводится оценка влияния изменения площади 
сопла как на характеристики двигателя, так и силовой установки. Для оценки влияния пло-
щади сопла на параметры и характеристики двигателя используется поэлементная нели-
нейная математическая модель двигателя. Переход от характеристик двигателя к  харак-
теристикам силовой установки в ходе исследования выполняется путем дополнительного 
учета сил внешнего сопротивления входного устройства.
Ключевые слова: газотурбинный двигатель, регулируемое сопло, запас газодинамической 
устойчивости, топливная экономичность, математическая модель.

Использование нетрадиционных аэродина-
мических схем самолетов в настоящее время счи-
тается весьма перспективным направлением при 
решении задач, связанных с повышением эффек-
тивных характеристик летательных аппаратов. 
Одной из разновидностей таких схем является 
аэродинамическая компоновка «летающее кры-
ло» —  разновидность схемы «бесхвостка» с реду-
цированным фюзеляжем, роль которого играет 
крыло, несущее все агрегаты, экипаж и полезную 
нагрузку (рис. 1). Благодаря отсутствию фюзеляжа 
и больших плоскостей управления обеспечивает-
ся высокая аэродинамическая эффективность та-
кого планера. По разным оценкам, величина аэ-
родинамического качества может достигать ве-
личины порядка 20—22. Компоновка «летающее 
крыло» обеспечивает дополнительные преимуще-
ства, например —  возможность снизить удельную 
массу планера и за счет этого существенно увели-
чить массу полезной нагрузки или запаса топлива.

Силовая установка рассматриваемого типа 
ЛА включает в  себя ТРДД с  общим плоским со-
плом, интегрированным в  планер. Для дозвуко-
вых самолетов рассматриваемой схемы наилуч-
шая топливная эффективность обеспечивается 
при большой степени двухконтурности, поряд-
ка 4…6 [1].

Обеспечение достаточного запаса газоди-
намической устойчивости двигателей —  задача, 
которую необходимо решать при проектирова-
нии силовой установки для указанного типа ЛА. 
Дело в том, что находящийся на передней кром-
ке крыла воздухозаборник имеет весьма слож-
ную пространственную геометрию (рис.  2). Уз-
кий щелеобразный вход на довольно коротком 
участке переходит в  круглый канал, необходи-
мый для сопряжения с  входным сечением дви-
гателя.

Аэродинамика каналов несимметричной 
пространственной конфигурации весьма сложна 
и в настоящее время интенсивно совершенству-
ется и  исследуется. Однако уже сейчас можно  © Минин О. П., Лещенко И. А., Олишевский Д. А., 2016
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с  высокой определенностью утверждать, что на 
входе в  двигатель ожидается весьма значитель-
ная радиальная и окружная неравномерность по-

тока. Как известно, наличие неравномерности на 
входе в компрессор уменьшает запас его газоди-
намической устойчивости.

Рис. 1. Общий вид планера

Рис. 2. Общий вид канала воздухозаборника

При работе двигателя на земле в условиях от-
сутствия скоростного напора создаются наиболее 
неблагоприятные условия для работы вентилято-
ра. С  одной стороны, здесь ожидается наиболь-
ший уровень неравномерности потока на входе, 
что должно смещать границу устойчивой работы 
вниз —  вправо. С другой стороны, докритический 
перепад давления на сопле уменьшает его про-
пускную способность и дополнительно дроссели-
рует вентилятор, а это приводит к смещению ра-
бочей точки вентилятора влево —  вверх, прибли-
жая ее к  границе устойчивой работы. На рисун-
ке 3 показано поле полного давления в сечении 

входа в двигатель на взлетном режиме работы по-
следнего в земных условиях с нулевой скоростью 
набегающего потока. Поле давления имеет значи-
тельную неоднородность.

При работе двигателя на крейсерском режи-
ме полета ЛА описанные выше особенности вы-
ражены в меньшей степени (рис. 4).

Особенностью щелевого входного устрой-
ства являются достаточно большие потери при 
нулевой скорости полета. Как показали расче-
ты, увеличение потерь на 5 % заметно усугубляет 
проблему обеспечения устойчивой работы вен-
тилятора.

Рис. 3. Поле полного давления на входе в двигатель 
в стартовых условиях

Рис. 4. Поле полного давления на входе в двигатель 
в условиях крейсерского полета

На рисунке 5 видны полученные расчетным 
путем смещение рабочей линии и  уменьшение 
располагаемого πсопла при увеличении потерь во 
входном устройстве. В настоящей работе расчеты 
параметров и  эксплуатационных характеристик 

двигателя выполнены с  использованием про-
граммного комплекса ThermoGTE, предназначен-
ного для термодинамического анализа газотур-
бинных двигателей разных схем [2].

Рис. 5. Рабочая линия и уменьшение располагаемого πсопла при увеличении потерь во входном устройстве

Очевидным способом повышения запаса ГДУ 
вентилятора на неблагоприятных режимах явля-
ется применение регулируемого сопла. Напри-
мер, в  условиях работы двигателя на земле при 
отсутствии скоростного напора такое сопло сле-
довало бы «раскрывать», чтобы сместить вниз ра-
бочую линию вентилятора. А в условиях крейсер-

ского полета, наоборот, с  помощью сопла рабо-
чая линия КНД «поднималась» бы вверх настоль-
ко, чтобы обеспечить повышенный уровень КПД 
вентилятора. При очевидных выгодах приме-
нения регулируемого сопла с  точки зрения вну-
тренней термогазодинамики двигателя имеет-
ся и  один существенный недостаток, связанный 
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с  наличием в  составе силовой установки весьма 
крупногабаритного регулируемого устройства 
с мощными приводами, имеющего значительную 
массу и сложную конструкцию.

Поэтому основной задачей настоящей работы 
было оценить, можно ли обойтись без примене-
ния регулируемого сопла. Для этого были прове-
дены расчетные исследования с использованием 
математической модели двигателя, имеющие цель 
оценить, какие преимущества по величине удель-
ного расхода топлива дает регулирование сопла.

В процессе проведения работы было иссле-
довано влияние изменения площади критиче-
ского сечения сопла на удельный расход топли-
ва и температуру перед турбиной в условиях ну-
левой скорости на земле. Результаты приведены 
на рисунке 6. Важно отметить, что изменение пло-
щади критики существенно не влияет на темпера-
туру перед турбиной. При взлетной тяге наимень-
ший удельный расход топлива обеспечивается 
при расчетном значении площади сопла.

Рис. 6. Влияние площади критики сопла для режима H = 0, Mн = 0

На рисунке 7 показано изменение запаса 
устойчивости в  зависимости от изменения пло-
щади критического сечения сопла. Увеличение 
площади критики на 5 % позволяет увеличить за-
пас устойчивости КНД примерно на 5 %.

Таким образом, для взлетного режима уве-
личение площади сопла на 5 % позволяет замет-
но повысить устойчивость вентилятора, при этом 
температура перед турбиной практически не по-
вышается. Увеличение удельного расхода топли-
ва с  учетом кратковременной работы на взлет-
ном режиме не должно существенно ухудшить 
характеристики самолета.

Рассмотрим влияние площади критического 
сечения сопла на крейсерском режиме полета. 
Расчет дроссельных характеристик в  этих усло-
виях для различных значений критики показал, 
что увеличение критического сечения сопла на 
5 % приводит к  заметному ухудшению КПД вен-
тилятора, причем на всех режимах работы дви-

гателя. Соответственно, удельный расход топли-
ва заметно увеличивается при таком раскрытии 
сопла.

Оптимальную по экономичности величину 
площади сопла удобно оценивать с помощью та-
ких зависимостей, где эксплуатационные пара-
метры двигателя (температура газа перед тур-
биной и  удельный расход топлива) представле-
ны в виде зависимостей от площади критическо-
го сечения при фиксированных значениях тяги R. 
На рисунке 8 видно, что оптимум по температуре 
газа и удельному расходу топлива соответствует 
уменьшенному на 1,5 % значению площади соп-
ла. Если в угоду запасам на взлетном режиме рас-
крыть нерегулируемое сопло на 5 %, мы значи-
тельно (примерно на 1,5 %) потеряем в  эконо-
мичности, что может оказаться неприемлемым. 
Таким образом, изолированный анализ двигате-
ля показал проблематичность применения нере-
гулируемого сопла.

Рис. 7. Изменение запаса устойчивости в зависимости от изменения площади критического сечения сопла

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

При расчетах летно-технических характери-
стик летательного аппарата кроме характери-
стик собственно двигателя требуется учитывать 
внешнее сопротивление входного и  выходного 
устройств. Известно, что режим работы двигателя 
и площадь среза сопла оказывают заметное влия-
ние на силу сопротивления. В свою очередь, учет 
сопротивления может изменить наши оценки оп-
тимального значения площади критики сопла.

Наиболее значимой силой является сопро-
тивление воздухозаборника по жидкой линии то-
ка XBX. В  различных самолетостроительных кон-
структорских бюро существуют свои уникальные 
методики для определения сопротивления вход-
ного устройства. В частности, применяются зави-

симости, корректирующие поляру самолета. В на-
шем случае для проведения исследования целе-
сообразно выделить изолированную величину 
внешнего сопротивления входного устройства 
для более простого ее учета.

Для этого мы используем простую формулу 
(1), определяющую силу сопротивления по жид-
кой линии тока через перепад давлений на пло-
щади и  разницу импульсов потока воздуха [3]. 
С использованием данной формулы был рассчи-
тан коэффициент аэродинамического сопротив-
ления cX BX, приведенный к площади входа возду-
хозаборника.

 , (1)
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где Dspill —  сила сопротивления по жидкой линии 
тока; V1, V0 —  скорость потока на входе в воздухо-
заборник и невозмущенного потока соответствен-
но; m1 —  массовый расход воздуха через воздухо-
заборник; A1 —  площадь входа в воздухозаборник; 
P1, P0 —  полное давление на входе в воздухозабор-
ник и невозмущенного потока соответственно; K —  
коэффициент подсасывающей силы.

В модели силовой установки величина cX ис-
пользуется как зависимость от коэффициен-
та расхода воздухозаборника φBX с  расслоени-
ем по числу Маха полета. При расчете коэффи-

циента внешнего сопротивления было необходи-
мо задать коэффициент подсасывающей силы  К. 
Для традиционных дозвуковых воздухозаборни-
ков этот коэффициент равен 0,4, для сверхзвуко-
вых  —  0,7. В  расчете он принят равным 0,55. На 
рисунке 9 приведены результаты расчета коэф-
фициента внешнего сопротивления в  зависимо-
сти от коэффициента расхода воздухозаборника 
для различных скоростей полета. По нашим оцен-
кам, результат достаточно близок к оценкам, вы-
полненным другими авторами, например Рональ-
дом Симмонсом [4].

Рис. 9. Результаты расчета коэффициента внешнего сопротивления в зависимости 
от коэффициента расхода воздухозаборника для различных скоростей полета

Следующим этапом нашего исследования бы-
ло определение зависимости удельного расхода 
топлива сУД ЭФФ, полученного с учетом сопротивле-
ния входного устройства. На рисунке 10 приведе-
ны результаты расчетов зависимости эффектив-
ного удельного расхода топлива от эффективной 
тяги RЭФФ (RЭФФ = R – XBX) для различных площадей 
критического сечения сопла. В соответствии с ре-
зультатами расчета можно сделать вывод: увели-
чение критического сечения сопла не приводит 
к  существенному росту эффективного удельно-
го расхода топлива. При этом в области крейсер-
ских значений тяги величина коэффициента рас-
хода воздухозаборника имеет довольно низкое 
значение, порядка 0,75—0,8.

Низкое значение φBX приводит к  заметно-
му влиянию внешнего сопротивления воздухо-

заборника на эффективную тягу. Величина ко-
эффициента лобового сопротивления cX BX, при-
веденная к  площади входа воздухозаборника, 
достигает значения 0,02—0,04, при этом сила со-
противления, отнесенная к эффективной тяге, со-
ставляет от 2 до 4 %.

В соответствии с  результатами расчета мож-
но сделать вывод: увеличение площади критиче-
ского сечения снижает потери эффективной тя-
ги за счет уменьшения сопротивления входного 
устройства на крейсерском режиме полета лета-
тельного аппарата. 10%-ное увеличение FKP сни-
жает силу сопротивления XBX примерно на 2 %.

Аналогично расчетам без учета внешнего со-
противления были построены параметрические 
зависимости, связывающие эффективный удель-
ный расход топлива с  площадью критического 

сечения сопла при фиксированных значениях тя-
ги (рис. 11). Для сравнения слева показаны зави-

симости, полученные без учета внешнего сопро-
тивления.

Рис. 10. Влияние площади сопла для режима H = 11, Mн = 0,8 с учетом 
внешнего сопротивления входного устройства

Рис. 11. Влияние площади сопла для режима H = 11, Mн = 0,8 с учетом внешнего сопротивления 
входного устройства. Зависимости параметров от площади сопла при постоянной тяге

В соответствии с результатом расчета можно 
сделать следующие выводы:

• с учетом внешнего сопротивления входного 
устройства оптимум по удельному расходу соот-
ветствует увеличенному на 1 % значению площа-
ди критического сечения;

• с  учетом внешнего сопротивления вход-
ного устройства уменьшается чувствительность 

удельного расхода топлива к увеличению площа-
ди критического сечения сопла сверх расчетной, 
соответствующей 1;

• проблему повышения запаса устойчивости 
компрессора низкого давления можно решить 
путем установки нерегулируемого сопла боль-
шей пропускной способности.
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Исследованы некоторые трибологические параметры поверхностей пар трения из стали 
с минеральными покрытиями. Коэффициент трения образцов из стали 18Х2Н2М с мине-
ральными покрытиями разной шероховатости остается практически постоянным в диапа-
зоне температур 30—140 °C. Коэффициент объемного износа тороида из оксида алюминия 
сопряженного дискам из стали 12Х13 с минеральным покрытием при вращении в морской 
и дистиллированной воде как минимум на два порядке меньше, чем коэффициент объем-
ного износа тороида с дисками без минерального покрытия. Указано на большие потенци-
альные возможности практического использования деталей с минеральными покрытия-
ми в различных устройствах и механизмах.
Ключевые слова: коэффициент трения, минеральное покрытие, износостойкость, поверх-
ность металла.

Введение

Поверхности трения деталей, работающих 
как в  смазочной среде, так и  без смазки, наря-
ду с  износом подвергаются активному разогре-
ву. Температурный нагрев детали, особенно ее 
поверхности, приводит к  изменению некото-
рых трибологических параметров, прежде все-
го коэффициента трения. Энергия при интенсив-
ном трении превращается в  теплоту, нагреваю-
щую как отдельные детали, так и механизм в це-

лом. Изменение этих параметров при локальном 
и/или общем нагреве может привести к интенси-
фикации разрушительных процессов на поверх-
ности и в объеме детали, что влияет на ее изно-
состойкость и  ресурс. Нагрев при работе и  по-
следующее ускорение процесса изнашивания, 
например, подшипников скольжения и качения, 
редукторов, червячных передач и  других дета-
лей является типичным случаем, возникающим 
при работе различных механизмов и  устройств. 
Поэтому уменьшение коэффициента трения или 
его стабилизация при нагреве, снижение темпе-
ратуры трущихся металлических поверхностей 
является актуальной задачей материаловедения 
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