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Нестационарность потока в осевых турбинных ступенях всег-
да присутствует, поскольку при обтекании рабочим телом лопаточ-
ных венцов турбинных ступеней,  ввиду наличия у лопаток толщины
и протяженности, в потоке возникают неравномерности физичес-
ких параметров [2] - скорости, давления, углов потока и  т.д. При от-
носительном движении смежных лопаточных решеток (направляю-
щей и рабочей, неподвижной и вращающейся) происходит их пери-
одическое аэродинамическое взаимодействие [12] (периодическая
суперпозиция  неравномерных полей, создаваемых в потоке данны-
ми решетками), меняется распределение давлений на выпуклой и
вогнутой стороне  лопаток, что вызывает переменность аэродина-
мических сил, действующих на рабочие лопатки.

Кроме того, за выходными кромками лопаток образуются
нестационарные вихревые следы, в которых происходит генера-
ция и диссипация турбулентной кинетической энергии, и потеря
"полезной" кинетической энергии, которую можно преобразо-
вать в механическую работу на валу турбины, т. е. происходит
снижение КПД.

Можем сформулировать две инженерные задачи, решению
которых способствует и данная работа.

1) Обеспечение вибрационной надежности рабочих лопаток,
колебания которых под действием переменных аэродинамических
сил (ПАС) могут сопровождаться  усталостными поломками;

2) Обеспечение высокого КПД турбин и турбинных ступеней
в условиях нестационарности потока и генерации дополнитель-
ных потерь кинетической энергии (КЭ).

Рассматривая первую задачу, можем сказать, что повышение
вибрационной надежности рабочих лопаток достигается
благодаря уменьшению уровня их вибраций на рабочих режимах.
Существуют различные способы уменьшения уровня вибраций
рабочих лопаток, такие как отстройка лопаток, пакетов или вен-
цов от резонанса, пакетирование, использование демпферных
связей и уменьшение уровня возмущающих сил [8]. Именно этот
последний способ подробно рассматривается в исследовании. 

Рисунок 1 иллюст-
рирует структуру пото-
ка в типичной осевой
ступени (в данном при-
мере, модельная сту-
пень "ЛПИ-1") [4]. На
рабочую лопатку воз-
действуют как потенци-
альные возмущения,
так и вихревые следы за
направляющими лопат-
ками. Такое воздей-
ствие является периоди-
ческим с периодом, со-
ответствующим шагу
НЛ. Видим, что вихре-
вые следы перерезают-
ся входными кромками
рабочих лопаток на отдельные фрагменты, именуемые в научной
литературе подковообразными вихрями. Эти вихревые структуры
перемещаются по межлопаточному каналу, и соединяются с вих-
ревыми следами за рабочими лопатками. При этом объединенные
вихревые структуры имеют пространственный период, соответ-
ствующий шагу направляющих лопаток, и не перемещаются в ок-
ружном направлении. 

На этапе проектирования можно уменьшить переменные аэ-
родинамические силы на РЛ путем изменения относительных раз-
меров лопаточных венцов, таких как:  межвенцовый осевой зазор
∆z1, отношение шагов направляющих лопаток и рабочих лопаток
t2/t1, окружной сдвиг НЛ следующей ступени по отношению к НЛ
текущей ступени (clocking effect). Влияние перечисленных относи-
тельных величин на переменные аэродинамические силы на рабо-
чих лопатках и стало предметом исследования. Кроме того, иссле-
довалась  такая характеристика ступеней с относительно длинны-

Периодическая нестационарность  потока в современных газотурбинных установках  вызывает переменность аэроди-
намических сил, действующих на рабочие лопатки, снижает их вибрационную надежность, и приводит к дополни-
тельным потерям кинетической энергии потока. Цель работы  - на основе численного исследования аэродинамичес-
ких характеристик турбинных ступеней выработать рекомендуемые диапазоны безразмерных геометрических пара-
метров - с точки зрения снижения возбуждающих вибрации лопаток нестационарных нагрузок и минимизации по-
терь кинетической энергии (т. е. максимизации уровня внутреннего КПД турбины). В данной работе исследовалось
влияние межвенцового зазора и  отношения шагов лопаток в турбинной ступени ЛПИ-1.
Periodic flow unsteadiness  in modern gas turbines causes variability of aerodynamic rotor blade forces, reduces their
vibration reliability, and leads to additional losses of kinetic energy of the flow. The aim of the work is to develop the rec-
ommended ranges of dimensionless geometric parameters on the basis of a numerical study of the turbine stages aero-
dynamic characteristics - from the point of view of reducing unsteady blade forces  exciting blade vibrations and mini-
mizing kinetic energy losses (i.e. maximizing the level of internal turbine efficiency). In this work, we investigated the
influence of the inter-row axial gap and blade count ratio in the LPI-1 turbine stage.
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Рис. 1 Мгновенные поля энтропии, построенные
для поверхности x/l = 0,5 ступени ЛПИ-1



ми лопатками, как распределение и расфазировка переменных
сил по высоте рабочей лопатки, что оказывает влияние на их виб-
рационную надежность.

Цель исследования заключалась в том, чтобы определить ре-
комендуемые диапазоны варьирования указанных относительных
геометрических величин. Рекомендуемые - с точки зрения умень-
шения переменных аэродинамических сил на РЛ в осевых турбин-
ных ступенях.

Метод численного моделирования
Для расчета трехмерного вязкого нестационарного потока в

проточных частях исследуемых турбинных ступеней был использо-
ван программный пакет Ansys CFX 18.2.  В качестве модели турбу-
лентности была выбрана одна из наиболее популярных на сегод-
няшний день модель SST Ментера [3], пригодная для расчета тур-
булентных течений в турбомашинах. 

Для построения расчетных сеток лопаточных секторов иссле-
дуемых осевых турбинных ступеней использовался сеточный гене-
ратор Ansys Turbogrid. Суммарное количество элементов расчет-
ной сетки находилось диапазоне 4 - 12 млн. Безразмерное число
y+ для первой пристенной ячейки для всех сеточных моделей на-
ходилось в диапазоне 1 - 2, что удовлетворяет требованиям низ-
корейнольдсовой модели турбулентности SST. Временной шаг
расчета подбирался таким образом, чтобы число Куранта
C = u∆t/∆x (где u - скорость переноса, ∆t - временной шаг, ∆x -
пространственный шаг) находилось в диапазоне 1 - 4,  в соответ-
ствии с требованиями метода URANS. 

В качестве объектов исследования были выбраны модельная
ступень ЛПИ-1  с отношением среднего диаметра к высоте лопа-
ток d/l = 13 , и модельная ступень V84.3 с отношением d/l = 4 [7].
Основные геометрические характеристики исследуемых ступеней
приведены в таблице 1.

Таблица 1  Геометрические характеристики 
исследуемых турбинных ступеней 

Результаты численного моделирования
Зависимость уровня переменных сил на рабочих лопатках от

времени для модельной ступени ЛПИ-1 построены на рисунке 2.
Видим, что относительный размах переменных сил значителен, и
составляет до 80 % от осредненной величины.

Размах переменных сил существенно зависит от межвенцо-
вого осевого зазора турбинной ступени. Исследование влияния
межвенцового осевого зазора было подробно исследовано за-
рубежными и отечественными авторами. В настоящей работе мы
ограничились сопоставлением результатов разных авторов. В ка-
честве примера представлен рисунок 3. Хорошее совпадение
кривых зависимости размаха ПАС РЛ от относительного осевого

зазора у независимых авторов для разных ступеней (Красная кри-
вая - результат исследователя из Японии Nakajima (2013 год) [5],
голубая кривая - результат, полученный аспирантом СПбПУ Нгу-
еном К.К. (2015 год) [4]) вселяет надежду, что такой характер за-
висимости - фундаментальное свойство осевых ступеней.

Следующий геометрический фактор, влияние которого
исследовалось, это отношение шагов рабочих и направляю-
щих лопаток [5, 6]. Отношение t2/t1 варьировалось путём из-
менения числа направляющих лопаток модельной ступени
ЛПИ-1. Это от-
ношение варь-
ировалось в ди-
апазоне 0,25 -
1,25. На рисун-
ке 4 вы можете

видеть структуру по-
тока в ступени (раз-
вертка на среднем
диаметре) для вари-
анта t2/t1 = 0,25.
Хорошо видно, что
шаг объединенных
вихревых структур
за рабочими лопат-
ками соответствует
шагу НЛ.
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Рис. 2 Переменные аэродинамические силы, 
действующие на РЛ ступени ЛПИ-1,

окружная и осевая составляющие

Рис. 3   Зависимость относительных размахов ПАС,
действующих на РЛ, от относительного межвенцового зазора:

окружная составляюща

Рис. 4 Мгновенное поле энтропии, построенное
для поверхности x/l = 0,5 для ступени ЛПИ-1 с

отношением  t2/t1 = 0,25



Характер полученной кривой на рис. 5 (той, которая черного
цвета) достаточно легко объяснить. 

Если t2/t1 = 1,
то пульсации дав-
ления, создавае-
мые возмущениями
потока от НЛ, будут
происходить в
смежных каналах
рабочего колеса в
одной фазе. Пере-
менная составляю-
щая Разности дав-
лений на вогнутой и
выпуклой стороне
будет минималь-
ной, наблюдаем
минимальный уро-
вень ПАС РЛ. 

Если t2/t1 = 0,5,
тогда пульсации
давления в смежных

каналах будут происходить в противофазе, и наблюдаем макси-
мальный уровень ПАС РЛ. Если t2/t1 = 0,5, тогда пульсации давле-
ния в смежных каналах будут происходить в противофазе, и наб-
людаем максимальный уровень ПАС РЛ.

Для ступеней с относительно длинными рабочими лопатками
(d/l = 4) важными с точки зрения вибрационной надежности явля-
ется распределение и расфазировка переменных аэродинами-
ческих сил по высоте РЛ. Исследование выполнено на модельной
ступени V84.3 [7].

На рисунке 6 построены погонные переменные силы,
действующие на разные отрезки рабочей лопатки, в зависимости
от времени. 

Из этого рисунка можно сделать следующий вывод.
Фазовый сдвиг между возмущающими силами на различных

участках по высоте лопатки присутствует, он достигает максималь-
ного значения между периферийным и корневым сечением. Этот
сдвиг фаз объясняется нерадиальной установкой выходной кромки
НЛ и входной кромки РЛ, поскольку потенциальные возмущения дав-
ления, воздействующие на РЛ, при относительном вращении вен-
цов, можно сказать, строго следуют геометрии лопаток. С точки зре-
ния вибрационной надежности, сдвиг фаз играет положительную
роль, поскольку лопатка "выбирает" более сложную форму вынуж-
денных колебаний [10], и как правило, с меньшими амплитудами пе-
ремещений, чем в случае синфазного воздействия ПАС.

С целью приближения к решению второй инженерной задачи
(обеспечение высокого уровня КПД турбины с учетом нестацио-
нарности потока), была выполнена серия расчетов стационарно-
го и нестационарного течения в ступени ЛПИ-1 при варьирова-
нии числа u/C0.

На рисунке 7 представлены две кривые. Зеленая кривая - это
результаты расчета стационарного потока. В программе Ansys

CFX такой метод рас-
чета называется Stage.
Окружная неравно-
мерность потока в
зазоре между лопа-
точными венцами ос-
редняется, и аэроди-
намическое взаимо-
действие их таким об-
разом отсекается.

Нестационарный
расчет (черная кри-
вая) учитывает допол-
нительные потери ки-
нетической энергии в
ступени, связанные с
генерацией и дисси-
пацией турбулентной кинетической энергии в вихревых следах, и в
процессе  деформации и объединения этих вихревых структур в
рабочих межлопаточных каналах и за рабочим колесом. Как ви-
дим из рисунка, уменьшение лопаточного КПД, обусловленное
дополнительными потерями кинетической энергии на нестацио-
нарность, для  ступени  ЛПИ составляет от 1 до 2 % в зависимос-
ти от режима u/C0.

Выводы. Перечислим наиболее важные и применимые на
практике выводы, которые отвечают поставленной цели. На этапе
проектирования осевых турбинных ступеней энергетических тур-
бин, с точки зрения уменьшения ПАС РЛ и с целью повышения
вибрационной надежности лопаточных аппаратов, рекомендует-
ся придерживаться следующих диапазонов геометрических пара-
метров: 

1) Относительный межвенцовый зазор равен единице или
больше двух. ∆z1/t1tgα1 = 1;  ∆z1/t1tgα1 > 2.

2) Рекомендуемое отношение шагов РЛ/НЛ t2/t1=0,75 - 0,95. 
С точки зрения эффективности, потери кинетической энергии

на нестационарность для  ступени  ЛПИ составляют от 1 до 2 %
лопаточного КПД в зависимости от режима u/C0.
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Рис. 5  Зависимость относительных размахов ПАС,
действующих на РЛ,  от отношения шагов t2/t1

Рис. 6 Изменение во времени погонной окружной ПАС, 
действующей на РЛ модельной ступени V84.3.  

Пять участков по длине  лопатки: x/l = 0,05; 0,25; 0,5; 0,75 и 0,95

Рис. 7 Зависимость лопаточного КПД турбинной
ступени ЛПИ-1 от числа u/C0, построенная по
результатам стационарного и нестационарного

расчета
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Научно-технологический центр Российской инженерной
академии в Пекине создан совместными усилиями Пекинской Ас-
социации содействия глобальным талантам (BGTEA) Министер-
ства науки и технологий КНР и Российской инженерной академии.
Основанием послужило Соглашение от 20 февраля 2020 года
между Президентом РИА Борисом В. Гусевым и Генеральным сек-
ретарем BGTEA Дином Чжифеном о Международной инженер-
ной платформе научно-технологического лидерства в Устойчивом
развитии. Активное взаимодействие академиков РИА с иностран-
ными членами РИА из КНР позволяет сократить временной цикл
обоснования, согласования и коммерциализации актуальных тех-
нологий, понизить инвестиционные риски проектов.

Российская инженерная академия, стратегически ориенти-
рованная на развитие прорывных фундаментальных и креатив-
ных технологических научных знаний в области инженерных на-
ук, поддерживает инвестиционную стратегию системной ком-
мерциализации наукоемких инженерных технологий в три взаи-
мосвязанных этапа:

Этап 1. Создание совместных Научно-исследовательских
институтов с участием Китайских университетов для проведения
перспективных научных исследований и опытно-конструкторских
работ при поддержке экспертно-консультационных Академичес-
ких рабочих (научных) станций (АРС) под руководством российс-
ких академиков. Источником системного финансирования пред-
полагаются Целевые государственные и фондовые гранты в на-
учно-образовательной среде.

Этап 2. Организация совместных китайско-российских инду-
стриальных производственных предприятий (СП) по созданию и
выпуску наукоемкой конкурентной продукции с Конструкторским
бюро (КБ) и Комплексом цифровых испытаний для обеспечения
конкурентного качества мирового интеллектуального уровня. Ис-
точником системного финансирования предполагаются Китайс-
кие индустриальные партнеры-инвесторы (акционеры) СП.

Этап 3. Формирование объединенными усилиями НИИ, СП
и КБ научно-инженерных школ лидирующего уровня знаний
(НИШ), проведение международной Профессиональной аттес-
тации выпускников НИШ Академическим сообществом, публи-
кация научных монографий, регистрация научных открытий. Ис-
точником системного финансирования предполагаются Китайс-
кие образовательные и просветительские гранты, а также поже-
ртвования меценатов и Фондов, поддерживающих цели Устой-
чивого социально-экономического развития наших стран и на-
родов (см. рис).

Стратегия предполагает возрождение наставничества ака-
демиков в форме передачи научных знаний и реальную поддерж-
ку карьерных устремлений молодых ученых и талантов.

Участие российских академиков и иностранных членов РИА
из Китая позволяет путём параллельной организации работ (в ос-
новном совместными научными коллективами) решить три важ-
нейшие стратегические задачи РФ и КНР:

- привлечение к совместным научным исследованиям талант-
ливых российских ученых;

- существенное повышение конкурентного уровня второго
производственного этапа коммерциализации исследований
благодаря преемственности знаний первого исследовательско-
го этапа;

- ускорение взаимовыгодной интеграции знаний путем синх-
ронизации лабораторных испытаний совместного технологичес-
кого прототипа на площадке российского партнера с одновре-
менной организацией полноразмерных научно-прикладных ис-
следований на площадке китайского партнера, с учетом возра-
стного ценза академиков на фоне объективных сложностей меж-
дународных коммуникаций из-за пандемийных ограничений. Ле-
гализация интеллектуальных активов совместной научно-техно-
логической деятельности ведется одновременно на всех трех
этапах жизненного цикла интеграции.

Несмотря на жесткую продолжительную пандемию, партне-
ры собирают первые плоды международного взаимовыгодного
сотрудничества - формируются творческие коллективы для сов-
местной реализации перспективных социально значимых иници-
атив. Президент Российской инженерной академии профессор

сотрудничество

Представлен системный подход к организации совместных научных исследований и международного делового
сотрудничества профессиональных научно-инженерных сообществ в интересах социально-экономического
прогресса России и Китая. 
A systematic approach to the organization of joint scientific research and international business cooperation of profes-
sional scientific and engineering communities in the interests of socio-economic progress of Russia and China is pre-
sented.
Ключевые слова: интеграция знаний, формирование научно-инженерных школ, научно-технологическое
лидерство.
Keywords: integration of knowledge, formation of scientific and engineering schools, scientific and technological lead-
ership.
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Борис В. Гусев представил стартовые научно-технологические
проекты академиков РИА, запускаемые китайским НТЦ РИА в
приоритетных областях социально-экономического развития
России и Китая:

Энергетика - Материаловедение (академик РИА доктор
Александр И. Овчинников, директор Института возобновляемой
альтернативной энергетики в творческом взаимодействии с
иностранным членом РИА профессором Ли Юншенем, автори-
тетным ученым мирового уровня и успешным организатором ин-
дустриального производства в области подводных коммуникаций
и магнитной левитации);

Экология - Агроиндустрия (академик-секретарь секции при-
родоподобных технологий и здорового питания РИА доктор Евге-
ний А. Мандрыка, Президент Научно-производственной фирмы
"Лионик" в творческом взаимодействии с иностранным членом
РИА профессором Чжан Даном, известным ученым и системным
организатором международного статуса в области фармацевти-
ки и пропедевтики);

Механика - Цифровые IT (вице-президент РИА, директор Инс-
титута наукоемких инженерных технологий РИА профессор Ана-
толий А. Сперанский, Президент Международного института ант-
ропогенной безопасности в Белграде в творческом взаимодей-
ствии с иностранным членом РИА профессором Лун Тэном, уче-
ным мирового уровня в области космической локации и позицио-
нирования, во взаимодействии с иностранным членом РИА про-
фессором Ван Лицзюнем, ученым мирового уровня в области оп-
товолоконных информационных систем).

Творческие инициативы научно-инженерных сообществ на
площадке Китайского центра РИА чрезвычайно важны и полезны в
свете решения правительства КНР объявить начавшуюся в 2021 го-
ду XIV пятилетку социально-экономического развития пятилеткой
НИОКРов, существенно увеличив объёмы государственного фи-
нансирования в этом важном сегменте народного хозяйства.

Важнейшим аспектом стратегии международного научно-
технологического сотрудничества являются организационно-ме-
тодические основы лидерства профессиональных научно-инже-
нерных сообществ и их членов, как правило, интегрированных в
национальные и международные структуры устойчивого социаль-
но-экономического развития.  

В России, по мнению китайских экспертов, такими интеграци-
онными структурами являются Российская инженерная академия
(РИА) во главе с проф. Б.В. Гусевым, Российская академия естест-
венных наук (РАЕН) во главе с проф. О.Л. Кузнецовым и Российский
союз научных и инженерных общественных объединений (РосС-
НИО) во главе с академиком РАН Ю.В. Гуляевым. Эти и значитель-
ное множество других научно-профессиональных сообществ, неза-
висимо от бюрократических структур государства, постоянно про-
являют творческую инициативу по сохранению и приумножению
научно-технологических знаний, традиционно являющихся яркой
исторической гранью русской национальной культуры.

В Китае, по мнению российских экспертов, ведущими интег-
рационными структурами в научно-технологической сфере явля-
ются Китайская Ассоциация науки и техники во главе председате-
лем Вань Гансом, Китайская инженерная академия во главе с
проф. Ли Сяохуном и Пекинская Ассоциация поддержки глобаль-
ных талантов во главе с доктором Дином Чжифуном. Эти и множе-
ство других научно-профессиональных сообществ, эффективно
управляемые партийно-государственными структурами КНР, пос-
тоянно проявляют творческую инициативу вовлечения в совмест-
ную научно-технологическую деятельность по приоритетным нап-
равлениям стратегического партнерства успешных иностранных
академиков и талантливых молодых ученых.

В позитивно развивающихся отношениях научно-инженерных
профессиональных сообществ России и Китая значительная роль
отводится старейшему русскому научно-техническому журналу
"Двигатель", издающемуся в России с 1907 г. Журнал специализи-
руется в широком спектре теоретических проблем в термодина-
мике газовых, жидких и упругих сред, современном конструкцион-

ном материаловедении, исследовании, проектировании, произ-
водстве, испытаниях и эксплуатации новой конкурентной техники
в транспортном и энергетическом машиностроении.

Творческим потенциалом и активом журнала "Двигатель" яв-
ляются авторы разработок и квалифицированные эксперты в на-
земном, воздушном и морском транспорте; атомной, тепловой,
резервной и гидроэнергетике; моделировании, испытаниях, диаг-
ностике и сертификации сложных энергетических систем гражда-
нских и специальных применений. И, конечно, тематика надеж-
ности и безопасной эксплуатации, история развития знаний. 

Редакционная коллегия журнала готовит содержательную
работу НТЦ РИА в Пекине по подготовке и проведению Китайс-
ко-Российских научно-технических мероприятий 2021-2022 го-
дов: Инженерный Форум малой авиации, Конкурс прорывных на-
учных идей и креативных инженерных технологий, профессио-
нальная консолидация академиков и молодых ученых в форме На-
учно-инженерных академических школ лидирующего уровня, Экс-
пертно-аналитическое сопровождение инновационных проектов,
экспертная подготовка Регистрации инженерных научных откры-
тий, Аттестация профессионального статуса.

Одним из актуальных аспектов международного сотрудниче-
ства является неуклонный рост глобальных угроз антропогенного
характера. Потери экономик индустриальных стран в текущем
столетии, по статистике ООН, кратно превышают валовый наци-
ональный продукт допандемийного 2019 года, составивший всего
+2,5 %. Проблемы техногенной, технологической, экологической,
продовольственной и инфекционной безопасности являются при-
оритетами не только мирового сообщества, но и главными наци-
ональными задачами.

Высокая гуманитарная миссия Международного Российско-
Китайско-Сербского института антропогенной безопасности в
Белграде, созданного на Международной инженерной платфор-
ме научно-технологического лидерства в устойчивом развитии,
состоит, прежде всего, в предотвращении, устранении и предуп-
реждении глобальных угроз жизнедеятельности человека. Она
опирается на исторически подтвержденные основы: научный и ин-
женерный талант, гражданский героизм и культуру русского на-
рода; глубину национальной философской мудрости, самоотвер-
женное упорство и генетическое трудолюбие китайского народа;
высокую духовность идеалов свободы, неколебимую веру в добро
и справедливость сербского народа.

Такой уникальный спектр возможностей трёх народов позво-
ляет реализовать на практике международное лидерство в про-
рывных фундаментальных научных знаниях и креативных опере-
жающих инженерных решениях.

С целью ускорения развития международных научных,
деловых и образовательных контактов, эффективного участия в
разработке и реализации проектов, программ и форумов,
создании совместных центров, институтов и предприятий,
организации экспертно-аналитической, аттестационной, учебно-
издательской, информационно-просветительской и конкурсной
деятельности профессиональных научно-инженерных сообществ,
организовано Представительство РИА в КНР и утверждено
Президиумом РИА Положение от 24.06.2021 г. Руководителем
Представительства является вице-президент РИА по науке и
международному научно-технологическому сотрудничеству.

Также определен Порядок приема выдающихся зарубежных
ученых иностранными членами РИА, по которому условием
приема является организация совместной научно-экономической
деятельности, освобождающей от уплаты ежегодного членского
взноса. При отсутствии совместной деятельности иностранного
члена РИА с Академией в течение года после приема, наступает
обязанность внесения ежегодного взноса в Фонд развития новых
знаний "Инженерная мысль". Порядок призван стимулировать
иностранных членов РИА участвовать в коммерциализации новых
знаний в интересах России и Китая.                                               
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Дмитрий Дмитриевич Чирков, начальник бригады экспериментальных исследований.

Работа посвящена исследованию влияния методов обработки внутренних каналов лопаток газотурбинного дви-
гателя (ГТД), изготовленных методом селективного лазерного сплавления (СЛС), на расходные характеристики.
Изготовлены модели каналов, имитирующих каналы входной кромки рабочей лопатки турбины высокого давле-
ния. Проведено сравнение расходных характеристик каналов без обработки (после СЛС) с каналами после элект-
рохимической обработки (ЭХО), электроимпульсной полировки (ЭИП) и после электрохимической полировки
(ЭХП), а также с каналами, изготовленными по традиционной технологии (литье в формы со стержнями).
The work is devoted to the study of the influence of the methods of processing the internal channels of the gas turbine
engine blades made by the method of selective laser melting on the flow characteristics. Models of channels simulating
the channels of the input edge of the working blade of a high-pressure turbine are made. The flow characteristics of
channels without processing (after SLM) are compared with channels after electrochemical processing, electric pulse pol-
ishing and after electrochemical polishing, as well as with channels made using traditional technology (casting into molds
with cheramic rods).
Ключевые слова: селективное лазерное сплавление, газотурбинный двигатель, охлаждаемая лопатка, расходные
характеристики.
Keywords: selective laser melting, gas turbine engine, cooled blade, flow characteristics.
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Одним из основных направлений повышения топливной
эффективности ГТД является повышение температуры газа пе-
ред турбиной. При достигнутом уровне температуры газа перед
турбиной дальнейшее увеличение температуры возможно толь-
ко при разработке более эффективных систем охлаждения ло-
паток турбины или новых конструкционных материалов и покры-
тий. В связи c усложнением систем охлаждения лопаток приме-
нение традиционных технологий их изготовления становится зат-
руднительным или невозможным, поэтому применение для соз-
дания лопаток турбин аддитивных технологий (АТ) может решить
часть задач. 

Преимущества применения технологии селективного лазер-
ного сплавления (СЛС) для изготовления лопаток с внутренними
каналами заключается в возможности реализации невыполнимых
ранее или сложно выполнимых с технологической точки зрения
схем охлаждения лопатки, в частности, создание лопатки с систе-
мой проникающего охлаждения или со структурой пористого ма-
териала. Особенностью СЛС является высокая шероховатость
поверхности изготовленной детали, причем шероховатость пове-
рхности различна на разных участках детали. Шероховатость по-
верхности зависит от размера частиц порошка, режимов спека-
ния и от ориентации детали в 3D принтере. При проектировании
лопатки, планируемой к изготовлению по технологии СЛС, необ-
ходимо обеспечить требуемые гидравлические характеристики
каналов воздушного охлаждения, а также исключить появление
поддерживающих структур во внутренних полостях системы ох-
лаждения лопатки. 

В настоящее время из-за высокой шероховатости наружную
поверхность лопатки необходимо дополнительно обрабатывать,
а предназначенные для пленочного охлаждения различные отве-
рстия в профильной части лопатки осложняют эту обработку. 

В настоящее время существует несколько жаропрочных спла-
вов, порошки которых возможно использовать в технологии СЛС:
Inconel 718, Inconel 939 зарубежного производства и ЭП648ПС,
ЭП741НП отечественного производства. Представленные мате-

риалы не обладают требуемыми прочностными свойствами для
изготовления рабочих лопаток турбин высокого давления с темпе-
ратурой металла, достигающей 1150 °С. Современные лопатки
высокотемпературных турбин изготавливают из монокристалли-
ческих сплавов. Работы по послойному синтезу монокристалли-
ческих образцов начаты, но пока не достигли стадии промышлен-
ного применения.

В связи с перечисленными выше особенностями технологии
СЛС пока не могут быть применены для изготовления лопаток
перспективных высокотемпературных турбин, однако 3D печать
активно используется для изготовления лопаток с целью отработ-
ки новых систем охлаждения на экспериментальных образцах.
Данная технология позволяет уже на стадии проектирования из-
готавливать лопатки и проводить экспериментальные исследова-
ния эффективности системы охлаждения, дорабатывать и оптими-
зировать конструкции без значительных затрат на изготовление
образцов по традиционным технологиям.

Традиционная технология производства охлаждаемых лопа-
ток методом прецизионного литья включает множество операций,
в том числе изготовление металлических пресс-форм для оболоч-
ки и стержня методами механической обработки, изготовление
керамических стержней, выплавляемых моделей, керамических
оснасток.

Изготовление пресс-формы методом механической обработ-
ки - длительный и сложный технологический процесс, включающий
получение заготовок деталей пресс-формы из поковок, проката
или литьем из инструментальных сталей, предварительную обра-
ботку заготовок на станках с ЧПУ, слесарную обработку, терми-
ческую обработку, чистовую обработку заготовок деталей на ме-
таллорежущих станках, доводку наиболее ответственных поверх-
ностей заготовок деталей пресс-форм, контрольную сборку и ис-
пытание пресс-формы. Все эти трудоемкие и длительные опера-
ции производства пресс-форм можно заменить выращиванием их
из стали методом СЛС.

Одной из важных задач при изготовлении лопаток с перспек-

Расходные характеристики каналов лопаток
газотурбинных двигателей,  полученных методом

селективного лазерного сплавления
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тивными высокоэффективными схемами охлаждения по техноло-
гии литья является получение керамического стержня, формирую-
щего внутренние каналы лопатки. 3D-модель стержня представля-
ет собой сложную внутреннюю полость охлаждаемой лопатки.
Стержень будет служить вкладышем в пресс-форму для изготовле-
ния литейной формы и в последующем должен удаляться с по-
мощью щелочи. Ввиду сложной конфигурации каналов примене-
ние пресс-форм для изготовления таких стержней не всегда воз-
можно.

Целью работы является сравнение расходных характерис-
тик каналов охлаждаемой лопатки турбины ГТД при различных
технологиях изготовления и обработки:

1. По традиционной технологии (литье в формы со стержнями);
2. После СЛС;
3. После СЛС и ЭХО, ЭИП и ЭХП.
Задачи работы:
1. Провести продувку и проливку каналов моделей пера ло-

патки, изготовленных методом аддитивных технологий, до и после
обработки внутренней поверхности каналов. 

2. Определить различие расходных характеристик каналов ох-
лаждения лопатки, полученных литьем и методом аддитивных техно-
логий с последующей обработкой каналов различными видами.

3. После всех испытаний измерить шероховатость внутрен-
них поверхностей каналов и диаметры внутренних отверстий.

Экспериментальное исследование моделей каналов, 
изготовленных методом СЛС

В рамках отработки технологии изготовления опытных дета-
лей аддитивным методом были изготовлены три модели каналов,
имитирующих каналы входной кромки рабочей лопатки турбины
высокого давления (рис. 1). Данные модели были изготовлены из
порошкового сплава Inconel 718 (размер частиц 40...60 мкм).

После изготовления детали была проведена продувка и про-
ливка образцов.

Перед проведением испытаний каждая деталь маркирова-
лась индивидуальным номером ("N" = 1, 2, 3). Деталь подключа-
лась к стенду (рис. 2) и проводилась проверка на герметичность
установки.

Продувка образцов выполнялась при перепадах давления:
π = 1,1; 1,3; 1,5; 1,7; 1,9; 2,1. Проливка выполнялась под давлени-
ем на входе в деталь Pвх = 0,3…6,0 кгс/см2, с шагом 0,3 кгс/см2 и
расходом воды 60…280 г/с. 

В таблице 1 приведены используемые для измерения пара-
метров приборы и погрешности измерения.

По данным испытаний были построены графики расходных
характеристик. 

На рисунках 3 и 4 представлены результаты продувок и про-
ливок каналов трех образцов, изготовленных методом аддитив-
ных технологий.

По полученным данным максимальный результат отклонения
от общего среднего значения трех образцов по продувкам не
превышает 6,15 %, а по проливкам - 3,9 %.

Рис. 1 Модель каналов, имитирующих каналы входной кромки рабочей лопатки

турбины высокого давления

Рис. 2. Схема подключения модели канала к стенду

Таблица 1. Приборы, измеряемые
параметры и погрешности измерений

Измеряема
я величина

Измерительный
прибор

Диапазон
измерения

Погрешность
измерения Примечание

Перепад
давлений

Датчик давления
Метран-150

0...60 МПа
±0,5 %

измеренной
величины

-

Давление
Манометр МТИ
ГОСТ 2405-72

0...2,1 кгс/см2
±1 %

измеренной
величины

-

Температура
воздуха

Приемник ТП-
1040 (Термопара)

0...+600 °С ± 2,5 °С -

Расход
воздуха

Мерный участок 1...12 г/с
±1 %

измеренной
величины

Косвенное
измерение

Рис. 3 Результаты продувок каналов, изготовленных методом СЛС
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Экспериментальное исследование моделей каналов,
изготовленных методом аддитивных технологий, после

ЭХО и ЭИП+ЭХП
В связи с тем, что расходная характеристика каналов охлажде-

ния, изготовленных методом СЛС, значительно ниже расходной ха-
рактеристики каналов, полученных литьем (при продувке - на 45 %,
рисунок б приложение А), в ходе дальнейших испытаний внутрен-
ние полости каналов моделей, изготовленных методом СЛС, под-
верглись дополнительной обработке. Образцы № 2 и № 3 прош-
ли электрохимическую обработку (ЭХО), а образец №1 - снача-
ла электроимпульсную полировку (ЭИП), а затем электрохимичес-
кую полировку (ЭХП).

Затем обработанные образцы прошли повторную продувку
и проливку. Были построены графики сравнения расходных харак-
теристик до и после обработки методами ЭХО и ЭИП+ЭХП кана-
лов моделей, изготовленных методом СЛС (рисунки 5 и 6).

По результатам продувок и проливок каналов, изготовленных
методом СЛС, на рабочем перепаде π = 2,1 выявлено: 

1) для образца № 1 после ЭИП+ЭХП Gпр увеличился на 30 %,
а Gводы увеличился на 16 %;

2) для образца № 2 после ЭХО Gпр увеличился на 0,8 %, а
Gводы увеличился на 0,2 %;

3) для образца № 3 после ЭХО Gпр увеличился на 1,1 %, а
Gводы увеличился на 0,3 %.

Также подсчитано, что значение приведенного расхода воз-
духа аддитивного канала после ЭИП+ЭХП на перепаде π = 2,1
сопоставимо со средним значением расхода воздуха по продув-
кам каналов литых лопаток. При этом приведенный расход через
аддитивный канал после ЭИП+ЭХП меньше, чем через канал ли-
той лопатки на 3 % (рис. 7).

Измерение параметров каналов моделей, изготовленных
методом аддитивных технологий

После обработки и проведения экспериментальных исследований
по продувке и
проливке, модели
каналов были пе-
реданы для изме-
рения их внутрен-
них поверхностей.

Была выпол-
нена разрезка
трех моделей сог-
ласно рисунку 8,
измерены диа-
метры четырёх
внутренних отве-
рстий dj с точ-
ностью ± 0,01 мм
и шероховатость

в восьми зонах Tj.

наука
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Рис. 4 Результаты проливок каналов, изготовленных методом СЛС

Рис. 5 Результаты продувок каналов, изготовленных методом СЛС

Рис. 6 Результаты проливок каналов, изготовленных методом СЛС 

(после ЭХО и ЭИП+ЭХП).

Рис. 7 Результаты продувок литых и аддитивных лопаток

Рис. 8 Схема разрезки моделей каналов

Рис. 9 Разрезанные образцы моделей каналов после проведенных испытаний
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Согласно данным таблицы 2 шероховатость внутренних ка-
налов после обработки ЭХО и ЭИП+ЭХП полностью удовлетво-
ряет значениям, допускаемым при изготовлении литых лопаток
третьего класса точности Ra = 10...20 мкм. Сравнение способов
обработки поверхностей показало, что обработка ЭИП+ЭХП на
одной из внутренних сторон образца № 1 снизила шерохова-
тость в среднем на 55 %, а на другой стороне изменений не выяв-
лено. Также была проведена оценка влияния ЭИП+ЭХП на внеш-
нюю поверхность, в результате которой шероховатость в сред-
нем снизилась на 90 %. Метод ЭХО, применяемый для образцов
№ 2 и № 3, значительных изменений не показал.

Согласно чертежу отверстия внутренних каналов di необхо-
димо было изготовить диаметром 1 мм с допуском ±0,2 мм. Из
таблицы 2 видно, что 50 % диаметров отверстий образцов № 2 и
№ 3 не удовлетворяют допустимому значению, в отличие от диа-
метров отверстий образца № 1, которые полностью удовлетво-
ряют допуску. Также подсчитано, что размеры диаметров отве-
рстий образца № 1 в среднем на 14 % превышают размеры от-
верстий образцов № 2 и № 3, что приводит к увеличению их пло-
щади на 7...40 %.

Таким образом, обработка ЭИП+ЭХП каналов моделей ло-
паток, изготовленных методом СЛС, по расходным характеристи-
кам приблизило их к каналам литых лопаток, о чем свидетельству-
ют меньшее значение шероховатости и увеличенное значение
внутренних отверстий по сравнению с обработкой ЭХО.

Выводы
В ходе исследования моделей, изготовленных методом СЛС

выявлено, что после ЭХО у каналов моделей № 2 и № 3 (при π =
2,1) Gпр в среднем увеличился на 0,95 %; Gводы в среднем увели-
чился на 0,25 %.  На образце № 1 (при π = 2,1) после ЭИП+ЭХП
Gпр увеличился на 30 %, Gводы увеличился на 16 %. Также подсчи-
тано, что значение Gпр после ЭИП+ЭХП меньше среднего значе-
ния расхода по продувкам каналов литых лопаток на 3 %. Срав-
нения результатов значений приведены в таблице 3.

Измерение шероховатости показало, что обработка внеш-
ней поверхности методом ЭИП+ЭХП снижает Ra в среднем на
90 %, а внутренней поверхности - на 55 %. Метод ЭХО не пока-
зал существенных изменений значений Ra после его применения.

После проведенных обработок методами ЭИП+ЭХП и ЭХО
обнаружено что, 50 % диаметров отверстий образцов № 2 и
№ 3 не удовлетворяют допустимому значению, в отличии от диа-
метров отверстий образца № 1, которые полностью удовлетво-
ряют допустимым значениям. Также подсчитано, что размеры ди-
аметров отверстий образца № 1 в среднем на 14 % превышают
размеры отверстий образцов № 2 и № 3, что приводит к увели-
чению их площади на 7...40 %.

Исследованное в работах [3, 4, 5] влияние шероховатости на
течение потока в каналах показывает незначительную разницу как
в расчетах, так и в сравнении с экспериментом. Учитывая это, мож-
но предположить, что постобработка методом ЭИП+ЭХП необхо-
дима только для компенсации получаемых после СЛС диаметров
отверстий. Таким образом, в дальнейшей работе планируется экс-
периментально проверить повторяемость получаемых после СЛС
отверстий каналов в зависимости от диаметра и угла установки.
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Таблица 2. Результаты контроля
диаметров отверстий и шероховатостей

поверхностей каналов модели

Образец № 2
Контроль диаметров Контроль шероховатости

№
отверстия

Фактический
диаметр

отверстия di, мм
№ зоны

Фактическая
шероховатость

Ra, мкм
№ зоны

Фактическая
шероховатость

Ra, мкм

d1 0,80 T1

не измерялось
по техническим
возможностям

T3 4,5

d2 0,80 T2 T5 8,23

d3 0,76 T4 T6 6,28 - : 6,59

d4 0,70 T8 T7 6,56 - : 7,98

Образец № 3
Контроль диаметров Контроль шероховатости

№
отверстия

Фактический
диаметр

отверстия di, мм
№ зоны

Фактическая
шероховатость

Ra, мкм
№ зоны

Фактическая
шероховатость

Ra, мкм

d1 0,85 T1

не измерялось
по техническим
возможностям

T3 6,6

d2 0,79 T2 T5 5,68

d3 0,80 T4 T6 5,74

d4 0,70 T8 T7 6,85 - : 7,20

Образец №1
Контроль диаметров Контроль шероховатости

№
отверстия

Фактический
диаметр

отверстия di, мм
№ зоны

Фактическая
шероховатость

Ra, мкм
№ зоны

Фактическая
шероховатость Ra,

мкм

d1 0,93 T1 0,82 - : 0,9 T3 2,67 - : 3,61

d2 T2 1,36 - : 1,39 T5 2,97 - : 3,82

d3 T4 0,36 - : 0,39 T6 2,73 - : 3,93

d4 T8 0,93 - : 1,17 T7 2,7 - : 3,14

Таблица 3. Сравнение результатов
продувок и проливок образцов при π = 2,1

№ образца
Расход до обработки Расход после обработки 

Вода, Gв Воздух, Gпр Вода, Gв Воздух, Gпр 

1 136,17 4,80 160,10 6,10

2 130,66 4,71 133,20 4,77
3 136,33 5,01 136,84 5,07
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В настоящее время во всем мире разрабатываются лета-
тельные аппараты с электрическими силовыми установками. Пе-
реход части лёгких и сверхлёгких летательных аппаратов на элект-
рические винтомоторные группы обуславливается основными
преимуществами: надежность; снижение выбросов в атмосферу;
простота обслуживания и эксплуатации; снижение затрат на 50 %
по сравнению с традиционными СУ.

Для разработки, испытаний и получения опыта эксплуатации
требуется большой объём экспериментов. Появляется необходи-
мость создания испытательных стендов. 

В рамках работы по проекту электрического сверхлегкого са-
молета был создан стенд для испытания электрической винтомо-
торной группы (ЭВМГ). Параметры ЭВМГ были определены из
требуемой энерговооружённости одноместного электросамолё-
та. Данный тип летательных аппаратов имеет массу менее 115 кг
(без учета массы аккумуляторной батареи, спасательной системы
(парашюта) и пилота), и не требует регистрации, сертификации и
лицензии пилота. Поэтому они наиболее подходят для проведения
исследований и дальнейшего массового внедрения. Основные
данные электросамолета приведены на рис. 1.

Расчётами была определена потребная мощность электрод-
вигателя и тяга воздушного винта. Мощность электродвигателя
находится в диапазоне 20...25 кВт, что соответствует тяге воздуш-

ного винта в статическом режиме (скорость полета 0 км/ч) около
80...100 кг. Расчетные мощность и тяга ЭВМГ в зависимости от
скорости и оборотов воздушного винта приведена на рис. 2.

В качестве основного воздушного винта используется винт, раз-
работанный и изготовленный группой исследователей (рис. 3, рис. 5).

Основными элементами ЭВМГ являются: электродвигатель,
воздушный винт, контроллер, аккумуляторная батарея, прибор-
ный блок. Приборный блок ЭВМГ позволяет измерять обороты
воздушного винта, потребляемый ток и напряжение, температу-
ру (двигателя, контроллера и аккумуляторной батареи). На
рис. 4 показана схема контроля параметров работы ЭВМГ.

Для подтверждения расчетных характеристик ЭВМГ был изго-
товлен испытательный стенд (рис. 5). Стенд состоит из 4-колесной
тележки, которая изготовлена из алюминиевого профиля и соб-
рана на болтовых соединениях, что позволяет при необходимос-
ти доработать или полностью разобрать стенд.

На стенде установлен датчик для измерения тяги воздушного
винта, а для измерения крутящего момента на стенд установлен
шарнирный рычаг с тензометрическим датчиком, что в совокуп-
ности с другими датчиками позволяет определить основные ха-
рактеристики ЭВМГ. Все измеряемые параметры (электрические и
механические) обрабатываются специально разработанным при-
борным блоком.
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Рис. 1 Общий вид и основные характеристики электросамолета

Федеральное государственное бюджетное образовательное учреждение высшего образования (ФГБОУ ВО) "Московский авиационный
институт (национальный исследовательский университет)" (МАИ):

Алексей Вячеславович Сычёв, ведущий инженер каф.203 МАИ, аспирант
Кирилл Вячеславович Балясный, инженер каф. 203 МАИ
Дмитрий Алексеевич Борисов, инженер каф. 203 МАИ
Константин Валерьевич Кузнецов, инженер, "КСК инжиниринг"

Стенд для тестирования Стенд для тестирования 
электрической винтомоторной группыэлектрической винтомоторной группы

Описана конструкция и принципы применения испытательного стенда для Электрической винтомоторной группы
(ЭВМГ). Приведены полученные результаты исследований и тестирования ЭВМГ. Показана схема сверхлёгкого
электрического самолёта для дальнейших лётных испытаний.
The design and application principles of the test bench for the Electric propeller end motor group (EPMG) are described. The
results of research and testing are presented. The diagram of an ultralight electric aircraft for further flight tests is shown.
Ключевые слова: Электрическая винтомоторная группа, испытательный стенд, электрический самолёт.
Keywords: Electric propeller end motor group, test bench, electric aircraft.

УДК 621.89.097.3

Рис. 2 Расчетные характеристики ЭВМГ

Рис. 3 Воздушный винт, разработанный и изготовленный группой
исследователей, компоновка ЭВМГ на самолёте

Рис. 4 Схема контроля параметров работы ЭВМГ
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Приборный блок состоит из трех основных компонентов
(рис. 6). Первым компонентом является высоковольтный контак-
тор, служит для подачи питания на силовой контроллер управле-
ния двигателя, управление контактором происходит с приборной
панели. Вторым компонентом, без которого не обходится ни один
электронный прибор - это система питания. В задачи системы пи-
тания входит понижение напряжения с тяговой батареи до напря-
жения питания микропроцессора и датчиков, которые относятся к
третьему компоненту блока. Плата микропроцессора принимает
и обрабатывает сигналы от внешних датчиков, а после передаёт
данные на устройства вывода и записи. 

Для измерения основных характеристик электродвигателя бы-
ли установлены следующие датчики: напряжения, тока, оборотов,
крутящего момента, температуры, текущего заданного значения
уровня мощности контроллера. Полученные данные с датчиков
записываются на внешний носитель для последующего анализа
данных, а также выводятся на приборную панель. Пример записи
параметров работы ЭВМГ показан на рис. 7.

На приборной панели (рис. 8) расположен дисплей (сенсор-
ный экран с диагональю 7 дюймов) и два тумблера: тумблер вклю-
чения питания и тумблер управления контактором. Дисплей отоб-
ражает текущие параметры с датчиков, а также их производные.
С помощью сенсорного экрана можно проводить гибкую наст-

ройку параметров микропроцессора, что позволяет его ис-
пользовать с двигателями разной мощности без перепрог-
раммирования. 

Цели испытаний:
1. Верификация расчетов.
2. Получение опыта эксплуатации и проектирования си-

ловых установок.
3. Оценка КПД всей ЭВМГ.
4. Подтверждение правильности выбранной конфигурации

силовой установки (напряжение, ток, обороты двигателя, система
отвода тепла от двигателя, обороты и диаметр воздушного винта.

5. Исследование параметров силовой установки при измене-
нии крутящего момента (за счет использования разных воздушных
винтов и перестановки угла установки лопастей воздушного винта).

6. Оценка работы ЭВМГ в режиме пиковой мощности (имита-
ция взлетного режима электросамолета).

7. Отработка использования разработанного программно-
аппаратного комплекса бортовой аппаратуры, с целью последу-
ющего улучшения.

По результатам испытаний ЭВМГ измеренные значения сов-
пали с расчетными с погрешностью менее ±5 %.

Работа электрической силовой установки на критических ре-
жимах (режим пиковой потребляемой мощности) показала свою
работоспособность и надежность, что позволило провести серию
летных испытаний с данной силовой установкой. Однако, после
стендовых испытаний было принято решение заменить покрытие
катушек электродвигателя на высокотемпературный лак, так как
температура двигателя поднималась до 130...150 °С.

В процессе летных испытаний (рис. 9) температура двигателя
была ниже, чем при стендовых испытаниях (при той же мощности)
благодаря бо’льшей площади соприкосновения двигателя с дюра-
люминиевой конструкцией электросамолета (большего теплоот-
вода), а также за счет набегаемого потока воздуха в полете.
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Рис. 6 Приборный блок

Рис. 7 Запись параметров работы ЭВМГ

Рис. 8 - Общий вид приборной панели

Рис. 5 Общий вид стенда для испытания ЭВМГ

Рис. 9 Фото  летных испытаний электросамолета с ЭВМГ
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Владимир Андреевич Зрелов, д.т.н., профессор кафедры конструкции и проектирования двигателей летательных аппаратов

Проанализировано развитие зарубежных турбовентиляторных двигателей для сверхзвукового полёта. Основу
разработок составляли научно-технический задел и проверенные в эксплуатации конструкторско-технологичес-
кие решения. Основные усилия разработчиков направлены на применение новых материалов и технологий,
уменьшение количества деталей, снижение удельной массы, повышение эксплуатационной технологичности и
ремонтопригодности двигателей, уменьшение объёма сопроводительной документации.
The development of foreign turbofan engines for supersonic flight is analyzed. The basis of the development was the sci-
entific and technical reserve and proven design and technological solutions. The main efforts of the developers are
focused on the use of new materials and technologies, reducing the number of parts, reducing the specific weight,
increasing the operational adaptability and maintainability of engines, reducing the volume of accompanying documen-
tation.
Ключевые слова: Реактивные самолёты, газотурбинные двигатели, двухконтурные двигатели, ретроспектива.
Keywords: Jet aircraft, gas turbine engines, dual-circuit engines, development retrospective.

УДК 621.4

Принятые условные обозначения основных параметров двигателя:
Тяга статическая на режиме форсажа (Мп = 0, Нп = 0)                               Рф

Удельный расход топлива на режиме форсажа (Мп = 0, Нп = 0)          Cуд.ф

Тяга статическая на максимальном режиме (Мп = 0, Нп = 0)                   Рвзл.

Удельный расход топлива на максимальном режиме                                    Cуд.взл.

Удельный расход топлива на крейсерском режиме                                 Cуд.кр

Расход воздуха на максимальном режиме                                                      Gв

Температура газа перед турбиной на максимальном режиме                    Тг

Степень двухконтурности                                                                                      m
Суммарная степень повышения полного давления в компрессоре       πкΣ
Степень повышения давления в вентиляторе                                                  πв

Частота вращения ротора, об/мин                                                                    n
Масса двигателя                                                                                                    Мдв

Длина                                                                                                                          Lдв

Диаметр                                                                                                                    Dдв

1.3.9. F101X и F101DFE
Министерство обороны США столкнулось с серьезными проб-

лемами двигателей Pratt-Whitney TF30 и F100 на истребителях
Grumman F-14, McDonnell Douglas F-15 и General Dynamics F-16.
Высокие характеристики (соотношение тяги к массе 7,6:1) двига-
теля F100 привели к ряду проблем с точки зрения надёжности.

F101X
В качестве альтернативы компания General Electric предло-

жила свой двигатель. Рассматривалась также возможность его
установки на бомбардировщике FB-111.

С этой целью на средства компании был создан двигатель-
демонстратор ТРДДФ F101X, использующий газогенератор дви-
гателя F101 (см. раздел 1.3.6).

Было построено два опытных двигателя F101X. Испытания
первого начались в декабре 1976 г. и к февралю 1977 г. он на-

ЗАРУБЕЖНЫЕ АВИАЦИОННЫЕ
ТУРБОВЕНТИЛЯТОРНЫЕ ДВИГАТЕЛИ 
ДЛЯ СВЕРХЗВУКОВЫХ САМОЛЁТОВ

главы из книги профессора В.А. Зрелова  

история

В современной сверхзвуковой военной авиации в основном применяются турбовентиляторные двухконтур-
ные двигатели с форсажной камерой (ТРДДФ). Эти двигатели характеризуются небольшой степенью двухконтур-
ности (m = 0,25...2,1), обеспечивающей высокие тяговые характеристики на форсажных режимах при сверхзвуко-
вом полёте и удовлетворительную топливную эффективность на дозвуковой скорости полёта; предельно высо-
ким значением температуры газа перед турбиной (Тг > 1900 К) и высоким значением суммарной степени повы-
шения давления (pêS > 35).

В них применяются высоконагруженные, с малым количеством ступеней компрессоры с регулируемыми направ-
ляющими аппаратами, малоэмиссионными камерами сгорания, эффективными охлаждаемыми одно- или двухсту-
пенчатыми турбинами, двухроторнной (с противоположного вращения двухопорными роторами высокого давления
и трёхопорными роторами низкого давления) и трёхроторной (с двухопорными роторами высокого и среднего дав-
ления и трёхопорными роторами низкого давления) конструктивной схемы.

В современные ТРДДФ применяются форсажные камеры сгорания со смешением газового и воздушного потоков;
регулируемые с управляемым вектором тяги реактивные сопла; высокоэффективные цифровые системы управления,
контроля и диагностики двигателя.

Применение передовых методов расчёта в сочетанием с оптимальными конструкторско-технологическими реше-
ниями и прогрессивными материалами, обеспечивает чрезвычайно малую удельную массу двигателей (до 0,01 кг/Н)
при высокой надёжности и простоте эксплуатации.

Можно утверждать, что современные ТРДДФ являются образцами самых передовых и перспективных достиже-
ний инженерной науки и техники.

Актуальным является анализ конструктивно-технологических решений, тенденций развития основных парамет-
ров и области применения авиационных двигателей, который представлен на примере развития зарубежных ТРДДФ.

В книге описывается деятельность General Electric и Pratt & Whitney (США), Rolls-Royce (Великобритания), SNECMA
(Франция), а также ряда других зарубежных  компаний в области создания авиационных ТРДДФ военного назначения.

Построены линии трендов изменения основных параметров этих двигателей и представлены некоторые их перс-
пективные конструктивные схемы.

Результаты предлагаемого исследования могут быть полезны студентам, курсантам, аспирантам и препо-
давателям вузов, инженерно-техническим работникам, а также широкому кругу читателей, интересующими-
ся авиационной техникой.

( Ч а с т ь  3 ,  П р о д о л ж е н и е .  
Начало в журнале “Двигатель” №130-134)
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работал 104 ч. Второй опытный двигатель ТРДДФ F101X прохо-
дил испытания в марте 1977 г.

В 1979 финансовом году не было средств на финансирова-
ние демонстратора F101X, но были веские аргументы: не тра-
тить деньги на новый двигатель. Также были опасения получить
проблемы, которые произошли с программой Pratt-Whitney
F100. Предполагалось, что новый двигатель приведёт к дорогос-
тоящим материально-техническим осложнениям для ВВС, а но-
вая программа будет стоить от 30 до 40 миллионов долларов в
год для нового демонстратора.

На тот момент идея всё ещё заключалась в том, чтобы сох-
ранить F101 в качестве резервной замены двигателю Pratt-
Whitney F100. Военно-воздушные силы по-прежнему были заин-
тересованы в использовании F101 для повышения эффективнос-
ти реагирования на проблемы Pratt-Whitney с F100.

В "Отчёте о совместной конференции по законопроекту об
ассигнованиях на 1979 финансовый год" ВВС и ВМФ было пред-
ложено начать совместную разработку конкурсной программы
альтернативных двигателей для самолётов F-14, F-16 и других. В
своём ответе службы изложили трёхточечную стратегию, нап-
равленную на устранение непосредственных проблем с двига-
телем, а также на создание прочной основы для будущего раз-
вития двигателя [8].

В соответствии с совместной стратегией компания Pratt-
Whitney продолжала получать средства для улучшения двигате-
лей F100 и TF30 для F-15 и F-14, соответственно.

Средства программы Engine Model Derivative Program
(EMDP) также продолжали поступать и General Electric для раз-
работки двигателя F101. 5 марта 1979 г. ВВС заключили конт-
ракт с General Electric на первоначальную разработку двигате-
ля, производного от F101. Двигатель недавно завершил предва-
рительные испытания в полном объёме (FSD), необходимые для
запуска его серийного производства. Задача General Electric
состояла в том, чтобы поставить двигатель F101 для F-16 и запус-
тить его в течение тридцати месяцев. Общее распределение фи-
нансирования составило около 90 % для General Electric и 10 %
для Pratt-Whitney [8, 64].

Полемика в Конгрессе между сторонниками General
Electric и Pratt-Whitney продолжались на протяжении всего
1980 г., когда каждая сторона пыталась получить какое-то пре-
имущество над другой. Военно-воздушные силы пытались оста-
ваться в стороне от схватки, но Pratt-Whitney неоднократно
удавалось вызывать их представителей в Конгресс, чтобы оп-
равдать финансирование программы двигателей, альтернатив-
ных с General Electric. Однако ВВС смогли указать на успех
программы General Electric EMDP. Надёжность и ремонтопри-
годность F101 были лучше, чем у F100 в то время, и GE F101
развивал большую тягу, чем F100. В бюджете 1981 г. ВВС зап-
росили дополнительно 25 миллионов долларов на программу
DFE. В Pratt-Whitney думали, что ВВС пытались получить от GE
двигатель большей тяги как прямого конкурента F100. Хотя ВВС
действительно хотели, чтобы F100 развивался до более высоко-
го уровня тяги, исправлялись его ошибки и решались проблемы
надёжности и ремонтопригодности, они также хотели и реали-
зовать заложенные в F101 обещания.

При разработке двигателя F101 с соотношением тяги к мас-
се 7,3:1 основные усилия были направлены на обеспечение на-
дёжности и длительного срока службы за счёт облегчённой
конструкции. С ожидаемой тягой 115...130 кН (11 800...13154 кгс)
F101 должен был обеспечивать лучшее соотношение тяги к весу
самолёта, чем F100, несмотря на его большую массу. За двух-
летний период Конгресс добавил 41 миллион долларов в бюд-
жет ВМФ, чтобы начать программу замены TF30. Когда ВМС не
смогли потратить 41 миллион долларов и когда проблемы с F100
обострились, деньги были переведены в ВВС для разработки
двигателя, который мог бы конкурировать с F100. Этот двига-
тель, производный от двигателя GEF101 для бомбардировщика
B-1, в конечном итоге получил обозначение F110.

F101DFE
В поисках источника альтернативного двигателя для F-16 и для

Tomcat F-14 военно-морского флота, в 1984 г. Министерство оборо-
ны (DOD) заключило контракт с General Electric на строительство не-
большого количества двигателей F101 Derivative Fighter Engine (DFE)
для лётных испытаний.

Программа F101DFE была частью комплексной программы Ми-
нистерства обороны по разработке двигателей для истребителей,
созданной для устранения текущих проблем с двигателями и удовлет-
ворения среднесрочных и долгосрочных потребностей в них. Целью
программы F101DFE было модифицировать двигатель F101 в качест-
ве альтернативы или резервирования двигателей TF30 и F100 для са-
молётов F-14 и F-16 в случае отказа программ улучшения их компо-
нентов (CIP), обусловленных проблемами, связанными с работоспо-
собностью и ремонтопригодностью двигателей. К 1980 г. проблемы
двигателей TF30 и F100, хотя и были разными, обычно заключались в
их выключении, отказах компрессоров и турбин, и низком сроке
службы элементов двигателя. Срыв компрессора и отказы турбины от-
рицательно сказывались на безопасности полётов. В совокупности
проблемы приводили к снижению эксплуатационной готовности, уве-
личению затрат на запасные части, а также к обширным и дорогосто-
ящим логистическим процедурам Carriage and Insurance Paid (CIP), а
также, к сложности модернизации. С момента начала производства
двигателей в 1971 г. (TF30) и 1973 г. (F100) до 1979 г. службы пот-
ратили около 534 миллионов долларов на устранение проблем. Нес-
мотря на то, что были внесены некоторые улучшения, серьезные проб-
лемы остались [8, 66]. 

Модификации, позволяющие использовать двигатель F101 в ист-
ребителе, включали разработку нового вентилятора, турбины низко-
го давления, форсажной камеры, сопла, внешнего кожуха и измене-
ние размеров для установки в планеры F-14 Super Tomcat (рисунок
1.93) и F-16 (рисунок 1.94) [8, 66]. 

F101DFE стал бенефициаром инвестиций в технологии в раз-
мере одного миллиарда долларов, накопленных за 12 лет - с 1968
по 1980 гг. Эти инвестиции включали ряд успешных программ раз-
работки двигателей - F101/B-1 (621 миллион долларов), CFM56 с
использованием газогенератора F101 (109 миллионов долларов),
YJ101/YF-17 (31 миллион долларов) и F404/F-18 (250 миллионов
долларов). F101DFE основан на проверенной и продемонстриро-
ванной технологии из вышеуказанных программ и во многих слу-
чаях использует идентичные компоненты двигателя F101 [66].

Средства ВВС были использованы GeneralElectric для соз-
дания на основе демонстратора F101X двигателя F101DFE (ри-
сунок 1.95, 1.96).

история

Рис. 1.93 Самолёт F-14В Super Tomcat с двигателями F101DFE

Рис. 1.94 Самолёт F-16 с двигателем F101DFE
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Элементы конструкции
ТРДДФ F101DFE [8, 20, 25]:

Вентилятор - трёхсту-
пенчатый, с достаточным за-
пасом устойчивости даже
при возникновении нерав-
номерности потока на вхо-
де. Лопатки ВНА имеют по-
воротную заднюю часть пе-
ра. Рабочие лопатки изго-
тавливаются из титанового
сплава. Как рабочие, так и
лопатки ВНА могут заме-
няться индивидуально или
группами. Корпус вентилято-
ра спроектирован с  гори-
зонтальным разъёмом.

Компрессор девятисту-
пенчатый. Лопатки направля-
ющих аппаратов первых трёх
ступеней поворотные. Рабо-
чие лопатки передних ступе-
ней изготовлены из титаново-
го сплава, а остальных ступе-
ней - из стали. Рабо-
чие лопатки и лопат-
ки направляющих ап-
паратов могут заме-
няться индивидуаль-
но. Диски соединены
друг с другом свар-
кой трением и обра-
зуют ротор барабан-
но-дискового типа. Передний корпус из титанового сплава, а зад-
ний - из стали. Имеют горизонтальный разъём. Компрессор
обладает достаточным запасом по помпажу при работе в зоне
режимов полёта на большой высоте с малой скоростью.

Камера сгорания кольцевая, короткая, имеет 20 двухка-
нальных форсунок, через которые топливо впрыскивается в
улиткообразные смесители с противонаправленным вихревым
движением воздуха, что обеспечивает получение однородного
поля температуры на входе в турбину.

Турбина компрессора одноступенчатая, высоконагружен-
ная. На сопловых и рабочих лопатках - воздушное плёночное
охлаждение. Корпус турбины также охлаждается для регулиро-
вания радиальных зазоров. Рабочие лопатки могут заменяться
индивидуально.

Турбина вентилятора - двухступенчатая, неохлаждаемая.
Рабочие лопатки снабжены на концах бандажными полками.
Замена рабочих лопаток может производиться индивидуально,
а сопловых лопаток второй ступени - группами.

Форсажная камера - с лепестковым смесителем потоков
наружного и внутреннего контуров. Смешение происходит в зо-
не расположения стабилизатора пламени. Воспламенение топ-
лива начинается у внутреннего кольца стабилизатора пламени.
Подача топлива во внешний поток производится только после
того, как в горение будет вовлечено ~90 % кислорода из пото-
ка внутреннего контура, что обеспечивает более плавное воз-

растание температуры по степени форсирования. Топливо в по-
токе наружного контура воспламеняется от пламени в потоке
внутреннего контура. В камере используется ультрафиолетовый
сигнализатор пламени для предотвращения жёсткого запуска.
Форсажная камера работает во всем диапазоне режимов по-
лёта без каких-либо ограничений.

Реактивное сопло сверхзвуковое, многостворчатое, имеет
первичные, вторичные и внешние створки с соответствующими
уплотнениями. Створки связаны между собой шарнирным сое-
динением, включающим кулачки и ролики. Для изменения пло-
щади сечения сопла в соответствии с установленным режимом
работы двигателя, используются гидравлические цилиндры, воз-
действующие на силовое кольцо, которое может перемещаться
вперёд и назад, приводя в движение створки.

Система управления. Гидромеханическая система регули-
рования подачи топлива в основную камеру сгорания с элект-
ронным корректором. Управление форсажной камерой осуще-
ствляется по числу М потока воздуха в наружном контуре, опре-
деляемому по величинам статического и полного давления за
вентилятором.

Обслуживание двигателя и его ремонт облегчаются благо-
даря модульной конструкции. Предусмотрены многочисленные
отверстия для бороскопического осмотра наиболее ответствен-
ных деталей.

Важной особенностью двигателей F101 и F101DFE было то,
что их газогенератор был унифицированным: он использовался не
только для двигателей бомбардировщика B-1 и истребителя F-18,
но и для двигателей CFM56 - для пассажирских самолётов и танке-
ров КС-135, что облегчало ремонтные работы, снабжение запас-
ными частями, снижало стоимость двигателя и прямые эксплуата-
ционные расходы. Этот газогенератор послужил также основой
для создания семейства двигателей F110 и ТРДД F118-GE-100 для
бомбардировщика В-2 (рисунки 1.97, 1.98). Наличие единого газо-
генератора обеспечивало разработчиков и производителей боль-
шим объёмом информации по его эксплуатации, что способство-
вало работе по повышению надёжности двигателей. 
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Таблица 27 - Основные параметры   
двигателя F101DFE [20] 

Применение Демонстратор

Рф., кН (кгс) 122,1 - 124,7
(12430 - 12700)

Суд.кр. кг/кН ч (кг/кгс ч) -

Суд.ф кг/кН ч (кг/кгс ч)
-

Рвзл., кН (кгс) 74,6 (7600)

Суд.взл, кг/кН ч (кг/кгс ч) -

Суд.кр -

Gв, кг/с 122,5

Тг, К 1643

m 0,87

πкΣ 32

πв >3

nВД/nНД -

Мдв, кг 1720

Lдв, м 4,595

Dдв, м 1,270

Dвх, м -

Годы производства 1976

Рис. 1.95 Конструктивная схема ТРДДФ F101DFE

Рис. 1.96 ТРДДФ F101DFE

Рис. 1.97 Применение базового газогенератора F101

Рис. 1.98 Развитие семейства F101/F110 на базе единого газогенератора
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1.3.10. F110
С июля 1981 г. по март 1982 г. опытная модель того, что поз-

же стало F110, производным двигателем GE F101, прошла 70-ча-
совые испытания на F-14. С октября 1981 г. по март 1982 г. F110
также проходил лётные испытания на F-16XL-2. General Electric по-
лучила контракт на полномасштабную разработку F110 в октяб-
ре 1982 г. В течение 1982 г. компании по производству двигате-
лей работали над подготовкой запроса предложений (Request For
Proposal - RFP) от ВВС. В RFP указывалось, что присуждение конт-
ракта будет основано на "комплексной оценке возможностей
двигателя, стоимости жизненного цикла в течение двадцатилетне-
го периода, а также адекватности программы и конкурентнос-
ти" [8]. Далее в RFP указывалось: "Будут рассмотрены последствия
двойного вознаграждения на приобретение и стоимость владе-
ния, готовность и доступность системы, а также на промышленную
базу для мобилизации" [8]. ВВС обратились к подрядчикам с
просьбой представить предложения, касающиеся примерно 2000
двигателей для F-15 и F-16 на 1985-1990 финансовые годы. 

Запрашивая твердые цены для каждого из нескольких различ-
ных альтернативных контрактов, ВВС намеревались выбрать
только один для заключения контракта. 

Сначала подрядчиков попросили предложить свои лучшие
цены, если ВВС решат изначально покупать только в соответствии
с требованиями 1985 финансового года с опциями по ценам на
три года после этого. 

Во-вторых, подрядчиков также попросили указать лучшие це-
ны, если ВВС заключат трёх- или пятилетний контракт. Предполо-
жительно, цены на многолетний контракт должны быть ниже из-за
масштаба. 

В-третьих, все предложения должны были включать непревы-
шение цены для ВМФ, если ВМФ также будет покупать выбран-
ный двигатель.

Большая часть этого RFP была связана со спором между Pratt-
Whitney и ВВС по поводу того, что ВВС посчитали непомерно высо-
кой стоимость запасных частей для двигателя F100. Pratt-Whitney
была единственным поставщиком запчастей для этих двигателей.
Формула ценообразования на запчасти была такой же, как и при
предыдущих военных закупках. В качестве генерального подрядчи-
ка Pratt-Whitney добавила накладные расходы и прибыль к стоимос-
ти запасных частей, производимых субподрядчиками. Это было
нормальной практикой ценообразования при предыдущих закуп-
ках. Впоследствии в RFP ВВС были внесены поправки, включающие
требования к используемым данным о закупках, двойным источни-
кам поставок, неограниченным правам на данные о закупках, кото-
рые должны быть предоставлены правительству, ценам опционов и
гарантии. Это последнее было требованием Конгресса.

Ни одно из средств, предусмотренных законом "... не может
быть предоставлено для покупки альтернативной или новой моде-
ли двигателя истребителя, не имеющей письменной гарантии или
гарантии, подтверждающей, что он будет работоспособен не ме-
нее 3000 тактических циклов" [8]. Предложение RFP включало три
основных требования:

Во-первых, в течение трёх лет или 1000 лётных часов двига-
тель не должен иметь дефектов материалов или изготовления. Ес-
ли обнаруживались дефекты, подрядчик исправляет их или платит
за это ВВС. 

Во-вторых, турбина высокого давления и камера сгорания
должны отработать восемь лет или 3000 тактических циклов. В ка-
честве своей цели ВВС хотели обеспечить долговременную защи-
ту, что является основным фактором нагрузки на капитальный ре-
монт двигателя. Если двигатель не смог сохранить 98 % своей тяги
или превышал 105 % указанного расхода топлива, подрядчик был
обязан отремонтировать или заменить его. 

В-третьих, чтобы побудить подрядчика разработать надёж-
ный продукт на долгий срок, подрядчик должен был гарантиро-
вать максимальный уровень демонтажа двигателей с 1989 по
1995 гг. Военно-воздушные силы хотели снизить нагрузку на тех-
ников по техническому обслуживанию. 

Очевидно, что ВВС создали каждое из этих строгих требова-
ний в первую очередь для того, чтобы исключить проблемы, свя-
занные с обслуживанием F100. 

Соревнования по альтернативным двигателям для истребите-
лей (AFE) продолжались. Предполагаемая сумма контракта оце-
нивалась в 10 миллиардов долларов. General Electric предложила
свой ТРДДФ F110, а Pratt-Whitney - усовершенствованную модель
F100 - двигатель F100-PW-220. Из этого общего объёма средств
75 % были заключены с General Electric на поставку двигателей
для самолётов F-16, а остальные 25 % были переданы компании
Pratt-Whitney на поставку для F-15. Однако не предполагалось,
что отдельные агрегаты будут работать на F-16 с двигателями двух
разных типов, поскольку это создаст проблемы для запасных час-
тей и логистики.

Обоснование ВВС состояло в том, что они хотели подождать
год и посмотреть, что произойдет в двух программах двигателей.
В официальном пресс-релизе ВВС говорится, что General Electric
предложила лучшие (более низкие) общие расходы, обеспечила
лучшую закупку запасных частей и предложила отличную гаран-
тию. Представитель ВВС Верн Орр (Verne Orr) заявил: "фактичес-
ки у нас будут двигатели для истребителей, срок службы которых
будет вдвое больше, чем у современных двигателей, при пример-
но такой же прогнозируемой стоимости единицы продукции" [8].

Первый сертифицированный для производства двигатель
F110 (рисунок 1.99) был поставлен для истребителя F-16C/D ВВС
США (рисунок 1.100) в январе 1985 г.

Самолёт F-16 был разработан компанией General Dynamics
Corp., которая в 1993 г. продала своё самолётостроительное от-
деление фирме Lockheed. 

Двигателями F110-GE-100 с июня 1986 г. оснащались само-
лёты F-16C/D Block 30 [15, 27].

Значительная часть F-16C Block 30 была выпущена с преж-
ним воздухозаборником (так называемый "малый рот"), что не
позволяло двигателю F110-GE-100, имевшему больший расход
воздуха, чем у его предшественника Pratt-WhitneyF100, развивать
полную тягу. Кроме того, данный двигатель был заметно тяжелее,
что потребовало установки в носовой части фюзеляжа балласта.

Только на модификации F-16D Block 30 появился большой
воздухозаборник - "большой рот" (рисунок 1.101). Однако, таких

Рис. 1.99 Двигатель F110-GE-100

Рис. 1.100 F-16C в полёте
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самолётов было выпущено немного. Тяга F100-PW-220 даже нес-
колько уменьшилась по сравнению с предыдущей модификацией.
В результате лётные данные F-16C Block 30/32, выпускавшегося
до 1992 г., были хуже, чем у F-16A.

В 1986 г. на F-16 появилась универсальная хвостовая часть, в
которую мог устанавливаться и более крупный двигатель фирмы
General Electric (рисунок 1.102).

Самолёты F-16C/D Block 30/32 были первыми, построенны-
ми с отсеком двигателя, приспособленным для монтажакак двига-
телей F100-PW-200 (Block 32), так и General Electric F110 (Block
30) (рисунок 1.103). 

Двигатель F110-GE-100 (рисунок 1.104) и некоторые
элементы его конструкции показаны на рисунках 1.104 - 1.119.

Компрессор двигателя -
девятиступенчатый, первые
три ступени имеют регулируе-
мые направляющие аппараты
(рисунки 1.109 - 1.111)

Рис. 1.101 Воздухозаборники F-16C/D: а) "малый рот"; б) "большой рот"; 

в) размеры зоны входа и зоны наружного контура

Рис. 1.103 Схема самолёта F-16C Block30

Рис. 1.110 Корпус компрессора 

F110-GE-100
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а б в

Рис. 1.102 Сопла двигателей: а) F110-GE-100; б) F100-PW-200

а б

Разработчик Lockheed

Первый полёт, г. 1986

Изготовлено, шт. -

Масса пустого, кг 8630

Максимальная взлётная масса, кг 17010

Масса боевой нагрузки, кг -

Силовая установка 1хТРДДФ General Electric F110-GE-100

Максимальная скорость км/ч -

Боевой радиус, км -

Потолок, м -

Практическая дальность с ПТБ, км 1524,0

Максимальная перегрузка, g +9,0

Таблица 28 - Основные параметры 
самолёта F-16C/D [27, 70]

Рис. 1.104 F110-GE-100: а) вид справа, б) вид 3/4 спереди

а б

Рис. 1.106 Статор вентилятора

Рис. 1.105 Корпус наружного контура

F110-GE-100

Рис. 1.107 Направляющие аппараты

вентилятора

Рис. 1.109 Компрессор F110-GE-100

Рис. 1.108 Ротор вентилятора

Рис. 1.111 Ротор компрессора 

F110-GE-100
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Кольцевая камера сгорания - короткая бездымная, имеет
20 двухконусных топливных инжекторов и испарителей с вихре-
вой чашкой.  
Турбина высокого
давления (компрес-
сора) - одноступен-
чатая высоконагру-
женная рассчитана
на температуру на
входе до 1643К.
Лопатки могут быть
заменены индиви-
дуально без раз-
борки ротора (ри-
сунок 1.112).

Турбина низкого
давления (вентиля-
тора) - неохлаждае-
мая двухступенчатая
(рисунок 1.113).

Форсажная ка-
мера - с лепестковым
смесителем потоков
наружного и внут-
реннего контуров
(рисунок 1.116,
1.117).

Реактивное сопло - сверхзвуковое, многостворчатое (рисунок 1.118).

Система управления - гидромеханическая с электронным огра-
ничителем температуры газа на турбине [17].

Ресурс горячей части ТРДДФ F110-GE-100 составляет 2000 ч
(4000 циклов ТАС).

Стоимость - 2,5 - 2,9 млн дол. (1982 г.).
Состояние развития - серийный с 1984 г. В изготовлении участ-

вовало 10 заводов фирмы General Electric и 1600 заводов-постав-
щиков деталей и комплектующих изделий. Сборка двигателей осу-
ществляется на заводе в г. Ивендейле, штат Огайо (Evendale, Ohio).

Применение - двигателем F110-GE-100 оснащено большин-
ство истребителей F-16C/D ВВС США. Он применяется на F-16
ВВС Израиля, Греции, Турции, Египта, Бахрейна, Объединённых
Арабских Эмиратов, Чили и Омана. Кроме того, этим двигателем
оснащён японский однодвигательный истребитель F-2. Бесфорсаж-
ные версии F110: ТРДД F118-GE-100 применяется на бомбарди-
ровщике ВВС США Northrop B-2 Spirit и F118-GE-101 - для
Lockheed U-2S Dragon Lady (рисунки 1.98, 1.119).

19

Рис. 1.112 Ротор турбины высокого давления

Рис. 1.114 Задняя опора турбины

Рис. 1.113 Ротор турбины низкого давления

Рис. 1.115 Газогенератор F110-GE-100. 

Корпус наружного контура удалён

Рис. 1.116 Жаровая труба

форсажной камеры Рис. 1.117 Форсажная камера и сопло

Рис. 1.118 Реактивное сопло F110-GE-100

Рис. 1.119 Схема расположения опор в двигателе F110

Рис. 1.120 ТРДД F118-GE-101

Рис. 1.121 ТРДДФ F110-GE-100 для F-16С 

на испытаниях в Южной Дакоте (South Dakota)
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Этапы развития:
Март 1983 г. Контракт на доводку двигателя по полной прог-

рамме.
Октябрь 1984 г. Завершение доводки двигателя по полной

программе.
Конец 1984 г. Поставка первых двигателей F110 серийного

образца для проведения лётных испытаний на истребителе F-16.
Завершение квалификационных испытаний.

Январь 1985 г. Начало эксплуатации самолёта F-16C с ТРДДФ
F110-CE-100.

Ноябрь 1987 г. Завершение квалификационных испытаний
ТРДДФ  F110-GE-100.

Модификации:
1. ТРДДФ F110-GE-400 (рисунки 1.122, 1.123) для ВМФ был

применён на самолёте F-14A Plus Tomcat, который с мая 1991 г.
стал обозначаться F-14В (рисунки 1.124, 1.125).

Новый двигатель был короче, чем TF30, который применял-
ся на прежних модификациях F-14A, но эту проблема была ре-
шена путём удлинения форсажной камеры специальной встав-
кой. Коробку агрегатов и обвязку двигателя также адаптирова-
ли под гондолы F-14. Удлинённое почти на 30 см реактивное
сопло способствовало снижению аэродинамического сопротив-
ления в районе хвостовой части.

Т е х н и ч е с к о е
обслуживание само-
лёта F-14 было слож-
ным и трудоёмким. В
1980-е гг. Tomcat
был самым "трудо-
затратным" самолё-
том авиации ВМС
США. Налёт на одну
неисправность сос-
тавлял 8,2 ч, трудо-
затраты на устране-
ние неисправности
(неплановое ТО) -
19,8 чел./ч, среднее
количество вылетов
на одну неисправ-
ность - 4,9, трудо-
затраты на обслужи-
вание в расчёте на
час полёта -
40 чел./ч [69].

До появления
МиГ-31М самолёт
F-14  был  самым мощным в мире перехватчиком. 

Лётные испытания F-14В с F110-GE-400 начались в 1987 г.
Унификация двигателей F110-GE-100 и F110-GE-400 сос-

тавляла 89 %.
Всего было построено 38 самолётов F-14B, ещё 48 были пе-

реоборудованы из варианта F-14A. В конце 1990-х гг. у 67 F-14B
был продлён
ресурс плане-
ра и улучшено
бортовое обо-
р у д о в а н и е .
Модифициро-
ванные само-
лёты получили
о б о з н а ч е н и е
F-14B Upgrade.

Последний
F-14B (рисунок
1.128) был снят
с вооружения в
2006 г.

Рис. 1.126 Воздухозаборник F-14:

а) в максимально открытом; б) в закрытом положениях

Рис. 1.128 Cамолёты F-14 на базе хранения Дэвис-Монтан

(Davis-Montan).Спутниковый снимок Google Earth [68]

Рис. 1.123 Схема ТРДДФ F110-GE-400

Рис. 1.124 Самолёт F-14B с двигателями F110-GE-400

Рис. 1.122 Двигатель F110-GE-400

Рис. 1.127 Огневые испытания ТРДДФ F110-GE-400

Таблица 29 - Основные параметры двигателей F110-GE-100,
F110-GE-400 [13, 17, 71]

Применение LockheedF-16С/D Grumman F14B/D

Двигатель F110-GE-100 F110-GE-400

Рф, кН (кгс) 127,308 (13000) 124,5 (12713)

Суд.ф, кг/кН ч (кг/кгс ч) 212,16 (2,08) 205 (2,01)

Рвзл., кН (кгс) 81,536 (8307) 75,6 (7702)

Суд.взл, кг/кН ч (кг/кгс ч) 75,48 (0,74) 67,32 (0,66)

Суд.кр - -

Gв, кг/с 115,2 -

Тг, К 1745 1745

m 0,87 0,87

πкΣ 30,4 30,3

πв 2,87 3,2

nВД/nНД - -

Мдв, кг 1767 1526

Lдв, м 4,623 5,9

Dдв, м 0,905 0,905

Dвх, м 0,79 -

Год начала стендовых
испытаний

- -

Годы начала производства 1984 1987

Рис. 1.125 Схема самолёта F-14 Tomcat

а б
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F-14D SuperTomcat является последней модификацией F-14
с двигателями F110-GE-400. Модификация F-14D отличалась на-
личием более мощного радара Hughes AN/APG-71 и усовер-
шенствованной авионикой (аналоговое бортовое оборудова-
ние было заменено на цифровое), а также переоборудованной
кабиной. Система могла сопровождать до 24-х целей, захваты-
вать 6 из них и одновременно запускать по ним ракеты.

Для согласования габаритов двигателя F110-GE-400 с раз-
мерами мотоотсека на самолёте F-14D было произведено удли-
нение двигателя на 1,27 м. Удлинение получено путем добавле-
ния цилиндрической вставки в реактивную трубу.

Первый полёт F-14D Super Tomcat был осуществлён в 1988 г.,
а эксплуатация началась в 1990 г. Всего было построено 37 само-
лётов модификации F-14D, ещё 104 были переоборудованы из
ранее выпущенных F-14A и получили обозначение F-14D(R).

2. F110-GE-129. Эта модификация также известна как:
F110-GE-129B, F110-GE-129C, F110-GE-129D (применение на
F-16) и F110-GE-129E (применение на F-15).

Испытания F110-GE-129 были начаты в 1988 г., а эксплуата-
ция (Initial Operational Capability - IOC) - с 1992 г. Всего изготов-
лено 913 двигателей [72].

F110-GE-129 (рисунки 1.131 - 1.134) является развитием
F110-GE-100 и имеет более высокие характеристики. Он разра-
батывался по программе продления срока службы (Service Life

Extension Program - SLEP) для самолётов F-16C/D (рисунок 1.135).
Программа SLEP завершилась в 2012 г., когда около 800 двигате-
лей F110 были модернизированы и поставлены ВВС США по ори-
ентировочной стоимости в 280 миллионов долларов. SLEP была
нацелена на снижение затрат на обслуживание на 1 миллиард
долларов. Программа SLEP включала технологические обновле-
ния камеры сгорания, турбины высокого давления, компрессора и
сопла для сокращения внеплановой замены на 50 % и снижения
стоимости лётного часа на 25 % [72, 73].

Двигателем F110-GE-129 оснащено около 75 % всего парка
F-16C/D Block 50/52. Остальные используют двигатели F100-PW-
229. Эти самолёты являются самыми совершенными вариантами
F-16, произведенными в 20 веке [72].

Двигатели F110-GE-129 были выбраны для японского F-2 - усо-
вершенствованной версии F-16, а также для установки на послед-
нюю версию самолёта F-15К Slam Eagle, заказанного Республикой
Корея. Первый F-15K поднялся в небо с двигателями F110 в марте
2005 г. Samsung Tech Win произвела в Корее 78 из 88 двигателей, за-
купленных ВВС Республики Корея (ROKAF) для программы F-15K.

В начале января 2006 г. правительство Сингапура выбрало дви-
гатель F110-GE-129 для своего новейшего боевого самолета
F-15SG. Он также применяется на F-15SA ВВС Саудовской Аравии.

Особенностью двигателя F110-GE-129 по сравнению с
двигателями прошлых поколений является обеспечение полёта
на малой высоте при высокой скорости. Так, при скорости
980 км/ч на высоте 600 м двигатель развивает тягу на 30...33 %
большую, чем предыдущие его модификации [77].

Аэродинамические характеристики ТРДДФ F110-GE-129
аналогичны характеристикам базового двигателя F110-GE-100,
но использование новых материалов позволило повысить тем-
пературу газа. Увеличение тяги на взлётном режиме относи-
тельно невелико, но в зоне боевых действий при скорости по-
лёта, соответствующей числу Мп = 0,8...1,2 на высоте от 3 до
9 км, тяга возрастает на 10 %. Такое увеличение тяги обеспе-
чивает снижение времени разгона самолёта F-16 примерно на
10...15 % (от М = 0,9 до 1,6).

Рис. 1.130 Посадка F-14B на палубу авианосца

Рис. 1.131 ТРДДФ F110-GE-129

Рис. 1.133 Макет ТРДДФ F110-GE-129

Рис. 1.129 Взлёт F-14В с катапульты авианосца George Washington

Разработчик Grumman Grumman

Самолёт F-14В F-14D

Первый полёт, г. 1986 1986

Изготовлено, шт. 38 37

Масса пустого, кг 18950 18191

Максимальная взлётная масса, кг 33725 33720

Масса боевой нагрузки, кг 6500 6500

Силовая установка 
2 х ТРДДФ General

Electric F110-GE-400
2 х ТРДДФ General

Electric F110-GE-400

Максимальная скорость км/ч 1995 (М=1,88) 2485 км/ч (M=2,34 )

Боевой радиус, км - 926

Потолок, м 16150 16150

Практическая дальность с ПТБ, км 2965 2965

Максимальная перегрузка, g +7,0 +7,0

Таблица 30 - Основные параметры самолётов 
F-14В и F-14D [27, 67 - 69]

Рис. 1.132 Схема газовоздушного тракта ТРДДФ F110-GE-129

Рис. 1.134 Монтаж F110-GE-129 
на самолёт F-16C
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Элементы конструк-
ции [17, 31, 77]:

Вентилятор -
трёхступенчатый, с
р е г у л и р у е м ы м
ВНА и повышен-
ной частотой вра-
щения ротора.
Применены новые
материалы. Увели-
чен запас по газо-
динамической ус-
тойчивости

Компрессор -
девятиступенча-
тый, с регулируе-
мыми направляю-
щими аппаратами
первых ступеней,
усовершенство-
ванный с повышен-
ной частотой вра-
щения ротора.
Увеличены πк и за-
пас по газодина-
мической устойчи-

вости. ВНА компрессора имеет 13 широкохордных лопаток. Для
нескольких последних ступеней компрессора вместо сплава
Inconel 718 использован сплава Rene 95 при сохранении титано-
вых сплавов для первых ступеней. 

Камера сгорания - кольцевая. Изготовлена из материала
HS188.

Турбина высокого давления - одноступенчатая, охлаждае-
мая. Рассчитана на повышенную на 40...50 К температуру газа.
С этой целью применены монокристаллические рабочие лопат-
ки и увеличен расход воздуха на охлаждение.

Турбина низкого давления - двухступенчатая, неохлаждае-
мая.

Форсажная камера - со смесителем потоков наружного и
внутреннего контуров. Модифицирована с учетом повышения
на 70 К температуры на входе с целью улучшения управляемос-
ти. Установлен новый стабилизатор пламени и смещены назад
коллекторы топливных форсунок.

Реактивное сопло - сверхзвуковое, регулируемое.
Система автоматического управления - основная - цифро-

вая (Digital Electronic Engine Control - DEEC); резервная - гидро-
механическая с диапазоном работы до максимального нефор-
сажного режима. Имеется электронная система диагностики,
позволяющая накапливать данные о трендах, выявлять и диаг-
ностировать отказы. Масса DEEC составляет 15 кг и вдвое мень-
шие размеры по сравнению с САУ базового двигателя.

Надёжность, эксплуатационная технологичность. Согласно
требованиям ВВС США, двигатель должен иметь следующие по-
казатели:

- частота срывов потока в компрессоре на 1000 ч лётной нара-
ботки - 0 - 0,1;

- частота отказов топливного насоса на 1000 ч лётной наработ-
ки - 0 - 0,2;

- стоимость 1 ч лётной эксплуатации составляет 285...480 дол.;
- трудоёмкость технического обслуживания и ремонта на 1 ч лёт-

ной наработки - 4 - 6 чел.;
- частота съёмов двигателя на 1000 ч лётной наработки состав-

ляет 4 - 6;
- ухудшение характеристик - не более 2 % на 4000 циклов ТАС.
Оснастка и материалы для проведения аэродромного тех-

нического обслуживания унифицированы на 85 % с ТРДДФ
F110-GE-100.

Этапы разработки.
Июнь 1985 г. Контракт ВВС на доводку в полном объёме.
Март 1987 г. Начало стендовых испытаний.
Апрель 1988 г. Контракт ВВС, предусматривающий опыт-

ную эксплуатацию на самолётах F-15E и F-16C/D.
Май 1988 г. Начало ресурсных испытаний.
Июнь 1988 г. Начало испытаний на высотном стенде.
Август 1988 г. Начало лётных испытаний на истребителе

F-16C.
1 квартал 1989 г. Начало лётных испытаний на истребите-

ле F-15E.
Конец 1989 г. Завершение квалификационных испытаний.
Март 1990 г. Плановая поставка первого серийного

ТРДДФ F110-GE-129 для проведения эксплуатационных испыта-
ний на истребителе F-16.

Июнь 1990 г. Начало опытной эксплуатации.
Декабрь 1990 г. Начало лётных испытаний.
Январь 1991 г. Начало оценочных испытаний истребителя

F-16 с серийным ТРДДФ F110-GE-129.
Начало 1992 г. Ввод в эксплуатацию на истребителе F-16.
Декабрь 1992 г. Завершение третьей серии ускоренных ис-

пытаний с имитацией условий полёта.
Апрель 1992 г. Наработка головного образца ТРДДФ сос-

тавила 6000 циклов ТАС (Tactical Air Command - цикл, определя-
емый командованием тактической авиацией США в качестве
меры ресурса авиационного двигателя).

Сентябрь 1992 г. Достижение лётной наработки 2400 ч.
При этом максимальная тяга двигателя составила 137 кН при
суммарном расходе воздуха 123 кг/с. Поставка 109 ТРДДФ для
F-16 фирме General Dynamics.

Октябрь 1992 г. Проверка согласования двигателя с плане-
ром истребителя F-15E.

Январь 1993 г. Начало квалификационных лётных испыта-
ний на самолёте F-15 фирмы McDonnell Douglas.

20 февраля 2018 г. во время взлёта на форсажном режиме
с авиабазы Мисава (Misawa Air Base), Япония самолёта F-16CM
92-3883 USAF Lockheed Martin с двигателем F110-GE-129, ави-
адиспетчеры сообщили, что заметили пламя в хвостовой части
двигателя [83].

Расследование установило, что причиной аварии было раз-
рушение переднего обтекателя стойки турбины, что привело к
"перегреву" двигателя и значительному повреждению его час-
тей. Этот обтекатель состоит из трёх титановых сегментов, кото-

Рис. 1.135 Самолёт F-16C Fighting Falcon

Таблица 31 - Основные параметры двигателей F110-GE-129 и
F110-GE-132 [13, 17, 72- 76, 80]

Применение F-15E, F-16С/D Block 50 F-16E/F Desert Falcon

Двигатель F110-GE-129 F110-GE-132

Рф, кН (кгс) 129 (13150) 144,2 (14700)

Суд.ф, кг/кН ч (кг/кгс ч) 193,8 (1,9) 213,18 (2,09)

Рвзл., кН (кгс) 75,62 (77,09) -

Суд.взл, кг/кН ч(кг/кгс ч) - -

Суд.кр - -

Gв, кг/с 122,5 124,7

Тг, К 1753 1783

m 0,76 0,8

πкΣ 30,7 33,3

πв - 2,98

nВД/nНД - -

Мдв, кг 1805 1837

Lдв, м 4,63 4,62

Dдв, м 1,181 1,181

Dвх, м 0,905 -

Год начала стендовых испытаний 1988 -

Годы начала эксплуатации 1992 2003
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рые покрывают переднюю внешнюю часть стойки турбины (ри-
сунок 1.136).

После разрушения часть переднего обтекателя деформи-
ровалась и заблокировала охлаждающий поток воздуха вокруг
двигателя, что привело к перегреву и возгоранию области соп-
ла (рисунки 1.137, 1.138).

Было выявлено, что в период 2012-2015 гг. при техническом
обслуживании реактивных двигателей "не соблюдались станда-
ртные протоколы технического обслуживания". Это создало
среду, которая допускала ненадлежащее оформление докумен-
тов для обеспечения подотчётности деталей, серьезную дезор-
ганизацию в процессе ремонта и ненадлежащее обращение с
деталями, включая неспособность разделить обслуживаемые и
не обслуживаемые детали. Это привело к возможности установ-
ки некондиционной детали в процессе ремонта или техническо-
го обслуживания.

Для устранения этих недостатков было выделено полмилли-
она долларов на реконструкцию участка техобслуживания и ре-
монта [83].

ТРДДФ General Electric F110-GE-129 также был применён
на экспериментальном самолёте General Dynamics NF-16D
VISTA (Variablestability In-flight SimulatorTest Aircraft - симулятор
изменяемой устойчивости). Этот самолёт был создан на основе
F-16D Block 30 Fighting Falcon, эксплуатировавшегося с 1992 по
1993 гг. в качестве летающего тренажёра, и модифицированно-
го совместно General Dynamics и Calspan (рисунок 1.139).

Буква N означала, что самолёт имел особый статус испыта-
ний и что модификации были достаточно радикальными, что бы-
ло бы непрактично восстановить его до первоначального состо-
яния. [87, 88]. 

Самолёт использовался для исследований в ВВС и ВМС
США, а также в NASA. В 1993 г. он стал модификацией
F-16/MATV, но в 1995 г., после замены двигателя и авионики,
"вернулся" в статус VISTA. В апреле - мае 1998 г. он использо-
вался как летающая лаборатория для испытания программного
обеспечения компьютерных систем управления полётом для
Х-35 JSF компании "Lockheed". 

Начало работ по программе F-16 VISTA (Variablestability In-
flight Simulator Test Aircraft) - сентябрь 1995 г. Первый полёт F-16
VISTA - май 1997 г.

General Dynamics VISTA/MATV NF-16D основан на
конструкции планера версии израильских ВВС, которая включа-
ет в себя обтекатель, проходящий по длине фюзеляжа позади
фонаря кабины, и тяжёлое шасси, заимствованное у F-16C/D

Block 40. На нём в 1994 г. было установлено сопло двигателя с
многоосевым вектором тяги (Multi-AxisThrust Vectoring - MATV),
обеспечивающее более активное управление самолётом в си-
туации после сваливания. В результате самолёт становится
сверхманевренным, сохраняя управление по тангажу и рыс-
канью при углах атаки, за которыми традиционные рули не мо-
гут изменить его положение [87, 88].

Особенностью двигателя General Electric F110-GE-129, приме-
няемого для VISTA, является его осесимметричное сопло с вектор-
ным управлением (Axisymmetric Vectoring Exhaust Nozzle - AVEN),
которое крепится к выхлопной трубе. AVEN обеспечивает необхо-
димый вектор тяги в расширяющейся (сверхзвуковой) части сопла,
что предотвращает возврат колебаний давления в двигатель, где
они могут вызвать помпаж компрессора. Расходящиеся створки
наклонены индивидуально с помощью кольца, которое позициони-
руется тремя дополнительными гидравлическими приводами, рас-
положенными с интервалом в 120 градусов, при этом питание пода-
ется от независимой системы. Выхлопное сопло можно отклонять в
любую сторону на угол до 17 градусов. Осевые и боковые силы,
создаваемые струёй, выходящей из сопла, передаются на реактив-
ную трубу и, таким образом, на двигатель. Преимущество AVEN в
том, что его можно было установить на любой F-16, оснащенный
двигателем F110 и имеющий цифровую систему управления полё-
том. Движение трёх исполнительных механизмов управляется век-
торным электронным управлением (Vector Electronic Control - VEC),
которое представляет собой модифицированную версию полнофу-
нкционального цифрового управления двигателем F110-GE-129. В
качестве дополнительной меры безопасности над задней частью
самолёта был установлен парашют, чтобы обеспечить выход из глу-
бокого сваливания, если оно произойдет.

Программа VISTA была признана успешной, но управление
вектором тяги (Thrust Vector Control - TVC) никогда не использо-
валось в серийных версиях истребителя. Программа была при-
мечательна разработкой Direct VoiceInput и "Virtual HUD", кото-
рые были включены в конструкцию кабины F-35 Lightning II. Вари-
анты STOVL F-35 также включают MATV при зависании для обес-
печения контроля ориентации. Самолёт VISTA в настоящее вре-
мя эксплуатируется школой лётчиков-испытателей ВВС США и
обслуживается компанией Calspan на базе ВВС Эдвардс
(Edwards Air Force Base). Он регулярно используется в учебных
полётах студентов, специальных академических проектах и лёт-
ных исследованиях.

Следует заметить, что программа управления вектором тяги
в разных направлениях на NF-16D разрабатывалась вначале
компанией Pratt Whitney. На модификации двигателя F100-PW-
229 PYBBN было установлено сопло с разнонаправленным век-
тором тяги. Комбинация сопло-двигатель, разработанная и про-
изведенная Pratt Whitney, имело отказоустойчивую систему с
двойным резервированием. Осесимметричное сопло имело
полный вектор тяги на 360 градусов при максимальном угле отк-
лонения 20 градусов. Сопло адаптируется и подходит к любой
модели двигателя F100. Шестимесячная программа лётных испы-
таний с этой комбинацией двигателя и планера должна была
быть проведена в 1997 г., а ВВС и Calspan должны были подго-
товить самолёт в 1998 г. Однако программа управления векто-
ром тяги Pratt Whitney была отменена [88].

Рис. 1.139 F-16 VISTA

Рис. 1.136 Конструктивная схема ТРДДФ F110-GE-129

Рис. 1.138 Прогар форсажной камерыРис. 1.137 Разрушение сопла
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история

3. F110-GE-132
ТРДДФ F110-GE-132 (рисунок 1.140) [78 - 80] -  последний и

самый передовой представитель семейства двигателей F110
создан на базе хорошо зарекомендовавших себя двигателей
F110-GE-100 и F110-GE-129, эксплуатируемых на большей час-
ти истребителей F-16C/Dв разных странах мира. 

Этот двигатель включает в себя некоторые передовые тех-
нологии, применённые в двигателях F414 и F120. В результате
модификация F110-GE-132 имеет повышенные боевые характе-
ристики по сравнению с F110-GE-129 и более низкую общую
стоимость эксплуатации. В F110-GE-132 используются конструк-
тивные разработки General Electric Aircraft Engines (GEAE), ис-
пользуемые в других модификациях, в том числе: широкохордный
вентилятор, созданный для двигателя F118-GE-100; форсажная
камера, разработанная для двигателя F414 и усовершенство-
ванная для двигателя F136 самолёта Joint Strike Fighter; компо-
зитный корпус наружного контура, применяемый на двигателях
F404 и F414. 

Все усовершенствования, используемые в ТРДДФ F110-GE-
132, позволяют либо повысить тягу двигателя, либо, в случае ог-
раничения тяги на уровне 129 кН, увеличить срок его службы.
Это способствует увеличению интервала между техническими
осмотрами двигателя с 4300 циклов до 6000 циклов, что устра-
няет как минимум два капитальных ремонта за срок службы дви-
гателя, а также снижает стоимость его жизненного цикла при-
мерно на стоимость нового двигателя [74, 79, 80].

Трёхступенчатый вентилятор является вариантом вентилято-
ра ТРДДФ F118-GE-100. Ротор создан по технологии "блиск",
что существенно снизило затраты на техническое обслуживание
двигателя. Работы по новому вентилятору начались в 1994 г. в
рамках программы улучшения компонентов (Component
Improvement Program- CIP) ВВС США. После прекращения фи-
нансирования этой программы фирма General Electric продол-
жила разработку вентилятора за счёт собственных средств. Ког-
да в начале марта 2000 г. ОАЭ выбрали ТРДДФ F110-GE-132
для оснащения восьмидесяти самолётов F-16E/F Block 60 фирмы
Lockheed Martin (рисунки 1.141, 1.142), компания General
Electric приступила к официальной разработке самого мощного
варианта семейства - ТРДДФ F110-GE-132.

Наружный корпус вентилятора двигателя F110-GE-132 из-
готовлен из композиционного материала и разработан на ос-
нове узла, используемого в ТРДДФ F404/414.

Для переоснащения истребителей F-16, использующих дви-
гатели F110-GE-100 и F110-GE-129 новым вентилятором,он был
сконструирован так, чтобы вписался в контур силовой установ-
ки с существующим вентилятором ТРДДФ F110.

При установке нового вентилятора используются элементы
крепления других двигателей семейства F110.

Турбина. В условиях обычных режимов эксплуатации темпера-
тура на входе в турбину была уменьшена примерно на 38 °С.

Сопло. Применена новая конструкция охлаждения сопла,
которая позволяет сэкономить более 133 млн долл. за 20 лет
эксплуатации. 

Одной из десяти наиболее важных причин ремонта двигателей
F110 является выход из строя уплотнений и створок выходного соп-
ла. Высокотемпературный поток на выходе из двигателя крайне аг-
рессивен и срок службы уплотнений и створок, используемых на
ТРДДФ F110-GE-129 тягой 129 кН, ограничен примерно 400...500 ч. 

В качестве варианта для модернизации ТРДДФ F110-GE-132
применено эжекторное сопло (рисунок 1.143), которое направляет
тонкую плёнку охлаждающего воздуха из отсека двигателя для обте-
кания отклоняемых створок и уплотнений сопла. Так как рабочая тем-
пература ТРДДФ F110-GE-132 выше, чем у F110-GE-129, то при ос-
нащении эжектором срок службы уплотнений и створок превысит
1000 ч. Такого охлаждения достаточно для уменьшения температу-
ры этих деталей сопла на 220...445 °С в зависимости от условий
эксплуатации.

Эжекторное сопло, разработанное для ТРДДФ F110-GE-
132, нашло применение как на ТРДДФ F110-GE-129, так и на

Рис. 1.143 Эжекторное сопло ТРДДФ F110-GE-132

Рис. 1.141 Самолёт Lockheed Martin F-16E с двигателями F110-GE-132

Рис. 1.140 ТРДДФ F110-GE-132

Разработчик General Dynamics

Самолёт F-16 VISTA

Первый полёт, г. 1992

Изготовлено, шт. 1

Масса пустого, кг 8273

Номинальная взлётная масса, кг 12003

Масса боевой нагрузки, кг -

Силовая установка 1хТРДДФ General Electric F110-GE-129

Максимальная скорость км/ч 2253

Боевой радиус, км -

Потолок, м. 15240

Практическая дальность с ПТБ, км 4590

Максимальная перегрузка, g +9

Таблица 32 - Основные параметры самолёта
F-16 VISTA [87, 88]

Рис. 1.142 Схема размещения двигателя F110-GE-132 

на самолёте F16E/F Block 60
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ТРДДФ F110-GE-100, которыми оснащены истребители F-16.
Использование эжекторного сопла на ТРДДФ F110-GE-129 поз-
волило увеличить срок службы примерно до 2000 ч.

Для оснащения новыми соплами около 1000 истребителей
ВВС США потребуется примерно 100 млн дол., но программа
переоснащения окупится за 5 лет.

Лётные испытания самолёта F-16 с эжекторным соплом сос-
тоялись летом 2000 г. Внедрение этой технологии на существую-
щем парке истребителей F-16 потребовало внесения некоторых
изменений в конструкцию самолёта и двигателя: новые уплотне-
ния и створки сопла были модифицированы, а размеры существу-
ющего воздухозаборника совкового типа истребителя F-16 были
увеличены с тем, чтобы он смог пропустить увеличенный поток ох-
лаждающего воздуха, необходимого для эжекторного сопла.

Несмотря на то, что эжекторное сопло используется на са-
молётах F-4 "Fantom" с ТРДДФ J79, более широкое их примене-
ние сдерживалось из-за увеличения аэродинамического сопро-
тивления. Однако фирма General Electric полагает, что ей уда-
лось решить эту проблему [79].

Форсажная камера - радиальная, аналогичная установлен-
ной на ТРДДФ YF120 и используемой в ТРДДФ F414 истребите-
ля F/A-18E/F фирмы Boeing.

Переход на радиальную форсажную камеру позволил охлаж-
дающему воздуху наружного контура поступать в смеситель, что
увеличило срок службы узла и уменьшило нагарообразование в
распылительных стойках. Преимуществом также является улучше-
ние ремонтопригодности, так как для замены форсажной камеры
на ТРДДФ F110-GE-132 не потребуется снимать двигатель.

Такая форсажная камера улучшает способность самолёта
к выполнению боевых задач при высоком уровне тяги и устраня-
ет характерный шум форсажной камеры типа "визг пилы", т. е.
высокочастотные стоячие звуковые волны, которые могут повре-
дить детали двигателя.

Применение
Истребители F-16E/F Block 60 фирмы Lockheed Martin, а

также для переоснащения самолетов ВВС США F-16 Block 50.
При эксплуатации ТРДДФ F110-GE-132 с максимальной тягой
129 кН (как ТРДДФ F110-GE-129, устанавливаемого на истре-
бителях F-16 Block 50), его ресурс на 50 % превысил ресурс
ТРДДФ F110-GE-129.

Этапы разработки
2000 г. - начало официальной разработки.
Март 2000 г. - изготовление двух двигателей для определе-

ния технических характеристик и испытаний на выносливость.
Испытания на стойкость вентилятора при забросе тушек птиц
массой 0,68 кг.

11 октября - 15 ноября 2000 г. - 30-часовые испытания на
закрытых стендах.

Конец ноября 2000 г. - 30-часовые испытания на открытом
стенде.

Январь 2001 г. - апрель 2001 г. - 200-часовые испытания
двигателя в НИЦ им. Арнольда (Arnold) ВВС США.

2002 г. - завершение программы стендовых и квалификаци-
онных испытаний и начало лётных испытаний на самолёте F-16
Block 60.

Июль 2003 г. лётные испытания на авиабазе ВВС США им.
Эдвардса (Edwards). Данный этап испытаний, включающий при-
мерно 25 полётов, начался с первого лётного испытания, кото-
рое заключалось в нескольких переходах с бесфорсажного на
форсажный режим. Последующие испытания были направлены
на расширение области режимов полёта, включая оценку техни-
ческих характеристик и работоспособности новой радиальной
форсажной камеры.

2003 г. - поставка двигателей для первой партии самолётов
F-16 Block 60, предназначенных для ОАЭ.

1.3.11. F412-GE-D5F2 и F414-GE-400

F412-GE-D5F2
Военно-морской флот США в 1983 г. начал программу

Advanced Tactical Aircraft (ATA). В соответствии с этой програм-
мой к 1994 г. должен был быть создан всепогодный авианосный
бомбардировщик-невидимка для замены Grumman A-6 Intruder
в ВМС и Корпусе морской пехоты США.

В разработке программы участвовали McDonnell Douglas/
General Dynamics и Northrop/Grumman/Vought. Команда
McDonnell Douglas/General Dynamics с проектом A-12
AvengerII в январе 1988 г. была выбрана победителем. Первый
полёт был запланирован на декабрь 1990 г.

Первоначально ВМС предполагали купить 620 А-12, а
морские пехотинцы - 238. Кроме того, ВВС рассматривали воз-
можность заказа около 400 самолетов А-12. Предполагалось,
что A-12 заменит General Dynamics  F-111 Aardvark и британс-
кие истребители-бомбардировщики Panavia Tornado [89, 90].

Самолёт A-12 Avenger II (рисунок 1.144) должен был осна-
щаться двумя турбовентиляторными двигателями General Electric
F412-D5F2.

Бесфорсажный ТРДД F412, разработанный на базе ТРДДФ
F404, был оптимизирован для полёта с большой дозвуковой ско-
ростью на крейсерском режиме. В отличие от F404, он имел уве-
личенный расход воздуха за счёт применения вентилятора боль-
шего диаметра. При этом степень двухконтурности была повы-
шенас 0,2 до 0,8. Увеличенный расход воздуха необходим для
повышения тяги и ослабления интенсивности инфракрасного из-
лучения. 

Характеристики двигателя были улучшены для режима доз-
вукового крейсерского полёта на малой высоте.

Элементы конструкции [77, 89, 90]:
Мотогондола двигателя изготовлена из композиционного

материала. Воздухозаборники трапециевидной формы, распо-
ложены по передней кромке крыла.

история

Таблица 33 - Основные параметры самолётов F-16С/DBlock 50 
и F-16E/F Block 60 Desert Falcon [84 - 86]

Разработчик
F-16С/D Block 50

Fighting Falcon
F-16E/F Block 60 

Desert Falcon

Самолёт F-117A-Nighthawk Tejas Mk.1

Первый полёт, г. 1990 2003

Изготовлено, шт. 830 9300

Масса пустого, кг 8700 8165

Максимальная взлётная масса, кг 21772 23130

Масса боевой нагрузки, кг 9190 -

Силовая установка 
ТРДДФ General

Electric F110-GE-129
ТРДДФ General Electric

F110-GE-132

Максимальная скорость км/ч 2120 (M = 1,99 ) 2132 (M = 2,01 )

Боевой радиус, км 1361 1524

Потолок, м 17200 18500

Практическая дальность с ПТБ, км 3981 4475

Максимальная перегрузка, g +9,0 +9,0

Рис. 1.144 Проект самолёта McDonnell Douglas A-12 Avenger II
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Вентилятор - трёхступенчатый. По сравнению с вентилято-
ром двигателя F404 увеличен его диаметр, повышен расход воз-
духа и понижена степень повышения давления для повышения
стойкости к ударным нагрузкам при попадании птиц, льда и дру-
гих посторонних предметов.

Корпус вентилятора изготовлен из композиционного мате-
риала, что компенсировало увеличение массы за счёт примене-
ния стального корпуса компрессора.

Компрессор. Конструкция аналогична компрессору F404,
но изготовлен из стали, а не из титана.

Турбина низкого давления - двухступенчатая, является
уменьшенным вариантом турбины двигателя F110.

Ресурс горячей части двигателя - 2000 ч при температуре на
входе в турбину высокого давления на 150° выше, чем у серий-
ных двигателей.

Сопло - плоское регулируемое, изменяемого вектора тяги,
расположено над задней кромкой крыла.

Система управления - FADЕС, разработанная на основе
САУ ТРДДФ F110-GE-129.

Этапы разработки:
1989 г. Начало квалификационных испытаний, рассчитан-

ных на 9000 ч.
Январь 1991 г. Прекращение разработки в связи с отказом

от программы создания самолета А-12.
В начале 1990 г. в компаниях McDonnell Douglas и General

Dynamics выявились проблемы и возросли затраты, связанные с ре-
ализацией проекта. Из-за сложностей с композитными материала-
ми масса самолёта увеличилась на 30 % по сравнению с проект-
ной, что было нежелательно для его эффективного использования
на авианосце. Технические трудности, связанные со сложностью

используемой радиолокационной системы, также привели к увели-
чению затрат (по оценкам А-12 должен был потреблять до 70 %
бюджета ВМФ на самолёт. После задержек проверка конструкции
была успешно завершена в октябре 1990 г., а первый полёт был пе-
ренесён на начало 1992 г. В декабре 1990 г. планировалось оснас-
тить 14 авианосцев ВМФ крылом по 20 А-12 в каждом.

Однако, правительство посчитало, что подрядчики не могут
завершить программу, и поручило им выплатить большую часть
из 2 миллиардов долларов, которые были потрачены на разра-
ботку A-12. 

В 1991 г. программа A-12 была отменена. Её отмена рас-
сматривается как одна из главных потерь 1990-х гг., которая ос-
лабила McDonnell Douglas и привела к её слиянию с конкуриру-
ющей компанией Boeing в 1997 г.

После нескольких лет хранения на предприятии Lockheed
Martin Aeronautics (ранее General Dynamics) в Форт-Уэрте (Fort
Worth), штат Техас, в июне 2013 г. макет A-12 был доставлен в
парк Veterans Memorial Air Park, прилегающий к аэропорту Ми-
чем (Meacham) на севере Форт-Уэрта (сейчас Музей авиации
Форт-Уэрта).

То, что программа была отменена, привело к многолетним
тяжбам между подрядчиками и Министерством обороны по по-
воду нарушения контракта. В январе 2014 г. компании Boeing и
General Dynamics выплатили ВМС США по 200 миллионов дол-
ларов каждая [89, 90].

Преемником A-12 как в ролевом, так и в промышленном от-
ношении фактически является Lockheed Martin F-35 Lightning II,
авианосный истребитель с технологией малозаметности, ориен-
тированный на наземные атаки. [89, 90].                                  
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J.C. Military Jet Engine Acquisition. Technology Basics and Cost-
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Разработчик
McDonnell Douglas и

General Dynamics

Самолёт A-12 Avenger II

Первый полёт, г. 1992

Изготовлено, шт. -

Масса пустого, кг 17690

Максимальная взлётная масса, кг 36287

Масса боевой нагрузки, кг 2300

Силовая установка 
2хТРДДФ General Electric

F412-GE-D5F2

Максимальная скорость, км/ч 930

Боевой радиус, км 720

Потолок, м 12000

Практическая дальность с ПТБ, км 1500

Максимальная перегрузка, g -

Таблица 35 - Основные параметры проекта самолёта 
A-12 Avenger II [89, 90]
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Таблица 34 - Основные параметры двигателя 
F412-GE-D5F2 [17, 77, 89]

Применение A-12 Avenger II

Двигатель F412-GE-D5F2 

Рф, , кН (кгс) -

Суд.ф кг/кН ч (кг/кгс ч) -

Рвзл., кН (кгс) 64,5 (6574)

Суд.взл, кг/кН ч (кг/кгс ч) -

Суд.кр -

Gв, кг/с -

Тг, К -

m -

πкΣ -

πв -

nВД/nНД -

Мдв, кг 1100

Lдв, м -

Dдв, м -

Dвх, м -

Год начала стендовых испытаний 1989

Годы начала производства -

Рис. 1.145 РДД F412: а) внешний вид; б) конструктивная схема 

а) б)
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память

21 июня 2021 года ушел из жизни талант-
ливый ученый, доктор технических наук Свир-
чук Юрий Семенович. Всю свою жизнь он пос-
вятил прикладной науке, которая была постав-
лена на службу ракетно-космической отрасли
нашей страны. Юрий Семенович родился 18
февраля 1938 года. Он прожил очень плодот-
ворную жизнь, в которой было немало уни-
кальных моментов. Он проработал в старей-
шем предприятии ракетно-космической отрас-
ли (РНИИ-НИИ1-НИИТП, ныне Центр Келды-
ша) более 50 лет, одновременно преподавал в
МАИ. Юрий Семенович был идеологом созда-
ния и основным разработчиком мощных плаз-
мотронов переменного тока, которые были
очень востребованы для испытаний материа-
лов и изделий отрасли. Убежденный в перспек-
тивности мощных плазмотронов этого типа,
Юрий Семенович много сил отдал созданию
теории электрических дуг переменного тока, а затем провел фунда-
ментальную экспериментальную отработку плазмотронов -  от ис-
следования ключевых физических процессов до создания необхо-
димой инфраструктуры и оптимизации параметров готовых изде-
лий. В результате отрасль получила надежный инструмент для соз-
дания высокоэнтальпийных газовых потоков с уникальными пара-
метрами - можно было менять в широких пределах температуру,
давление и расход газа.  

С течением времени заложенные Юрием Семеновичем идеи
себя не исчерпали, наоборот, конструкции плазмотронов совер-
шенствовались, увеличивался ресурс их работы, появились совер-
шенные системы управления и диагностики параметров.  В пос-
леднее время становится очевидной их необходимость для широ-
кого круга технологических приложений при решении задач эко-
логии, энергетики, металлургии. В частности, большие перспекти-
вы открываются для данных плазмотронов в области плазмохимии
углеводородов.

Юрий Семенович, как инициатор, менеджер и ответственный
исполнитель выполнил немало работ по поставкам мощных плаз-
мотронов собственной разработки отечественным и зарубежным
заказчикам. Это был труд напряженный, честный и совсем не
простой. Среди отработанных для зарубежных заказчиков изде-
лий особенно сложными были плазмотроны высокого, более 10
МПа, давления и плазмотроны с мощностями до десятков мега-
ватт. Являясь выпускником МЭИ и имея высокую квалификацию в
области электротехники, Юрий Семенович, после создания мощ-
ных плазмотронов, внес огромный вклад в создание мощных газо-
динамических лазеров. Он на высоком профессиональном уров-
не освоил новые методы формирования мощного лазерного излу-
чения, оставив в наследство в данной области возможность полу-
чения очень малой, близкой к дифракционному пределу, расходи-
мости лазерного излучения для рекордных по мощности непре-
рывного излучения газодинамических лазеров. 

Создав уникальные по параметрам плаз-
мотроны, Юрий Семенович, как на втором ды-
хании, неустанно и не без успеха их соверше-
нствовал, улучшал надежность, увеличивал ре-
сурс непрерывной работы, искал для них в
последнее время эффективные технологичес-
кие приложения, оставив на этом направлении
деятельности большой задел новому поколе-
нию научных работников. 

Юрий Семенович награжден медалью "В
память 850-летия Москвы", за заслуги в облас-
ти машиностроения и многолетний добросо-
вестный труд ему в 2003 году присуждено зва-
ние Заслуженного Машиностроителя Рос-
сийской Федерации.

Разработка новых высокотемпературных
технологий с использованием мощных плаз-
мотронов в последнее время становилась всё
более приоритетным направлением деятель-

ности Юрия Семеновича, и он с интересом рассматривал и оцени-
вал различные варианты и предложения, а также старался прове-
рить и подтвердить технологические идеи экспериментально. Напри-
мер, ему удалось получить на плазмотроне волокна из высокотем-
пературных материалов с диаметрами в диапазоне нанометров.

Выполняя массу экспериментальных исследований и руководя
сплоченным коллективом единомышленников, Юрий Семенович
был чрезвычайно находчивым, отзывчивым и коммуникабельным че-
ловеком. Он ушел от нас с постоянной надеждой на успех. Сохра-
ним о нем светлую память. 
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Кинетическое уравнение Больцмана описывает статистическое распределение частиц в газе или жидкости.
Является основным уравнением физической кинетики, которое описывает системы, далёкие от
термодинамического равновесия. Уравнение Больцмана описывает эволюцию во времени плотности
распределения. Записывается для фазового объекта в виде равенства субстанциональной производной функции
распределения и интеграла столкновений. В результате исследований был проведен анализ уравнения
Больцмана и возможных методов его решения. Установлено, что аналитическое решение сопряжено с
огромными математическими трудностями и в настоящее время их нет. В релаксационном приближении к
равновесию записан новый вариант уравнения Больцмана через энтропию. Получена аналитическая зависимость
времени релаксации от энтропии.
The Boltzmann kinetic equation describes the statistical distribution of particles in a gas or liquid. It is the basic equation
of physical kinetics that describes systems that are far from thermodynamic equilibrium. The Boltzmann equation
describes the time evolution of the distribution density. It is written for a phase object in the form of equality of the sub-
stantial derivative of the distribution function and the collision integral. As a result of the research, an analysis of the
Boltzmann equation and possible methods for its solution was carried out. It is established that the analytical solution is
associated with huge mathematical difficulties and currently there are no such difficulties. In the relaxation approxima-
tion to equilibrium, a new version of the Boltzmann equation is written in terms of entropy. The analytical dependence
of the relaxation time on the entropy is obtained.
Ключевые слова: турбулентность, релаксация, кинетика, уравнение Больцмана.
Keywords: turbulence, relaxation, kinetics, Boltzmann equation.
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Уравнение Больцмана - универсальное уравнение статисти-
ческой физики [1]. Оно является основой молекулярно-кинетичес-
кой теории и снабжает механику сплошных сред необходимыми
для практических расчетов переносными свойствами. Уравнение
Больцмана представляет собой равенство полной производной
плотности распределения молекул и многократного интеграла их
столкновений. Интеграл столкновений часто называют правой
частью уравнения Больцмана и если он равен нулю, то этот слу-
чай называют одночастичным уравнением Лиувилля.

Столкновение частиц приводит к изменению их скоростей.
Если определена вероятность рассеяния частицы со скоростью v
в состояние со скоростью v', то интеграл столкновений можно
конкретизировать.

Если бы столкновением молекул можно было бы пренебречь,
то для функции распределения молекул была бы справедлива те-
орема Лиувилля, в силу которой правая часть становилась бы
равной нулю, а уравнение df/dt = 0 описывало бы уравнение рав-
новесия системы.

Другими словами, при величине интеграла столкновений рав-
ным нулю реализуется равновесное распределение частиц.

Наиболее известным распределением является распределе-
ние Максвелла по скоростям [2]:

где c i (x, y, z, t ) = vi - v0 (x, y, z, t ).

Уравнения Больцмана и Боголюбова
Вывод общего вида кинетического уравнения Больцмана

достаточно трудоемок, поэтому запишем его в окончательном
виде [3]:

Обозначения в той же ссылке и для краткости не записываются.
В таком виде учитываются все индексы и интегрирование

осуществляется для неоднородных газов.
В частном случае однородного газа, когда в матиматичес-

ких выражениях присутствует много симметрии, уравнение
Больцмана сильно упрощается, а конкретизация переменных
позволяет получить более простой вид интеграла соударений

При более строгом подходе для получения кинетического
уравнения Больцмана исходят из уравнения Лиувилля для плот-
ности распределения всех молекул газа в фазовом простран-
стве, из которого получают систему уравнений для функций
распределения одной, двух и т.д. молекул. Эту цепочку уравне-
ний решают с помощью разложения по степеням плотности час-
тиц с использованием граничного условия ослабления корреля-
ций, замещающего гипотезу молекулярного хаоса.

Прежде, чем перейти к известным решениям уравнения
Больцмана, приведем короткие описания двух практически важ-
ных следствий.

H-теорема Больцмана
Н-теорема Больцмана доказывает закон возрастания энт-

ропии для изолированной системы и была инициирована Людви-
гом Больцманом в целях доказательства необратимости процес-
са перехода системы из неравновесного состояния термодина-
мической системы в равновесное.

Больцман ввел в обиход понятие Н-функции. С одной сторо-
ны, он ввел её как обратную по знаку энтропии H = -s. С другой
как некоторую среднюю от логарифма плотности распределе-
ния f : H(t ) = <lnf >: 

где f = f (t, v ) - плотность распределения, зависящая от вре-
мени и фазового объёма. Энтропию Больцман характеризовал
как: s = - H = - lnf.

Доказательство Н-теоремы основано на дифференцирова-
нии собственно уравнения Больцмана [4]. Тогда

Здесь v и v' - скорость частицы-снаряда до соударений и
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после, v и v' - скорость частицы-мишени до и после соударений;
f с метками - плотности распределения по скоростям молекул
снаряда и мишени до и после соударений.

При дальнейших преобразованиях используется следую-
щие гипотезы: первая - гипотеза детального равновесия. Счита-
ется что скорости набегания и отскока соответствующих частиц
равны и можно применять операцию симметризации. При этом
можно заменить v на v' и осреднить, поскольку они одинаковы.

И еще. Поскольку мишени и налетающие частицы формиру-
ют свой спектр распределения, Больцман для этого разработал
ещё одну гипотезу для того, чтобы их всех объединить. Это -
Stobzahlansatz - гипотеза числа столкновений. Он рассуждал
так: если это вероятности, то они перемножаются; тогда появля-
ются попарные произведения - это плотности распределений до
и после столкновений. Значит, что результирующее распределе-
ние - есть их разность. Далее, анализируя подынтегральную
функцию, Больцман доказывает свое основное утверждение,
что dH/dt < 0. Из последнего неравенства делается вывод о пос-
тоянном возрастании энтропии, и тем самым доказывается вто-
рое Начало термодинамики.

Уравнение Чепмена-Энскога
Уравнение Чепмена-Энскога является следствием уравне-

ния Больцмана. Оно также не отличается простотой и матема-
тическим изяществом, но оно важно для теоретических исследо-
ваний.

Уравнение Чепмена-Энскога получается путем проведения
нескольких математических операций над уравнением Больцмана.

1. Умножение левой и правой части уравнения на некоторую
свободную функцию ψ i(c ix, c iy, c iz), где с i = vi - v0(x, y, z, τ ).

2. Интегрирование левой и правой частей по dv.
3. Интегрирование по частям с учетом быстрого, экспонен-

циального убывания (v ) на хвостах.
4. В процессе преобразований используется свойство сим-

метрии.
Делать вывод этого уравнения не целесообразно в силу наз-

ванных ранее причин, а запишем его сразу в конечном виде [5]:

Преобразование уравнения Чепмена-Энскога приводят его
к универсальному уравнению статистической физики, которое
связывает в каноническом виде функцию распределения и пара-
метры фазового пространства. Введенные вновь "свободные"
функции, в дальнейшем позволили преобразовать статистичес-
кие уравнения в феноменологические уравнения сохранения в
газовой динамике. Соответствующие подстановки позволяют
получить всю систему в традиционном виде:

Теория Чепмена-Энскога представляет собой важный шаг в
переходе от микроскопического описания, основанного на дви-
жении дискретных частиц, к гидродинамическому континууму.

Учитывая точные операции в процессе преобразований
(кроме отмеченной асимптотики) можно считать, что переход от

уравнения Больцмана к уравнению Чепмена-Энскога осущес-
твлен без упрощений.

Таким образом уравнение Чепмена-Энскога не позволяет
найти решение уравнения Больцмана - плотность распределе-
ния, но позволяет преобразовать уравнение Больцмана в фено-
менологические уравнения сохранения.

Попытки аналитического решения уравнения Больцмана
Существует приближенное решение кинетического уравне-

ния Больцмана с помощью полиномов Сонина [6]. Как было ус-
тановлено, что ввиду сложности закона взаимодействия моле-
кул, определяющего функции в интеграле столкновений, уравне-
ние Больцмана, по существу, не может даже быть записано для
конкретных газов в точном виде.

В связи с этим в кинетической теории газов приобретают
особое значение достаточно эффективные методы приближен-
ного решения уравнения Больцмана. Один из примеров такого
решения используется в применении его к одноатомному газу.
Рассматривается задача о теплопроводности. Не вникая глубо-
ко в подробности, отметим, что вначале записывается линеари-
зованное уравнение. Затем вводится линейный оператор и
выстраивается интеграл столкновений:

Эффективный метод приближенного решения основан на
разложении искомых функций по полной системе взаимно-орто-
гональных функций, в качестве которых особым удобством обла-
дают полиномы Сонина.

Эти функции определяются формулой:

Эти функции обладают свойством ортогональности, что яв-
ляется удобным при преобразованиях самого уравнения Больц-
мана.

Хотя линеаризация сильно упрощает интегро-дифференци-
альное уравнение Больцмана, тем не менее, сами выкладки дос-
таточно трудоемки и сложны.

Решения даже линейных интегральных уравнений в настоя-
щее время еще не могут быть получены в виде конечных соотно-
шений, либо квадратур.

Они практически всегда могут быть получены, как было уже
отмечено лишь в виде бесконечных рядов, например, с помощью
полиномов Сонина.

Такая конструкция имеет следующее представление

В силу сложности самих полиномов на практике всё равно
ищут приближенные функции.

Для нахождения достаточно точных приближенных решений
часто используют вариационные методы, то есть сводят прибли-
женное решение каждого интегрального уравнения к нахожде-
нию минимума.

Пример с применением полиномов Сонина является чисто ил-
люстративным. Как видно, такое упрощение решения задачи тоже
весьма непривлекательно. Оно лишь демонстрирует возможности
использования различных свойств функций и полиномов.

Уравнение равновесия
Уравнения Больцмана справедливы для случая, когда газ

находится в каждой точке объёма в состоянии локального рав-
новесия. При полном термодинамическом равновесии уравне-
ние Больцмана имеет вид, когда правая его часть равна нулю
(многократный интеграл равен нулю). В этом случае справедли-
во соотношение:

f 0i
(1)’f 0j

(1)’ - f 0i
(1)f 0j

(1) = 0.

∑ϑ
j=1n iψ i + ∑ϑ

j=1n iψ ivi -∑ϑ
j=1n i[( )+ (v i         ) + (              )] =

∂

∂τ

∂

∂τ

∂ψ i

∂τ

∂ψ i

∂τ 

∂ψ i

∂v

x i

m i

=     ∑ϑ
j=1∑ϑ

j=1∫∫∫ ∫(ψ i +ψ j - ψ i' - ψ j' )(fi' fj' - fifj)Ωbdbdε (dvi)(dvj).
1

4

∂ρ

∂τ
+ divρv0 = 0 - уравнение неразрывности;

∂v0

∂τ
ρ[        +(v0        )v0] =        +      τ +∑ϑ

j=1n ix i - уравнение импульса;
∂

∂r

∂P

∂r

∂

∂r

∂V

∂τ
ρ[       +(v0        )V ] = -       q - pdivv0 +τ v0 +∑ϑ

j=1n i(x iv i) -
∂

∂r

∂

∂r

∂

∂r

уравнение 
энергии;

p

ρ
= RT ( +        + ... +         ) - уравнение состояния.

C1

M1

C2

M2

C V

MV

f0(v ) =                 e -βv .
Nβ 3/2

m2π 3/2

2

Sr
m(x ) =        e xx -r               e -xx r+m.

1

m !

d m

d xm

Sn
m(w i

2) =∑m
k=0 (w i

k)k .
(-1)k(m+n )m-k

(m -k)!k!

∼ ∼



Сложность уравнения Больцмана еще не дает оснований
для пессимизма. Оно является мощнейшим инструментом для
анализа процессов, связанных с переносными свойствами, таки-
ми как диффузия, вязкость и теплопроводность. Для плазмы еще
и электропроводность.

Уравнение Больцмана является сложным интегро-диффе-
ренциальным уравнением в частных производных. Кроме того,
интеграл столкновений зависит от конкретной системы, от типа
взаимодействия между частицами и от других факторов.

Нахождение общих характеристик неравновесных процес-
сов (кинетических процессов) весьма непростое дело. Однако
известно (как мы и показали), что в состоянии термодинамичес-
кого равновесия интеграл столкновений равен нулю.

Действительно, в состоянии равновесия в однородной систе-
ме при отсутствии внешних полей (сил) все производные в левой
части уравнения Больцмана равны нулю, поэтому интеграл столк-
новений тоже должен равняться нулю. Основным приложением
равновесного уравнения Больцмана является равновесное расп-
ределение Максвелла по скоростям f 0(v ). Вторым важным прило-
жением является распределение Больцмана по энергиям.

Уравнение Бхатнагара-Гросса-Крука (BGK-model)
Одним из признанных решений уравнения Больцмана явля-

ется решение вблизи точки равновесия функции распределения
[6]. Другими словами, ищется решение вблизи распределения
Максвелла. При этом используется метод малых отклонений, а
сама функция представляется в виде суммы равновесной функ-
ции и функции её приращения:

f = f0(v ) + f1,
где f 0(v ) - равновесная функция распределения, которая за-

висит только от скорости частиц. Эта функция известна из тер-
модинамики, а f 1 - заведомо имеющая небольшое отклонение
от равновесного значения.

Кинетическое уравнение Больцмана является интегро-диф-
ференциальным уравнением первого порядка по времени и опи-
сывает необратимый переход системы из некоторого начально-
го неравновесного состояния с функцией распределения в ко-
нечное равновесное состояние с наиболее вероятной функцией
распределения. 

В этом случае можно разложить интеграл столкновений в
ряд Тейлора относительно функции f1 и записать его в виде:

где τрел - время релаксации.
Такое приближение было названо приближением времени

релаксации или моделью интеграла столкновений Бхатнагара-
Гросса-Крука (BGK-model).

Время релаксации, входящее в уравнение Больцмана, зави-
сит от скорости частиц, а следовательно, и энергии. Время ре-
лаксации можно рассчитать для конкретной системы с конкрет-
ными процессами рассеяния частиц.

Уравнение Больцмана в приближении времени релаксации
можно записать:

Или в развернутом виде:

Новые преобразования и решения
В работах [7, 8, 9] было показано, что любой процесс насы-

щения можно представить через универсальную функцию. Вид
этой функции для разных процессов в безразмерном виде оста-
ется одним и тем же, он - универсален.

Функция изображена на рис. 1. и отображает следующие об-

ласти: область индукции, когда процесс только подготавливается,
но еще не идет (интервал [0; 0,1]). Область быстрого нарастания
процесса насыщения, когда условия подготовлены и процесс на-
чался [0,1; 0,2]. Интервал [0,2; 0,4] - стабилизация процесса (ли-
нейный участок) и интервал [0,4; 1] - завершение процесса насы-
щения. Интервал [0; 1] является периодом релаксации. За это
время процесс достигает состояния равновесия.

Процесс насыщения, по существу, является процессом пе-
рехода от одного равновесного состояния в другое, наиболее
вероятное. Причем начальное равновесие может быть наруше-
но путем внешних воздействий на систему. Система может быть
выведена из положения равновесия тремя способами. Для плаз-
мы - их четыре. За вывод системы из равновесия отвечают коэф-
фициенты переноса. Если в систему, уравновешенную по опре-
деляющим параметрам, сделать дополнительный вброс моле-
кул, то есть в том же объёме увеличить их общее количество, тем
более со своими локальными скоростями, то равновесие нару-
шится. Пойдет процесс внутренних течений (токов), который по
прошествии процесса релаксации вновь приобретет равновес-
ное состояние. Важным параметром будет коэффициент диффу-
зии. Если в систему добавить дополнительной энергии, напри-
мер, подогреть газ или его охладить, то равновесный процесс
так же нарушится. Появятся токи - внутримолекулярное движе-
ние. Новое равновесное состояние состоится после прохожде-
ния тепловой релаксации. Коэффициент теплопроводности бу-
дет здесь играть определяющую роль. Третьим фактором будет
импульс (вязкость). Если частицы как-то разогнать или затормо-
зить, также начнутся внутренние токи в системе. Такой же про-
цесс, при лидирующем параметре электропроводность, может
начаться в плазме.

Эти внутренние токи называются энтропийными [10], и они
определяют все переносные свойства системы: диффузию, вяз-
кость, теплопроводность и электропроводность в случае плазмы.

Закон ψ (ξ ) математическим образом представляется в сле-
дующем виде:

Здесь и функция, и аргумент являются безразмерными пара-
метрами. Причем для каждого процесса они будут свои. Если
применить этот закон к случаю релаксации в молекулярной ки-
нетике, то есть для решения уравнения Больцмана, то величи-
ну ξ можно представить как отношение времени процесса ко
времени релаксации τрел.

Общий процесс релаксации может быть записан с учетом
равновесной функции распределения Максвелла f 0:

f = f 0 ⋅ψ (ξ ) .
Равновесие после его нарушения по той или иной причине

наступит при ψ (ξ ) = 1.
Тогда, по аналогии с приближением времени релаксации,

уравнение Больцмана можно записать в следующем виде:

наука
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Рис. 1 Нормальная функция насыщения
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Поделив левую и правую части уравнения на плотность
распределения, получим: 

Вводя безразмерное время ξ = t/τрел , уравнение преобра-
зуем к виду:

Умножая левую и правую части уравнения на константу
Больцмана со знаком минус, получаем:

В скобках слева замечаем статистическую энтропию s:

С учетом числа Авогадро и молекулярной массы, переписы-
ваем уравнение для термодинамической энтропии Клаузиуса
относительно газовой постоянной S/Rµ :

Далее раскрываем содержание функции ψ и записываем
очевидное равенство:

где SТ - связанная энергия, а RµТ - большой потенциал.
Интегрирование по безразмерному времени дает зависи-

мость по безразмерной энтропии в виде:

Значение константы интегрирования с приближением к сос-
тоянию равновесия быстро стремится к нулю. На графиках (рис. 2,
3, 4) видно, что если это условие выполняется в интервале разме-
ром 0,01 от положения равновесия, то при дальнейшем прибли-
жении к точке равновесия (0,001), постоянная интегрирования
практически исчезает. В этом случае решение стремится к равно-
весному, а энтропия к газовой постоянной. И тогда справедлива
связь времени релаксации с энтропией: 

Таким образом, в результате исследований было достигну-
то следующее.

1. Проведен анализ уравнения Больцмана и возможных ме-
тодов его решения. Установлено, что аналитическое решение
сопряжено с огромными математическими трудностями.

2. В релаксационном приближении к равновесию записан
новый вариант уравнения Больцмана через энтропию.

3. Получена аналитическая зависимость времени релакса-
ции от энтропии.                                                                         

наука
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А в и а ц и о н -

ные, судовые,
энергетические, и
другие газотур-
бинные двигатели
и установки давно
и прочно вошли в
нашу жизнь. Но
этому предшест-
вовал самоотвер-
женный труд и
жизненный подвиг
пионеров-первоп-
роходцев. Одним
из них был Заслу-
женный деятель
науки и техники
РСФСР, д.т.н.,
профессор МВТУ
- МГТУ им.
Н . Э . Б а у м а н а

Владимир Васильевич Уваров, вся созидательная энергия ко-
торого до конца жизни была отдана газовой турбине.

Начальной искрой послужил доклад профессора Л.К. Рам-
зина о газовой турбине Г. Хольцварта, с которым он 100 лет
назад выступил в МВТУ. А пламя зажег профессор Н.Р. Бри-
линг, который в 1925 г. вручил молодому преподавателю МВТУ
В.В. Уварову книгу Маковского "Опыт исследования турбин
внутреннего сгорания", предложил (по совместительству) ра-
ботать с ним по газовым турбинам.

В период 1925-1930 гг. небольшой лабораторией "Газо-
вая группа" под научным руководством Н.Р. Брилинга был вы-
полнен комплекс расчетно-аналитических и эксперименталь-
ных исследований с оптимистическими результатами, суть ко-
торых сводилась к следующему:

* несмотря на относительно успешный результат внедрения
турбины периодического сгорания цикла V = Const более перс-
пективной является газовая турбина цикла P = Const;

* из-за низких КПД турбины и компрессора (тех лет) темпера-
тура перед турбиной должна быть не менее 1500К, а лопатки тур-
бины должны охлаждаться.

В силу обстоятельств в 1930 г. Н.Р. Брилинг от работы ото-
шел, и дальнейшее судьбы газовой турбины постоянного давле-
ния сгорания передается В.В. Уварову. Будучи реалистом послед-
ний понимает, что для продолжения работ необходим заинтере-

сованный заказчик и поддержка
промышленности. И эту подде-
ржку следует искать в авиации,
которой требуется мощный, с
малой удельной массой высот-
ный двигатель. В результате
встречи с начальником Главно-
го управления авиационной
промышленности С.О. Макаро-
вским, оценившим большое бу-
дущее газотурбинного двигате-
ля работы по двигателю получи-
ли поддержку. 

В связи с началом реально-
го проектирования с 1930 г.
дальнейшие работы из МВТУ

переносятся во Всесоюзный теплотехнический институт (ВТИ), где
под руководством В.В. Уварова и по его проекту начинается раз-
работка авиационного двигателя ГТУ-3 мощностью 1100 кВт с
температурой газа перед турбиной 1473К. Фактически работа
начиналась "с нуля": отечественный опыт отсутствовал, а иност-

ранный показы-
вал как не нужно
делать.

Г л а в н ы й
к о н с т р у к т о р
В.В. Уваров пред-
ложил целый ряд
оригинальных ре-
шений, главные
из которых:

* для повышения эффективности процесса сжатия превратить
центробежный компрессор в турбинный: самый неэффективный
элемент компрессора - лопаточный диффузор превратить в рабо-
чие лопатки радиальной турбины с передачей её работы на вал
пропеллера; 

* камеру сгорания сделать противоточной с воздушным ох-
лаждением стенок жаровой трубы; 

* применить пароводяное охлаждение рабочих лопаток тур-
бины. Каналы в лопатках глухие с самоциркуляцией некипящей во-
ды в канале (открытый термосифон в поле ускорения, превышаю-
щее земное в 30 000...50 000 раз), образованием "зеркала" не
кипящей воды на радиусе чуть ниже радиуса входа в канал и её
последующее испарение - парообразование с зеркала. Для под-
держания стабильным радиуса зеркала на всех тепловых режи-
мах требовалось согласовать баланс "подача воды - отвод пара".
Была использована саморегулируемая система. Кольцевая по-
лость под зеркалом воды регулирующим диском разделялась на
полость подачи воды и полость отвода пара. Вода подавалась
помпой в левую часть кольцевой паровой полости , а пар из пра-
вой кольцевой полости удалялся самотеком под давлением пара
в кольцевой полости. При расчётном радиусе диска во всей коль-
цевой полости поддерживается расчетное давление пара. При
внезапном увеличении тепловой нагрузки на лопатки жидкое
кольцо интенсивно испаряется, радиальный зазор возрастает,
противодавление в тракте подачи воды уменьшается, и помпа ав-
томатически переходит на режим увеличенной подачи воды. При
уменьшении тепловой нагрузки кольцевой зазор увеличивается,
противодавление уменьшается, помпа автоматически переходит
на режим увеличенного расхода. Поначалу сопловые аппараты
охлаждались также водой, а в дальнейшем были разработаны ло-
патки с внутренним воздушным охлаждением.

Отдельно следует отметить, что частота вращения воздушной
радиальной турбины была примерно в три раза меньше частоты

вращения ротора
компрессора (явле-
ние пневматичес-
кой редукции), что
позволяло упрос-
тить редуктор пере-
дачи мощности на
вал пропеллера. 

личность

Все знают: "это” сделать невозможно . Все знают: "это” сделать невозможно . 
Но вот приходит упрямец, Но вот приходит упрямец, 
который  не верит в такие запреты. который  не верит в такие запреты. 
Он-то и делает открытие.Он-то и делает открытие.

Альберт ЭйнштейнАльберт Эйнштейн

ПервопроходецПервопроходец
Памяти Владимира Васильевича Уварова Вадим Леонидович Иванов

Схема ГТУ-1

Чертёж ГТУ-3
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В 1938 г. двигатель был
изготовлен на Коломенском
паровозостроительном заво-
де, где далее прошли его ус-
пешные испытания.

Двигателю в металле
предшествовала огромная
работа. С 1932 г. в МВТУ и
ВВИА им. Жуковского для не-
большой группы студентов и
с л у ш а т е л е й а к а д е м и и
В.В. Уваров начинает препо-
давать разработанный им
курс "Газовые турбины". При этом студенты и слушатели акаде-
мии вовлекаются в работы по двигателю: участвуют в расчетно-
теоретических и экспериментальных работах (испытаниях пол-
норазмерных моделей одноступенчатой ГТУ-1, двухступенчатой
ГТУ-2). Их индивидуальная работа одновременно является учеб-
ным заданием и плановой работой лаборатории. К примеру,
учебным заданием студента В.Х. Абианца является исследова-
ние влияния радиального зазора на эффективность газовой тур-
бины, а темой дипломного проекта - "Газовая турбина для само-
лета Максим Горький". 

После защиты дипломных проектов выпускники пополняют
творческий коллектив лаборатории, становясь на многие годы
коллегами и сподвижниками своего учителя. В 1935 г. публикуется
монография В.В. Уварова "Газовые турбины", основанная на сте-
нограмме его лекций в ВВИА им. Н.Е. Жуковского и МВТУ им. Ба-
умана, опыте создания газотурбинного двигателя, ставшая на
многие годы первым в стране учебником по газовым турбинам.

С 1940 г. работы по двигателю переносятся в ЦИАМ, где
под руководством В.В. Уварова создается Лаборатория высоко-
температурных авиационных двигателей, государственное зада-
ние которой: турбовинтовой двигатель мощностью 740 кВт с
температурой газа перед турбиной 1473К; конструктивное ис-
полнение - в летном варианте. После вынужденного перерыва
военных лет (1941-1944 гг.) в ЦИАМ были изготовлены опытные
двигатели Э-3080. Их испытания подтвердили надежность рабо-
ты и эффективность всех узлов двигателя и системы охлаждения
высокотемпературной турбины. 

Следующей разработкой В.В. Уварова, тогда Главного
конструктора московского авиационного завода № 41, стал тур-
бовинтовой двигатель Э-3081, успешные длительные испытания
которого состоялись в 1948 г. Это был первый в мире работаю-
щий высокотемпературный ТВД мощностью 2200 кВт с температу-
рой газа перед турбиной 1473К. 

В 1949 г. решением МАП дальнейшие работы по двигателю
были прекращены. Стране требовались околозвуковые, сверх-
звуковые самолеты с ТРД. Время ТВД наступит позже, когда пот-
ребуются мощные ТВД для военно-транспортной и гражданской
авиации. 

**********
Для Владимира Василь-

евича 1930-1949 гг. были
успешными, но далеко не
простыми. В 1934 г. его ра-
боты по газовой турбине с
винтом (тогда термина ТВД
ещё не существовало) полу-
чили одобрение и поддерж-

ку НТС ЦИАМ. Но та же работа на заседании Совета труда и
обороны, с участием военных и конструкторов авиационных
поршневых двигателей, получила двоякую оценку: военные - На
Ура! - это высотная и скоростная авиации, а именитые конструк-
торы - с явным неодобрением. Их мнение выразил А.Д. Чаромс-
кий, назвавший В.В. Уварова фантастом, а газовую турбину ма-
лопригодной для авиации. Так было…

А так распорядилось время: 
* Под руководством В.В. Уварова в ЦИАМ была создан От-

дел № 8 высокотемпературных авиационных двигателей, ядро на-
учного коллектива которой составили ученики В.В. Уварова, име-
на которых войдут в историю развития отечественного газотурбо-
строения и реактивной авиации: М.И. Востриков, Я.Т. Ильичев,
Б.А. Уваров, В.Х. Абианц, А.А. Лакштовский, О.И. Голубева,
А.Г. Романов, В.Е. Михальцев, А.Ф. Пронкин, С.М. Шляхтенко,
Г.Ю. Степанов. На многие годы ЦИАМ станет лидером отечест-
венного высокотемпературного газотурбостроения. 

* В годы работы в ЦИАМ В.В. Уваровым были решены многие
проблемы газотурбинных двигателей: разработаны высотные ха-
рактеристики авиационного ТВД; обосновано оптимальное расп-
ределение тяги ТВД между винтом и реактивным соплом; дополне-
ны теоретические основы гидродинамики лопаточных аппаратов
газовых турбин, положены начала аналитического расчета тем-
пературного поля турбинной лопатки с внутренним охлаждением
и многие др., опубликованные в Трудах ЦИАМ. Его работа "Про-
филирование длинных лопаток паровых и газовых турбин" (Труды
ЦИАМ, 1945 г., № 129) получила признание в стране и мире.

С 1949 г. В.В. Уваров возглавил кафедру № 341 (Воздушно-
реактивные двигатели) созданного в 1948 г. факультета № 34 (Ре-
активная техника). Поддерживая тесные контакты с авиационным
газотурбостроением, он сосредоточился на совершенствовании
стационарных и транспортных газотурбинных установок и двига-
телей, их широком внедрении в разные отрасли народного хозяй-
ства страны. В этот же период им были подготовлены несколько
тысяч инженеров, ученых высшей квалификации, руководителей
КБ и НИИ, а также инженеров и ученых для ряда стран мира.

***********
* Следует отметить научную добросовестность В.В. Уварова,

его бескомпромиссность в решении не только научных, учебных,
но и жизненных проблем: 

* Широко известна его позиция при осуждении директора
ВТИ профессора Л.К. Рамзина, когда весь коллектив ВТИ голосо-
ванием "ЗА" поддержал обвинение при одном воздержавшимся.
Это был В.В. Уваров, попросивший объяснить суть обвинения и не
получивший удовлетворительного ответа. Лично для него это мог-
ло закончится плачевно. 

* В 1938 г. В.В. Уваров, не обращая внимание на отрицатель-
ные заключения больших ученых и авторитетных организаций
поддержал и отстоял проект тогда еще мало кому понятного тур-
бореактивного двигателя (ТРД). В результате в 1940 г. автор про-
екта А.М. Люлька приступил к созданию первого в стране ТРД (от-
метим - проект ТРД был конкурирующим проекту В.В. Уварова).
А.М. Люлька всегда считал В.В. Уварова крестным отцом своих
двигателей. 

* В 1951 г. при выполнении поручения И.В. Сталина по созда-
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нию мощного ТВД НК-12 для дальнего бомбардировщика А.Н. Ту-
полева на предприятии Н.Д. Кузнецова была создана газовая
турбина с чрезвычайно высоким (по тому времени) КПД. Одна из
ведущих Научных организаций авиационной промышленности
расчетами показала неправдоподобность такого результата,
фактически обвинив кузнецовцев в фальсификации результатов.
Для разрешения конфликта МАП направил в Куйбышев автори-
тетную комиссию во главе с В.В. Уваровым; в комиссию вошли и
представители упомянутой выше организации. 

Инженер, профессор В.В. Уваров всегда очень бережно от-
носился к цифре - главному "продукту" инженерного труда. На
протяжении недели были перепроверены все протоколы экспери-
ментов, корректность постановки эксперимента и его обработки,
точность измерительной аппаратуры. Вывод высокой комиссии:
НИКАКОГО КРИМИНАЛА НЕТ. 

...Ошибка обнаружилась в расчетах научной организации.
Многолетний опыт работы Владимира Васильевича в авиаци-

онной промышленности отразился на стиле работы кафедры,
кредо который стало: "инженеров-газотурбинистов должны гото-
вить преподаватели, знающие газовые турбины не по учебникам,
а по металлу, имеющие опыт создания и испытания элементов
двигателя". Поначалу лекторами основных дисциплин кафедры им
были приглашены (по совместительству) специалисты из НИИ и
КБ. Например, теория ВРД - М.М. Бондарюк (НИИ 1), газовые тур-
бины - В.Х. Абинац (ЦИАМ), авиационные ГТД - П.К. Казанджан
(ВВИА им. Н.Е. Жуковского). 

При кафедре создаются инженерно-исследовательская груп-
па и лаборатория, устанавливаются связи с промышленностью.
По результатам НИР защищают кандидатские диссертации пер-
вые штатные преподаватели В.С. Бекнев, Н.Д. Грязнов,
Ю.М. Пчелкин, А.П. Чернобровкин. В 1954 г. в Центральном лек-
тории Всесоюзного общества по распространению политических
и научных знаний В.В. Уваров выступает с лекцией "Газовые тур-
бины", которая привлекла внимание не только специалистов из
разных городов страны, но и студенческую молодежь. Изданная
огромным тиражом стенограмма лекции мгновенно становится
библиографической редкостью. В лекции был представлен анализ
активного развития ГТД для авиации, а также прогноз развития
(задержавшихся в развитии) энергетических, транспортных, газо-
турбинных установок замкнутого цикла на ближнюю и дальнюю
перспективу. Жизнь показала, что профессор не ошибался. 

В 1955 г. совместно с Коломенским тепловозостроительным
заводом в МВТУ началась разработка проекта первого отечест-
венного газотурбовоза на жидком топливе мощностью 2600 кВт
в одновагонном исполнении (это принципиально важно для ж.д.).
Главным конструктором газотурбовоза был знаменитый
конструктор отечественных паровозов Л.С. Лебедянский, а Глав-
ным конструктором ГТД В.В. Уваров. Выбор МВТУ, как соисполни-
теля проекта был не случайным. В начале 1950-х кафедра приня-
ла участие в разработке концептуального проекта газотурбово-
за на пылеугольном топливе: были разработаны и прошли стен-
довые испытания вихревая пылеугольная камера сгорания с сис-
темой топливоподачи, турбоциклонный агрегат очистки продук-
тов сгорания от эрозионно опасной пылезольной взвеси, оптими-
зировано входное устройство компрессора, охлаждаемый диф-
фузор выхлопного тракта и др.

В работе над проектом коломенского газотурбовоза участ-
вовал не только весь персонал кафедры и конструкторы-паровоз-
ники, но и студенты старших курсов. В ходе совместной работы и
специальных лекций происходила переквалификация паровозни-
ков в газотурбинисты. Одновременно в рамках НИР кафедры
шли разработки более экономичных высокой мощности газотур-
бовозов. Три созданных в 1959 г. газотурбовоза более 15 лет ус-
пешно эксплуатировались на южной железной дороге (на них так-
же проходила эксплуатационная практика студентов кафедры). 

Малая удельная масса ГТД, как и в авиации играет важную
роль для железной дороги - нагрузка "на ось" подвижного соста-
ва не должна превышать 20 т на ось. При максимальном числе

осей единицы подвижного состава (две трехосные тележки) масса
газотурбовоза в одновагонном исполнении не должна превысить
120 т. В.В. Уваров доказывал, что можно создать газотурбовоз
мощностью 8...10 МВт. Ему опять не верили - называли фантас-
том. А ныне на Свердловской железной дороге газотурбовоз
ГТВ-002 на сжиженном природном газе водит стовагонные грузо-
вые составы. (Впервые идея создания газотурбовоза была им оз-
вучена на Заседании секции теплотехников МВТУ в 1925 г.).

В 1957 г. приказом МВ и ССО СССР под руководством про-
фессора В.В. Уварова в МВТУ создается одна из первых в стране
Проблемная лаборатория "Турбостроение", основные направле-
ния работы которой : 

* энергетические ГТУ большой мощности, транспортные ГТД,
комбинированные ГТУ-ПТУ, ГТУ замкнутого цикла с ядерным ре-
актором, ЗГТУ космических летательных аппаратов, МГД-уста-
новки разного назначения;

* развитие и совершенствование систем охлаждения газовых
турбин и тепловой защиты других энергообъектов. 

Главной, в шлейф которой вошли все другие работы - это
энергетические ГТУ большой мощности. Было очевидно, что ГТУ
мощностью 25...40 МВт не конкурентоспособна в большой тепло-
энергетике; требовались энергоустановки мощностью свыше
200 МВт при КПД не ниже 35...36 %. Регенеративный цикл Г.И. Зо-
тикова не давал ключа: пропустить большой объём высокотемпе-
ратурного газа атмосферного давления через регенератор не
представляется возможным.

В.В. Уваров доказал возможность создания ГТУ мощностью
200 МВт и выше с КПД уровня 40 % при температуре газа перед
турбиной, даже не требующей охлаждения лопаток. Опираясь на
анализ цикла Карно, регенеративного цикла Г.И. Зотикова, опыт
эксплуатации энергетических ГТУ регенеративного цикла он пред-
ложил безрегенеративный изотермно-адиабатный цикл, дающий
максимальное приближение к КПД цикла Карно. 

В его обоснование положен простой пример. При отноше-
нии температур цикла (ТMAX / ТMIN) = 1200/300 уже при давлении

Р (7-8) температура конца адиабатного процесса сжатия в реаль-
ном компрессоре дос-
тигает максимальной
температуры цикла;
продолжать процесс
сжатия до давления
Р (3-5) бессмысленно!
Теоретический изоте-
рмно-адиабатный цикл
Уварова (1-2-7-8-9-10-
1) лишен этих недостат-
ков. Последователь-
ность (1-2) - изотерм-

ный процесс сжатия с отводом теплоты; (2-7) - адиабатный про-
цесс сжатия; (7-8) - изобарный процесс с подводом теплоты; (8-9) -
изотермный процесс расширения с подводом теплоты; (9-10) -
адиабатный процесс расширения до атмосферного давления;
(10-1) - изобарный процесс охлаждения в атмосферной среде
(цикл разомкнутый).

Пунктиром показаны процессы адиабатного сжатия (2-7) и
адиабатного процесса расширения (9-11) в реальных компрессо-
ре и турбине. 

Теоретические циклы Карно 1-2-3-4-1, Зотикова (при стопро-
центной регенерации) 1-2-5-6-1, Уварова 1-2-7-8-9-10-1 имеют
равные КПД и удельную работу цикла. Но мощность ГТУ цикла
Зотикова ограничена пропускной способностью регенератора
(объём высокотемпературного газа атмосферного давления) . Те-
оретический цикл Уварова ( изотермный отвод тепла при сжатии
и затем адиабатном сжатии, изотермном процессе расширения с
подводом тепла и заключительным адиабатном расширении поз-
воляет создать безрегенеративную ГТУ большой мощности (про-
цесс охлаждения 10-1 происходит в окружающей атмосфере, а
не в регенераторе (цикл разомкнутый).
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Впервые свойства изотермно-адиабатного цикла им были оз-
вучены на одной из конференций ОТН АН СССР - но понимания
не получили. В одном из докладов на последующих конференциях
по газовым турбинам он говорил: "Удивительно, почему на такой
своеобразный цикл Карно никто раньше не обратил внимания".

Реалист В.В. Уваров понимает, что для преодоления непони-
мания и отторжения ГТУ большой мощности нужно "бить во все
колокола". 06.01.1959 г. в газете "Правда" коллектив кафедры
опубликовал статью "Газовые турбины - в народное хозяйство", а
также статью в журнале "Теплоэнергетика" (№10, 1959 г.). Публи-
кации вызвали отклик и в иностранных журналах.

В результате Правительство поручает Харьковскому турбо-
генераторному заводу им. С.М. Кирова разработать проект
ГТУ-200-750 по схеме МВТУ.

Результатом совместной работы двух коллективов (1965-

1966 г.) был создан технический проект энергетической ГТУ боль-
шой мощности. Проектные расчеты показали, что при Т = 770 °С
и расходе воздуха через компрессор низкого давления 453 кг/с
достигается КПД на клеммах электрогенератора 39,9 % и мощ-
ность194 000 кВт, удельная металлоемкость 3,7 кг/кВт. Расчетами
института Теплоэлектропроект показали, что газотурбинная
электростанция мощностью 1200 МВт, укомплектованная шестью
ГТУ-200-750 по сравнению с паротурбинной на базе шести паро-
турбинных установок К-200-130 дешевле на 20…25 млн руб., при
стоимости последней 85 млн руб.

Хотя и не реализованный в металле проект ГТУ-200-750 дока-
зал всему миру состоятельность ГТУ для большой энергетики.

Прошло пятьдесят лет, и на мировом рынке представлены энерге-
тические ГТУ мощностью 593 МВт с КПД 42,8 %, расходом возду-
ха через компрессор 1051 кг/с, удельной массой 0,838 кг/кВт
[SGT5 9000HL, 2017]. По облегченной схеме изотермно-адиа-
батного цикла (двухступен-
чатое сжатие с промежу-
точным охлаждением, двухс-
тупенчатое расширение с
одной промежуточной ка-
мерой сгорания) работают
ГТУ-100-750 АО ЛМЗ и
японская AGTJ-100A. 

В.В. Уваров высоко
поднял факел газовых турбин, искры которого разлетелись по
всему миру: сработал его крылатый лозунг: "Больше дерза-

ний, меньше проторенных дорог ! ". 
Владимир Васильевич также положил

начала работ кафедры по космосу, ЗГТУ с
ядерным реактором, МГД-генератором. В
лаборатории кафедры были введена первая
в стране экспериментально-исследователь-
ная ЗГТУ космического назначения неболь-
шой мощности (попутные работы по анод-
ной защите газопроводов), работы с ОКБ
им. Африкантова по ГТУ замкнутого цикла
для высокотемпературного газоохлаждае-
мого ядерного реактора на гелии, работы
по совершенствованию систем охлаждения
высокотемпературных газовых турбин и др. 

После себя Владимир Васильевич оста-
вил богатое наследство, бисером рассыпан-
ное по его статьям и докладам. Писать мо-
нографии у него не хватало времени. 

В 1970 г. он опубликовал вторую в сво-
ей жизни книгу "Газовые турбины и газотур-
бинные установки", в предисловии к которой
написал: " … книгу можно рассматривать как
совместный труд автора с огромным числом

его учеников, которые получили свои дипломы за более чем соро-
калетний период его работы в МВТУ. … В зависимости от вопро-
сов, которые возникали в процессе практической и учебной ра-
боты, приходилось дополнять те или иные разделы теории газовых
турбин…". Эта книга Владимира Васильевича - кладезь мудрости,
которую можно рекомендовать читать не только молодому поко-
лению студентов и инженеров, но убеленных сединами специа-
листам.

Таким был Владимир Васильевич Уваров: пионер-первопро-
ходец, инженер, ученый, педагог, изобретатель и эксперимента-
тор, видящий за горизонтом то, что было недоступно глазу других,
Большой Человек, УЧИТЕЛЬ. 

Характеризуя титанический труд В.В. Уварова академик
Б.С. Стечкин сказал так: "Владимира Васильевича не увенчали
государственными премиями и академическими званиями, но все
мы ценим его труды, его необыкновенную эрудицию, энтузиазм и
бескомпромиссность. Только такие люди достигают новых ре-

зультатов в науке и технике".
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В данной статье представлены материалы по физике испарения жидкостей во внешнюю газообразную среду или
вакуум. Раскрыты процессы испарения за счет нагревания, а также холодным способом - механическим
расширением, приводящим к разрыву молекулярных связей в жидкости - кавитации. Исследование процесса
кавитации особенно актуально для обеспечения надёжной работы гидравлических турбин ГЭС, гребных винтов
судов, гидронасосов и т.д.
This article presents materials on the physics of evaporation of liquids into an external gaseous medium or vacuum. The
processes of evaporation due to heating, as well as by the cold method - mechanical expansion, leading to the rupture of
molecular bonds in a liquid - cavitation, are disclosed. The study of the cavitation process is especially important for ensur-
ing reliable operation of hydraulic turbines of hydroelectric power plants, propellers of ships, hydraulic pumps, etc.
Ключевые слова: сплошная среда, испарение, кавитация, термодинамическая фаза, реальный газ.
Keywords: continuous medium, evaporation, cavitation, thermodynamic phase, real gas.
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Процесс испарения жидкостей может быть причислен к фи-
зической кинетике, так как основан на изучении движения моле-
кул и зависит от температуры. Разберёмся с самим понятием
“испарение”. Испарение - это процесс преобразования жидкос-
ти в газообразное состояние (если испаряется твердое тело - то
это сублимация). Итак, в поверхностном слое и в непосредствен-
ной близости от поверхности жидкости, действуют силы, кото-
рые, собственно, не позволяют покинуть молекулам объём жид-
кости. Но, благодаря тепловому движению, некоторая часть мо-
лекул имеет всё же достаточно большие скорости, чтобы прео-
долеть эти силы, удерживающие молекулы в жидкости, и поки-
нуть жидкость. Это явление - отлет молекулы от жидкости, и на-
зывается испарением. Оно наблюдается при любой температу-
ре, но его интенсивность возрастает с её увеличением. Если по-
кинувшие жидкость молекулы удаляются из пространства вблизи
поверхности жидкости, то в конце концов вся жидкость испарит-
ся. Если же молекулы, покинувшие жидкость, не удаляются, а
удерживаются и скапливаются в замкнутом объёме около пове-
рхности жидкости, то процесс развивается по-другому.

Процесс парообразования
Покинувшие жидкость молекулы образуют пар [1, 2]. Молеку-

лы пара, попавшие в область вблизи поверхности жидкости, сила-
ми притяжения втягиваются в жидкость. Таким образом, скорость
испарения уменьшается. Вспомним, что силы связи между молеку-
лами, которые удерживают их вместе или вблизи жидкой поверх-
ности являются Ван-дер-Ваальсовскими силами. Это силы либо
притяжения, либо отталкивания. Силы Ван-дер-Вальса создают до-
полнительное давление у поверхности, которое пропорционально
числу частиц, приходящихся на единицу площади поверхности гра-
ницы и силе, с которой каждая частица вблизи границы втягивает-
ся другими частицами. Ясно, что эта сила пропорциональна числу
частиц, которые участвуют в её создании. Число таких частиц, в
свою очередь, пропорционально концентрации частиц.

При дальнейшем увеличении плотности пара достигается та-
кая ситуация, когда число молекул, покидающих жидкость на неко-
торое время, равно числу молекул, возвращающихся в жидкость
за то же время. Наступает состояние динамического равновесия.
Пар в состоянии динамического равновесия с жидкостью называ-
ется насыщенным паром. Типичный вид изотерм (T = const, а коор-
динаты P и V ) представлен на рис. 1. Итак, на правой ветви и пра-
вее (АК) находится газ. Внутри штриховой кривой находится смесь
пара и жидкости (две фазы). На левой границе (СК) и левее - жид-
кость. Внутри купола (АКС), где вещество находится в состоянии
насыщенного пара, изотермы (линии с T = const) являются горизон-
талями, и с увеличением давления они сходятся в точку (К).

Это место, где исчезает разница между жидкостью и газом
или, иначе говоря, жидкость и газ имеют одинаковые физические
свойства.

Такое состояние называется критическим, а величины - Tкр, Pкр и
Vкр называются критическими температурой, давлением и объёмом.

Выше критической температуры газ не может быть превращен
в жидкость ни при каком давлении.

Выше критического давления Pкр изотерма Tкр разделяет газо-
образное и жидкое состояния вещества так, что в точках этой изо-
термы свойства фаз одинаковы.

Именно поэтому при пересечении этой изотермы происходит
непрерывный переход из газообразной фазы в жидкую.

Так как в двухфазной системе жидкость и пар находятся в ди-
намическом равновесии, то при данной температуре имеют впол-
не определенные, однозначные величины плотности и давления.

Давление называется давлением насыщенного пара P1 при
определенной температуре T1.

При увеличении температуры давление насыщенного пара
возрастает.

Пар называется насыщенным, потому что его нельзя "уплот-
нить" при той же температуре. При попытке "уплотнения" часть на-
сыщенного пара превращается в жидкость.

Именно этот процесс происходит в двухфазной системе при
изменении её объёма.

В двухфазной системе фазы находятся в равновесном состоя-
нии при одинаковой температуре. При увеличении объёма некото-
рая часть жидкости превращается в пар, но при этом для поддер-
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Рис. 1 Изотерма (T = const)



жания постоянной температуры системе извне необходимо сооб-
щать соответствующее количество теплоты.

Таким образом, для осуществления перехода из жидкой фазы
в газообразную, системе необходимо сообщать теплоту без изме-
нения температуры.

Эта теплота идет на изменение фазового состояния вещества
и представляется теплотой фазового превращения или скрытой
теплотой перехода. Скрытой потому, что при изменении удельно-
го объёма одновременно не меняется ни давление, ни температу-
ра, но изменяется четвертый параметр - энтропия. Ведь мы знаем,
что в идеальном случае, когда газ идеальный, энтропия превраща-
ется в газовую постоянную при условии равновесия. Но в анало-
гичных условиях, когда газ реальный, внутри купола равновесие не
реализуется. Процесс в этом месте сугубо неравновесный, а энт-
ропия - переменная величина.

Итак, устанавливаем важный факт:
Любой прямой фазовый переход (плавление, сублимация, испа-

рение) и любой обратный фазовый переход (кристаллизация, десуб-
лимация, конденсация) сопровождается сообщением или отдачей
тепла при постоянной температуре. Всё происходит без изменения
температуры и называется скрытой теплотой фазового перехода.

Скрытая теплота затрачивается на преодоление сил притяже-
ния или, иначе говоря, на компенсацию отрицательной потенци-
альной энергии притяжения между молекулами.

Очевидно, что с повышением температуры скрытая теплота
фазового перехода фиксированной массы вещества уменьшает-
ся, а при критической температуре она равна нулю.

Уравнение Клапейрона-Клаузиуса
С увеличением температуры давление насыщенных паров

увеличивается. Установим связь этих параметров в виде количест-
венных соотношений.

Эта связь пригодится нам в будущем для вычисления скорости
испарения жидкости. Итак, рассмотрим цикл Карно для паро-жид-
костной смеси (рис. 2).

На рисунке это две изотермы (горизонтальные линии) и две ади-
абаты. Почему Карно? Потому что, так решили авторы этого соот-
ношения - Клапейрон и Клаузиус. Не будем нарушать традицию.

Цикл рассматриваем бесконечно малый, что объясняет логич-
ность выбора Клапейрона и Клаузиуса. Ведь с помощью суммы
множества таких идеальных циклов можно описать общий реаль-
ный цикл.

На интервале температур T и (T + dT ) определим работу в
этом цикле: 

A = (V1 - V2) dP
и, следовательно, коэффициент полезного действия η опреде-

лим как отношение:

где L - скрытая теплота перехода в другую фазу данной массы
вещества.

С другой стороны, для цикла Карно коэффициент полезного
действия:

Сравнивая КПД, получаем

Это-знаменитое уравнение Капейрона-Клаузиуса. Оно свя-
зывает давление, при котором находятся в равновесии двухфазная
система, с температурой.

Другими словами, формула дает возможность рассчитать дав-
ление насыщенных паров в зависимости от температуры.

Величина скрытой теплоты испарения есть табличная величи-
на и определяется для каждой жидкости экспериментально.

Путем интегрирования этого обыкновенного дифференциаль-
ного уравнения можно определить прямую зависимость P (T ).

Найти температурную зависимость теплоты испарения можно
приближенно. При этом предположив, что к состоянию пара мож-
но прийти двумя путями.

Первый. Испарить жидкость при температуре T0 и нагреть пар
при постоянном давлении до температуры Т.

Тогда, затрачиваемая на моль энергия равна:
∆Q1 = L0 + Cp (T - T0),

гдеL0 - теплота испарения при температуре T0 и давлении на-
сыщенного пара P0.

Второй. Сначала нагреть жидкость от T0 до температуры Т, а
затем испарить её при этой температуре (обозначим L (Т )).

В этом случае затрачивается энергия:
∆Q2 = Cж (T - T0) + L (Т )

Из равенства ∆Q1 = ∆Q2 следует:
L0 + Cp (T - T0) = Cж (T - T0) + L (Т ),

L (Т ) = L0 + (Cp - Cж ) (T - T0 ).
Тогда уравнение Капейрона-Клаузиуса примет вид:

Молярным объёмом жидкости по сравнению с паром, ввиду
относительной малости, можно пренебречь (Vm2 << Vm1), а для па-
ра воспользуемся уравнением состояния идеальных газов, доста-
точно хорошо выполняющимся для перегретого пара.

Перегретым называется пар, температура которого превы-
шает температуру насыщенного пара. Такой пар еще называют
сухим и его уже можно считать газом.

Уточним, что газом является одна из "чистых" фаз вещества:
твердая, жидкость, газ и может быть плазма.

Если среда двухфазная, газ плюс жидкость, то это - пар, кото-
рый, как было установлено, бывает разный.

Воспользовавшись понятием газа (перегретого пара) полу-
чим:

Откуда:

И тогда 

Эта формула дает достаточно точные значения, которые сов-
падают с экспериментом.

Процесс испарения
Теперь, когда все подготовлено, займемся количественным

определением скорости испарения жидкостей. Задача ставится
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так: найти скорость испарения жидкости, то есть отношение мас-
сы жидкости, превращающейся в пар за промежуток фиксирован-
ного времени с фиксированной поверхности, с которой происхо-
дит испарение [3, 4]. При этом известны: давление насыщенных
паров и температура среды испарения.

Как было установлено раньше, между насыщенным паром и
жидкостью скорость испарения равна скорости конденсации. То
есть, устанавливается равновесие двух взаимно противополож-
ных процессов и утверждается, что их массовые скорости в том и
обратном направлениях равны.

Массовая скорость записывается, как было сказано выше, в
виде отношения массы, деленной на время и площадь. Такую ско-
рость еще можно назвать плотностью тока испарения (обратного
процесса - конденсации).

Размерность такого параметра имеет вид:

Будем считать, что скорости молекул в насыщенном паре
подчиняются распределению Максвелла. Вспомним его:

где f (V )dV = dP (V ) = dn/n ;

P - вероятность нахождения частиц в выбранном интервале;
k - константа Больцмана;
dn - число частиц в интервале скоростей dV ;
m - масса молекулы;
T - термодинамическая температура;
V - скорость молекулы.
Из распределения можно получить частоту вылетевших моле-

кул с поверхности, приходящихся на единицу площади [1/(м2с)]:

То есть:

где n 0 - концентрация молекул.
Тогда, массовая скорость вылета молекул с поверхности жид-

кости будет равна:

Далее, учитывая справедливость уравнения состояния иде-
ального газа, для случая равновесия молекул, можно записать
концентрацию в зависимости от термодинамических параметров:

где Pн - давление насыщенных паров.
С учетом того, что молекулярная масса пара выражается че-

рез число Авогадро как: M = m ⋅NA, а константа Больцмана связа-
на с универсальной газовой постоянной аналогичным образом, 
R = k ⋅NA, то окончательная формула для расчета массовой ско-
рости вылета молекул с поверхности жидкости примет вид:

В условиях равновесия скорость испарения равна скорости

конденсации и результирующая скорость испарения должна быть
равна нулю.

В неравновесных условиях скорость испарения равна равно-
весной скорости испарения при некоторой текущей температуре
и не зависит от скорости конденсации. В этом случае скорость
конденсации отличается от равновесной, то есть выполняется
идеальное уравнение Герца-Кнудсена:

Отношение от идеального уравнения учитывается вводом
безразмерного коэффициента аккомодации α . Его значения на-
ходятся в интервале [0; 1]. Единица - идеальный случай.

В общем случае понятие термической аккомодации было вве-
дено Кнудсеном для описания систем приближения равновесия
между поверхностью жидкости и молекулами падающие на неё и
покидающие её:

где TI и TR - средние крайние температуры падающих и отра-
женных молекул.

Коэффициент аккомодации через энергии падающих и отра-
женных молекул определяется аналогично:

Таким образом для расчета массовой скорости испарения
требуется знание прежде всего давления насыщенных паров для
сравнения с ним рабочего давления и в общем-то температуры.

Но сам процесс испарения может происходить и без влияния
температуры. Процесс расширения газа может происходить не
только термодинамическим способом. Газ можно расширить ме-
ханически.

Кавитация
Молекулярные связи можно разорвать с помощью известных

механических воздействий на жидкость [5, 6, 7]. Например, с по-
мощью кавитации.

Многие устройства в промышленности и в ракетной технике
построены на турбомашинном принципе. Это турбины, центро-
бежные насосы, циклоны, центробежные форсунки, гребные вин-
ты, и т.д.

Все эти устройства объединяет один эффект: получение повы-
шенных или пониженных давлений благодаря центробежным си-
лам, которые устремляют поток жидкости от центра к периферии.
При этом давление на периферийной части увеличивается из-за
притока дополнительной массы и уменьшается в центре враще-
ния из-за оттока этой массы в сторону периферии. В центре поток
сильно разрежается, и давление в этой области может достичь
уровня давления насыщенных паров.

В связи с этим молекулярные связи в жидкости могут разор-
ваться и жидкость начнет кавитировать. Кавитацию еще называют
холодным кипением. Но возможно дать более точное определе-
ние кавитации: это процесс испарения жидкости из-за механичес-
кого разрыва межмолекулярных взаимосвязей, вызванных цент-
робежными усилиями, возникающими в процессе сверхбыстрого
вращения подвижных механических устройств (насосов и прочее)
и зависящими, собственно, от частоты вращения.

В настоящее время на кислород-водородных ЖРД использу-
ются насосы, развивающие около 100 000 и более оборотов в
минуту. На рис. 3 представлена фотография, где зафиксирована
кавитация на шнековом преднасосе. Виден процесс её развития и
изменение размеров кавитационных областей в зависимости от
числа оборотов насоса.

Кавитация - опасное явление в технике. Она разрушает ло-
патки насосов, лопасти гребных винтов, рабочие поверхности
гидротурбомашин.
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Разрушение материала детали (рис. 4) происходит из-за того,
что после возникновения пузырьки пара, находящиеся на поверх-
ности и имеющие низкое давление пара, схлопываются под воз-
действием высокого давления окружающей жидкости, создавая
локальные гидроудары о поверхность. В некоторой степени это
подобно воздействию кумулятивной струи, тем более, что темпе-
ратура пара в пузырьках может достигать 1500 °С.

Кавитация - наиболее характерное явление при динамике кри-
огенных жидкостей. Даже при малых амплитудах пульсаций давле-
ния в криогенных жидкостях легко возникает явление кавитации.

Первые признаки кавитации - это возникновение пузырьков.
Дальнейшее развитие кавитации идет путем смешивания пузырь-
ков и образования полостей пара (или газа), который с опреде-
ленным массовым расходом вырабатывается на поверхностях
вращающихся лопаток и лопастей.

Найти взаимосвязь параметров кавитации и частоты враще-
ния достаточно сложно из-за особенностей конструкций враща-
ющихся устройств. Поэтому в основном для расчетов пользуются
эмпирическими данными, полученными после специальных испы-
таний на конкретных конструкциях.

В настоящее время еще нет достаточно надежных теорети-
ческих методов, определяющих так называемую кавитационную
прочность:

∆Pk = PH (T0 ) - P k,
где Pk - давление, при котором возникает разрыв сплошнос-

ти жидкости.

Эмпирическая теория базируется на обобщении опытных
данных по кавитационным испытаниям насосов.

Из этих экспериментальных зависимостей можно определить
уровень влияния на кавитационную прочность частоты вращения
(помимо и других параметров).

Используя зависимость ∆Pk = f (n), или более полно ∆Pk = f (n,
Q, H ), можно найти массовую скорость кавитационного испаре-
ния (кипения) по формуле Герца-Кнудсена 

Если эту формулу преобразовать с учетом того, что R/M = Rµ -
газовая постоянная, а = √ k Rµ T - скорость звука (а ), то формула
примет вид:

Тогда для пара (k = 1,33) можно получить:

При этом уравнение Герца-Кнудсена приближенно может
быть записано для кавитационных поверхностей как отношение
половины кавитационной прочности на местную скорость звука.

Размерность - правильно отражает 

физический процесс.
В результате проделанного анализа было представлено опи-

сание процессов испарения и кавитации, как её частного случая.
Полученные рабочие формулы могут быть использованы при раз-
работке промышленных конструкций для предотвращения возник-
новения кавитации и их разрушения (рис. 5) от её воздействия.    
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Рис. 3 Процесс развития кавитации на шнековом преднасосе

Рис. 4 Разрушение материала от воздействия кавитации

Рис. 5 Последствие воздействия кавитации на лопасти гидротурбины
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Вопрос, вынесенный в заголовок, здесь рассматривается в контексте методологии сравнительного анализа кинематики переда-
точных механизмов цилиндр-поршень-вал (КПМ) поршневых двигателей внутреннего сгорания (ПДВС) . Востребованность разработ-
ки обозначенной темы исходит из многообразия заявленных изобретателями конструкций - бесшатунные, бескривошипные, … кине-
матические схемы, в связи с чем, при обосновании технического результата, возникает задача оценки эффективности КПМ заявляе-
мого устройства по сравнению с другими. Решение этой задачи предполагает применение определённой методики вычисления срав-
нительных оценок. И вот тут-то обнаруживается, что такие методики и, вообще, методология сравнительного анализа КПМ ПДВС в
современной теории двигателей не прописаны, и официально доступный инструментарий, которым пользуются заявители, это - комп-
лекты индикаторных и эффективных показателей. Однако, в данном случае особенность методологической проблемы заключается в
том, что традиционный индикаторный КПД не зависит от конструкции и кинематики ПМ и поэтому не может быть использован в каче-
стве оценки кинематической эффективности ПДВС. Это верно и для других индикаторных показателей, кроме, быть может, индика-
торного крутящего момента (об этом ниже).

Что касается эффективных показателей (механический КПД и т.п.), то, разумеется, - это "ценные" оценки, но не имеющие ника-
кого отношения к кинематике (как системы) ПМ ПДВС, и, к тому же, определяется эмпирически, т.е. субъективно.

В связи с вышеизложенным возникает задача построения адекватной методики сравнительного анализа КПМ ПДВС.

наука

Постановка задачи
Представленная далее методика работает по следующей

стандартной схеме.
0. Сравниваются два ПДВС, условно именуемые здесь как

Прототип (1) и Проект (2), отличающиеся КПМ.
1. Определяется совокупность данных, включающая пара-

метры функционирования сравниваемых объектов и передаточ-
ные функции, устанавливающие связи между этими параметрами;
детали ниже. 

2. Определяются условия сравнения, исключающие зависи-
мость искомых сравнительных оценок от прочих факторов, кроме
обусловленных отличительными признаками сравниваемых объ-
ектов; детали ниже.

3. Определяются аналитические способы вычисления срав-
нительных оценок, детали ниже.

Детали
1 Структура данных сравниваемых ПДВС определя-

ется передаточной схемой:  
, где

ϕ - угол поворота вала, 0 < ϕ < ∆ϕ ; 
ϕ V - кинематическая передаточная функция вал-цилиндр,
V= V(ϕ) - рабочий объём цилиндра, 0 < V < ∆V (= Vh [1]); 
V     p - термодинамическая передаточная функция,
p = p ( V ) = p (V (ϕ)) = p (ϕ) - давление рабочего тела в цилиндре;
p P - передаточная функция давление - поршень,
P - величина силы P  давления p рабочего тела, воздействую-

щей на поршень,
P = p * F , 
F - площадь проекции рабочей поверхности поршня на плос-

кость, перпендикулярную  линии действия силы P (область проек-
ции ограничена проекцией линии сопряжения рабочих поверх-
ностей поршня и цилиндра, линия действия силы P проходит через
геометрический центр проекции); 

P       T - кинематическая передаточная функция поршень - кривошип,

T M -кинематическая передаточная функция кривошип - вал,
T - величина тангенциальной составляющей T результирую-

щей в системе ПМ силы, воздействующей на кривошип,
M - крутящий момент на валу, создаваемый силой Т
Т=Тр+Тj

Тp , Тj - соответственно, кинематическая, инерционная состав-
ляющие силы Т,

M = T*r ,
r - радиус кривошипа; 
Тp= P*ψ ,
ψ = ψ(ϕ) - передаточная функция вращения P     Tp , опреде-

ляется из уравнения 
Wi = WMi , где 
Wi - индикаторная работа цилиндр-поршень,
WMi - индикаторная работа крутящего момента, 
Wi =∫ p*dV= ∫p(V(ϕ))*dV(ϕ) =∫p(V(ϕ))*V'(ϕ))dϕ =∫ P*(V'/(F*r))*r*dϕ,

WMi =∫ M*dϕ =∫ T*r dϕ =∫ Tp*r*dϕ (+∫ Tj*r dϕ =0) =∫ P * ψ * r* dϕ,

откуда следует 
ψ = V'/(F*r) .
Обозначенная выше передаточная схема описывает рабо-

чий процесс ПДВС как  последовательную суперпозицию переда-
точных функций 

V      p, p       P, P       T, T      M , при этом все составляющие
этого процесса явно зависят от кинематических передаточных
функций вал-цилиндр V(ϕ) и вращения ψ(ϕ). 

2 Условия сравнения: 
1) термодинамическая эквивалентность,
2) одинаковый расход топлива.
Эти условия исключают зависимость расчётных сравнитель-

ных оценок от параметров  термодинамики и газообмена сравни-
ваемых ПДВС.

Детали
1) Условие термодинамической эквивалентности Проекта и

Прототипа подразумевает:
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1.1) одинаковые параметры генерации и термодинамики ра-
бочего тела, а именно [1]:

ε (2) = ε (1) = ε, ε - степень сжатия,
pi (2) = p i (1) = p i,  p i - среднее индикаторное давление рабо-

чего тела в цилиндре;
1.2) одинаковые состав и соотношение составляющих рабо-

чего тела, откуда, в частности, следует:
gтц (2) =gтц (1) = gтц , где
gтц = Gтц / ∆V+ - удельный цикловой расход топлива,
Gтц - цикловой расход топлива, 
∆V+ = ∆V* ε / (ε -1) - полный рабочий объём,  
∆V(= Vh )  - рабочий объём, 
(∆V+ = Va = ∆V + Vc, Vc - объём камеры сгорания [1]).

2) Условие одинакового расхода топлива:
Gт (2) = Gт (1), Gт - (секундный) расход топлива,
Gт = Gтц /∆t ,   
∆t= ∆ϕ/ω - временной период рабочего цикла,
ω - угловая скорость вращения вала отбора мощности.
3) Вычисление сравнительных оценок.
Далее Θ(i) обозначает относительную сравнительную оцен-

ку параметра (i)  сравниваемых объектов:
Θ(i) = (i)(2) / (i)(1) ,  где    (i)(1)   и    (i)(2)  -  одноимённые парамет-

ры, соответственно, Прототипа (1) и Проекта (2);   конкретно, нап-
ример, ΘM = 2  означает,  что  крутящий момент M(2) Проекта  в
два раза больше крутящего момента  M(1) Прототипа.    

Для последующего изложения важно отметить мультиплика-
тивность оператора  Θ :

Θ((i1) * (i2)) = Θ(i1) * Θ(i2) , Θ((i1) / (i2)) = Θ(i1) / Θ(i2)   ,  

Θ(const * (i)) = const * Θ(i) , Θ(i const) = Θ(i) const .

Применительно к 2. выше:   
Θε = Θ(ε -1) = Θ(ε /(ε -1)) = 1, 
Θpi = 1,
Θgтц = ΘGтц /Θ∆V+ = 1, ΘGт =ΘGтц /Θ∆t = 1, откуда следует
ΘGтц =Θ∆V+ =Θ∆V=Θ∆t =Θ∆ϕ/Θω .  

Сравнение индикаторных показателей

1) Среднее индикаторное давление pi . Из 1.1) выше:
Θpi = 1.
2) Индикаторная работа Wi = pi ∆V . Из 1) выше :
ΘWi = Θpi Θ∆V= Θ∆V .   
3) Индикаторный КПД  ηi = ( Wi / Gтц) / Hu  (Hu  - низшая теп-

лота сгорания топлива).
Из предыдущего и ΘHu = 1 (условие термодинамической эк-

вивалентности):
Θηi= (ΘWi / ΘGтц) /ΘHu = Θ∆V/ΘGтц = 1.
4) Индикаторная мощность  Ni = Wi /∆t :
ΘNi = ΘWi/Θ∆t = ΘWi/Θ∆V = 1(          2)).
5) Индикаторный удельный расход топлива gi = Gт / Ni :
Θgi = ΘGт /ΘNi= 1 (         3. Вычисление сравнительных оце-

нок выше, 5)).
6) Индикаторный крутящий момент Mi = Wi /∆ϕ :
ΘMi = ΘWi /Θ ∆ϕ = Θ∆V/Θ∆ϕ =Θ∆t /Θ∆ϕ= 1/Θω (        2)).
Таким образом, для сравниваемых ПДВС, при заданных усло-

виях сравнения (2. выше), значения классических индикаторных
показателей, кроме индикаторного крутящего момента  Mi, оди-
наковы. 

Параметрический сравнительный анализ КПМ ПДВС

Далее, в таблице №1, иллюстрирующей принятую методику,
представлены результаты параметрического сравнительного
анализа конкретных объектов, а именно:

Прототип (0) - 4-тактный ПДВС с кривошипным передаточным
механизмом (КШМ) [1],

Проект (1)  - бесшатунный ПДВС Баландина [2],

Проект (2) - роторно-поршневой ДВС (РПДВС) Ванкеля с
трёхугольным ротором [3],

Проект (3) - Автоэквидистантальный РПДВС (АЭДРПДВС) с
трёхугольным ротором [4].

Таблица № 1
ПАРАМЕТРИЧЕСКИЙ СРАВНИТЕЛЬНЫЙ АНАЛИЗ КПМ ПДВС

Численный сравнительный анализ КПМ ПДВС
В следующей ниже таблице № 2 показан переход от пара-

метрического (таблица № 1) сравнительного анализа к численно-
му при дополнительном условии Θ(F*r) = ΘF*Θr = 1 (возможны дру-
гие варианты дополнительных условий, достаточных для одноз-
начности результатов, например,  Θ∆V =1 или  Θω =1 ). В послед-
ней строке отображается показатель ρк=Θ(Mi/∆V)=ΘMi/Θ∆V= 1/∆ϕ
(Сравнение индикаторных показателей, 6) выше), именуемый
здесь "кинематический рейтинг" (КР) ПДВС; содержательный
смысл КР заключается в том, что рейтинг Проекта тем выше, чем
меньше ∆V или больше Mi (и наоборот).

Таблица № 2
ЧИСЛЕННЫЙ СРАВНИТЕЛЬНЫЙ АНАЛИЗ КПМ ПДВС

Кинематический КПД ПДВС
Вышеописанная методика выдаёт спектр относительных

сравнительных оценок параметров КПМ, так или иначе мультип-
ликативно-функционально связанных с исходными  универсальны-
ми параметрами КПМ: ∆ϕ, ∆V, F, r сравниваемых  ПДВС. 

Однако, в сферу применения данной методики не вписывает-
ся задача оценки качества передаточных функций V(ϕ) и ψ(ϕ)
(Постановка задачи. Детали. Выше).

Далее представлена авторская версия решения этой задачи.
Терминология: индикаторный кинематический коэффициент

полезного действия (ККПД).
Обозначение: ηKi.
Определение: ηKi = WMi/WKi , где 
(обозначения - Постановка задачи. Детали. Выше)
WMi  =   ∫ Tp*r dϕ = ∫ P*ψ*r dϕ = ∫ p*F*ψ*r dϕ = F*r∫ p*ψ dϕ,

WKi  = ∫ P*r dϕ =F*r∫ p dϕ .

откуда следует:

Показатель (j) , j=0,1,2,3 Прототип
(0)

КШМ

Проект
(1)

Баландин

Проект
(2)

Ванкель

Проект
(3)

АЭДРПΘ ( i )

∆ϕ 4π 4π 6π 4π/3

Θ∆ϕ=∆ϕ(j)/∆ϕ(0), j=1,2,3 - 1 3/2 1/3

∆V F*r*2 F*r *4 F*r*3 F*r*π/3

Θ∆V=∆V(j)/∆V(0)=Θ∆t, J=1,2,3 - ΘF*Θr*2 ΘF*Θr*3/2 ΘF*r*π/6

Θω=Θ∆ϕ/Θ∆t=Θ∆ϕ/Θ∆V - (1/2)/(ΘF*Θr) 1/(ΘF*Θr) (2π)/(ΘF*Θr)

ΘMi=Θ∆V/Θ∆ϕ=1/Θ∆ω - ΘF*Θr*2 ΘF*Θr ΘF*Θr*π/2
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ω, Mi
(1)

Баландин
(2)

Ванкель
(3)

АЭДРП

Θ, ∆V 2 2/3 π/6

Θ, ω 1/2 1 2/π

Θ, Mi 2 1 π/2

ρK=Θ(Mi/∆V) 1 2/3 3

ϕ ϕ ϕ ϕ

ϕ ϕ

наука



ηKi = ∫ p*ψ dϕ/∫ p dϕ = µ(p*ψ)/µp,  µ = µ(ϕ) - интегральное

среднее, 0<ϕ<∆ϕ.
Содержательный смысл: аналогично классическому КПД,
WMi =  Wi - "полезная" работа - работа крутящего момента  

M = p (V (ϕ)) * F* ψ(ϕ) * r 
анализируемого ПДВС в процессе цикла по 
обозначенной выше схеме 
с кинематическими передаточными функциями
V(ϕ) и ψ(ϕ) ;

WKi - "полная" работа - работа крутящего момента      
MP = p (V (ϕ)) * F * r 

анализируемого ПДВС, воображаемо  
"модифицированного" таким образом,  
что сила P давления  p  рабочего тела  в процессе 
цикла  воздействует на  кривошип с максимальной 
отдачей - непосредственно тангенциально по схеме
с кинематическими передаточными функциями 
VP = V(ϕ) и ψp = 1.

Ниже приведены скриншот рабочего окна авторской компь-
ютерной программы вычисления ККПД и таблица с результатами
для рассмотренных выше ПДВС. Скриншот отображает диаграм-
му синхронного поведения анализируемых функций p и p*ψ в про-
цессе изменения ϕ от 0 до ∆ϕ.

Таблица № 3
РЕЗУЛЬТАТЫ ВЫЧИСЛЕНИЯ ККПД ПДВС

В связи с вышеизложенными возникает естественный вопрос:
каким должен быть передаточный механизм поршень-вал, а точ-
нее - кинематическая передаточная функция ϕ    V , чтобы было
ηKi = 1. Ответ на этот вопрос даёт вариационное исчисление, в
рамках которого обозначенные выше параметры WMi , WKi и ηKi

рассматриваются как интегральные функционалы с варьируемы-
ми функциями-параметрами V(ϕ), V'(ϕ), детали - ниже.

Детали.
где коэффициент q 
определяется 
из уравнения 

WMi = WKi , решение ниже.

Из предыдущего следует

где pi(c), pi(z) - среднее индикаторное давление в процессе, со-
ответственно, сжатия, расширения. 

Дело за конструктивной реализацией.                        
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Теория делимости и основная теорема арифметикиТеория делимости и основная теорема арифметики

Рассматриваются свойства бесконечных чисел, теория делимости, основная теорема арифметики, каноническое
разложение.
Properties of infinite numbers, fundamental theorem of arithmetic and canonical decomposition are considered.
Ключевые слова: бесконечные числа, основная теорема арифметики.
Keywords: infinite numbers, fundamental theorem of arithmetic.

Для простоты будем рассматривать в основном натураль-
ные числа вместе с нулем. Система счисления - обычная деся-
тичная. Мы не будем также обсуждать первоначальные законы
и теоремы арифметики, а рассмотрим некоторые фундамен-
тальные положения, под углом зрения чисел в неограниченной
форме записи. Например, по аксиоме Архимеда для a и b су-
ществует натуральное число с, такое, что bс > a. Однако, для
произвольного числа a, заданного в неограниченной форме
записи ("бесконечного"), фактически определить или оценить с
не представляется возможным. Хотя гипотетически аксиому
можно рассматривать как "очевидную". Например, число a
можно задать так: первая цифра (которая является старшим
разрядом а) 1, вторая за ней 2, и так далее, пробегая весь ряд
натуральных чисел. Это число a = 1234… (согласованное с на-
туральным рядом) существует, так как множество натуральных
бесконечно и конструктивно задано - задана каждая его циф-
ра. Далее, для любого b в этом случае не представляется воз-
можным получить какую-то информацию о с для выполнения
неравенства. Тем не менее, с существует. Можно утверждать,
что существует число d, большее а (d = 2234…).

Для любых двух чисел, одно из которых бесконечное, не-
возможно найти НОД (a, b), хотя делитель и существует (он не-
доступен, может быть равен 1). Точно так же, утверждение, что
для любых целых a и b > 0 существуют, и притом единственные,
целые q и r, такие, что a = bq + r, 0 <= r < b, справедливо, но
для бесконечного а проблематично найти целые q и r. (Заме-
тим, что любое натуральное, включая бесконечное, является
делителем самого себя).  Основным недостатком классическо-
го доказательства приведенной теоремы [2] является то, что
предполагается в "динамике" найти произведение bс, которое
больше а, за конечное число шагов (произведение bс может
достигнуть величины, большей а по аксиоме Архимеда).

Основная теорема арифметики, которая доказывается
методом математической индукции (ММИ) условно справедли-
ва и конструктивно неисполнима. При доказательстве также
предполагается достижение "в конце концов" разложения чис-
ла на простые множители. Основным недостатком при доказа-
тельстве является использование термина "единственности
разложения". Рассмотрим пример. Пусть в разложение неко-
торого числа а в неограниченной форме записи входит беско-
нечное произведение одного и того же простого числа р. (Про-
изведение - это закон композиции множества натуральных чи-
сел на себя. Количество сомножителей не может быть ограни-
чено сверху. ММИ можно доказать, что если возможно произ-
ведение из n сомножителей, то возможно и n + 1. И эта опера-
ция не должна выводить за границы натурального ряда. Следо-
вательно, рассматриваемое разложение, с учетом области це-
лостности, легитимно [1] и произведение дает натуральное
число. Каждый раз, при последующем умножении на р, мы по-
лучаем число. Бесконечные произведения рассматриваются в
математическом анализе). Далее, в этом произведении (т.е. в
числе а) сократим все сомножители р, стоящие на четных мес-
тах (сократим бесконечное множество р). Полученное число а
имеет то же самое разложение? Этот процесс можно продол-
жить и сокращать далее. Из теорем теории множеств извест-

но, что часть бесконечного множества может быть равномощ-
на всему множеству. Поэтому можно только условно говорить
в общем случае об единственности разложения произвольно-
го числа на множители. Можно говорить "с точностью, до бес-
конечного произведения чисел р".

Аналогично, каноническое разложение также условно.
Обычно степень числа определяется как конечное произведе-
ние, а бесконечное произведение записывается другой фор-
мулой. Могут последовать упреки, что в представлении некото-
рого бесконечного числа в данной системе счисления исполь-
зуются (очевидно) бесконечные степени основания. Но в этом
случае бесконечные степени согласованы с порядком и их воз-
никновение естественно. Т.е. известно: какая степень, идет за
какой, где стоит. Например, число 1(0) имеет во всех позициях
нули, кроме первой, и представляет собой неограниченное
произведение десяток Число 1(0)1 больше на единицу, а число
2(0) = 1(0) + 1(0). Еще одна затруднительная ситуация возника-
ет, когда число раскладывается на произвольное число произ-
вольных сомножителей. Здесь порядок не обнаруживается.
Основание натуральных логарифмов, например, или квадрат-
ный корень из 2 в своем представлении в десятичной системе
счисления имеют бесконечные степени (правда, отрицатель-
ные). Многие рациональные числа также, например, 1/3, что
не вызывает никаких возражений. То, что степени отрицатель-
ны, не имеет принципиального значения. Бесконечные степени
в подобных разложениях встречаются бесконечное число раз.
Действия с ними элементарны: 1/0,3(3). В итоге, каноническое
разложение, в общем случае, проблематично, как и осталь-
ное. Все трудности исчезнут, если рассматривать конечные на-
туральные числа (которых конечное множество).                    

(Продолжение следует.)
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Производство японских танков Type 61 только-только начиналось, а
конструкторы фирмы Mitsubishi в 1962 году приступили к разработке

очередной машины - основного боевого танка, у которого, естественно,
должны быть увеличенные огневая мощь, защищенность и подвижность

относительно предшественника. 
В 1969 году были изготовлены первые два прототипа SТВ-1 и STB-2,

отличающиеся формой башни и установленными для их вращения приводами,
да ещё на STB-1 зенитный пулемёт управлялся дистанционно.

Прототип SТВ-1 проходил испытания до сентября 1970 года, после которых в
октябре был представлен прессе, а затем участвовал в параде. 

Так как на STB-2 были установлены другие приводы башни, то возникшие с
ними проблемы сдвинули испытания этого прототипа на начало 1971 года.
На этих прототипах были установлены и испытаны некоторые разработки
японских конструкторов (как собственные, так и подсмотренные у других

танкостроителей), например: механизированное заряжание пушки,
вспомогательный двигатель, стабилизация вооружения с элементами

отслеживания цели, гидромеханическая трансмиссия, гидропневматическая
подвеска.

В 1971 году был построен прототип SТВ-3 с новой расширенной башней и
увеличенными углами наклона брони. 

В боевом отделение отсутствовала система механизированного заряжания
пушки (обеспечивающая выборку и подачу снарядов), которая хотя и

упрощала работу заряжающему, но оказалась слишком дорогой в
производстве и ненадёжной в эксплуатации. Кроме того, на STB-3 не была

установлена система дистанционного управления зенитной установкой
пулемёта M2HB, которая не обеспечивала необходимую скорость наведение

на быстродвижущиеся воздушные цели. 
STB-3 проходил испытания с августа 1971 по апрель 1973 года.

На ещё двух прототипах STB-4 и STB-5 испытания проводились с осени 1971
по весну 1973 года. На STB-4 проверялось различное оборудование на

выявление возможной несовместимости их совместной работы, а на STB-5
проводились ходовые испытания и проверка оборудования, обеспечивающего

подвижности и управляемости танка.

Прототип STB-6 являлся уже предсерийной машиной, на которой всё
оборудование, вооружение, система управления огнём, силовая установка и
ходовая часть были доведены до требований технического задания. В 1973

году прототип SТВ-6 был принят на вооружение под названием Тип 74, и
начато его серийное производство.

Танк создавался с оглядкой на инфраструктуру Японии - узкие дороги и мосты
малой грузоподъёмности, особенности рельефа - холмы и горы, а также

наличие илистых (залитых водой) рисовых полей. В итоге массу танка
ограничили 38 тоннами.

При разработке конструкции танка были учтены анатомические особенности
японских танкистов (как и при разработке танка Тип 61), что позволило

уменьшить объём боевого отделения, в котором командир танка и наводчик
находились справа, а заряжающий слева от пушки, и отделения управления, в

правой половине которого сидел механик-водитель. В соответствии с
традиционной компоновочной схемой МТО имело заднее расположение. 

Корпус танка Тип 74 сварен катанных броневых плит. Лобовая часть корпуса
сварена из 110-миллиметровых плит, расположенных под углом 65°. В

результате защита японского танка спереди соответствует американскому
М60А1 и немецкому танку "Леопард-1".

Баллистическая защита литой башни обеспечивается приданием ей
обтекаемой формы, кроме того, она имеет небольшую высоту. В башне

установлена английская 105-мм нарезная пушка L7А1, которая
производилась по лицензии, приобретённой у англичан, японской фирмой

"Ниппон Сэйкосё"). Ствол пушки стабилизировался в обеих плоскостях. Для
размещения пушки в новой башне японским инженерам пришлось
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модернизировать противооткатные устройства, которые стали иметь
концентрическую конструкцию, а также маску и затвор.

Боекомплект состоял из 55 унитарных выстрелов (14 размещены в кормовой
части башни, 41 - в отделении управления справа от водителя). Выстрелы
только бронебойные подкалиберные и бронебойно-фугасные, хотя из неё

можно стрелять всеми стандартными 105-мм танковыми боеприпасами НАТО,
а также выпускаемым в Японии по лицензии американским бронебойным

подкалиберным снарядом М735. Так как конструкторы отказались от
автомата заряжания, то заряжание пушки ручное. Башня вращается на 360°,

а пушка наводится в вертикальной плоскости в пределах от -6° до +9° с
помощью электрического привода, продублированного у наводчика ручным

приводом. Кроме наводчика наведение пушки на цель и стрельбу может
осуществлять и командир танка.

Дополнительное вооружение состоит из спаренного с пушкой 7,62-мм
пулемёта Тип 74 (боекомплект 4500 патронов) и установленного между
люками командира и заряжающего 12,7-мм зенитного пулемета M2HB

(боекомплект 600 патронов). Благодаря такой установке огонь из пулемета
может вести как командир, так и заряжающий. Углы наведения пулемёта по

вертикали находятся в пределах от -10° до +60°.
В систему управления огнем входит основной комбинированный дневной и

ночной перископический прицел J-3, установленный и у наводчика, и у
командира. Но в распоряжении наводчика есть ещё вспомогательный

телескопический прицел с восьмикратным увеличением, который связан с
пушкой с помощью параллелограммного устройства. 

У командира в прицел J-3 встроен лазерный дальномер, у которого дальность
измерения составляла 300…4000 м (точность ± 10 м). После измерения

дальности командир и наводчик получают на свои пульты от электронного
цифрового баллистического вычислителя данные для ведения огня.

Применение вычислителя повысило вероятность поражения цели первым
выстрелом. Для обеспечения работы ночных приборов активного типа

производится подсветка с помощью ксенонового прожектора, установленного
слева от маски пушки.

В МТО размещён единый силовой блок, в который входят: двухтактный 
V-образный десятицилиндровый многотопливный двигатель 10ZF модель

22WT фирмы Mitsubishi мощностью 720 л.с., гидромеханическая планетарная
трансмиссия МТ75А, обслуживающие системы, два топливных бака и четыре
аккумулятора (по два на каждом борту у кормы). Двигатель снабжен двумя
турбокомпрессорами, имеющими приводы от коленчатого вала, и системой

воздушного охлаждения с двумя вентиляторами, установленными между
блоками цилиндров. 

Этот двигатель начали разрабатывать ещё в 1956 году. Первый прототип под
индексом Type 4ZE был изготовлен в 1960 г. 

Доводка двигателя и подготовка производства продолжалась семь лет. 

В 1967 году двигатель под индексом Type 10ZE пошёл в производство 
и стал устанавливаться на танки.

Коробка переключения передач этой трансмиссии имеет шесть передач
переднего хода с фрикционным включением и одну - заднего. Механизм

поворота - дифференциальный.
Силовая установка обеспечила показатели подвижности танка Тип 74 на

уровне танков "Леопард-1" и М60А1: при движении по шоссе танк развивал
53 км/ч (есть сведения, что была достигнута скорость 60 км/ч). 

При этом запас хода составлял 300 км, который мог быть увеличен 
путём установки на МТО дополнительных бочек.

Отличительной особенностью танка Тип 74 являлась установка оригинальной
подвески гидропневматического типа, позволяющей изменять клиренс 

машины от 200 до 650 мм, а также дифферент (на 6 градусов). 
Изменение дифферента увеличило диапазон углов наведения пушки 

от -12° до l5°. Гидропневматическая подвеска позволила наклонять танк на
левый или правый борт на 9°. Всё это обеспечило его боевое применение в
условиях горной местности для выравнивания и ведения огня из-за укрытия. 

В ходовой части использовано по пять обрезиненных двухскатных опорных
катков большого диаметра с каждого борта без поддерживающих катков.
Натяжение гусениц регулируется с места механика-водителя с помощью

гидропривода натяжного механизма.
Танк способен преодолевать вертикальную стенку высотой до 1 м, 

ров шириной до 2,7 м и брод глубиной 1 м. 
С помощью комплекта оборудования для подводного вождения 

возможно форсирование водных преград глубиной до 4 м.
Танк "74" выпускался до конца 1988 г. и за 14 лет было изготовлено 873

машины. Все они пошли на вооружение Сил самообороны Японии, на экспорт
не поставлялись и ни в каких боевых действиях участия не принимали. Самое

интересное в том, что танк Тип 74 за годы эксплуатации практически не
модернизировался. В начале 90-х годов была предпринята модернизация

танка путём замены системы управления огнём на СУО с пассивной 
ИК-камерой, введением в боекомплект бронебойного оперённого

подкалиберного снаряда, боковых экранов для защиты от кумулятивных и
фугасных боеприпасов, однако она была отменена ввиду высокой стоимости.

Целесообразнее было бы приступить к созданию новой машины.
На основе шасси танка Тип 74 было создано несколько машин, одной из

которых упоминается 155-мм самоходная артиллерийская установка, которая
создавалась практически одновременно с танком Тип 74. 

В конце шестидесятых годов японские военные заявили о необходимости
разработки и поставки в войска новой самоходной артиллерийской

установки. Первоначально речь шла не об одной, а о двух САУ,
отличающихся калибром (105 и 155 мм) гаубиц. Сразу отметим то, что в
конечном итоге на вооружение была принята САУ со 155-мм гаубицей,

разработкой которой занимались две фирмы: компания Mitsubishi отвечала в
основном за разработку шасси, силовой установки и ходовой части, а

компания Japan Steel Works - за создание башни и основного вооружения -
155-мм гаубицы.

В 1972 году началась сборка двух опытных 155-мм самоходок,
отличающихся вариантами оснащения боевого отделении и конструкцией

системы подачи боеприпасов в камору орудия. В 1973 году начались
испытания, которые завершились в 1975 году с принятием на вооружение

новой САУ под индексом Тип 75.
Естественно, что эта САУ имела стандартную для таких машин конструкцию и

во многом отличалась от танка Тип 74. Отличия заключались в том, что, 
во-первых, в её броневом корпусе передняя часть отдавалась под

размещение моторного отсека (в котором находится 6-цилиндровый
воздушного охлаждения дизельный двигатель Mitsubishi 6ZF мощностью 

450 л.с.), трансмиссии (передающей крутящий момент двигателя на передние
ведущие колеса) и отделения управления с механиком-водителем. Моторный

отсек получил крупные вентиляционные решетки в лобовом листе и крыше
корпуса. Весь же остальной объём корпуса использовался для размещения
боевого отделения. Все вооружение и артиллерийский расчёт находились в

поворотной башне. Справа от ствола гаубицы друг за другом находятся
наводчик и командир. У левого борта располагаются двое заряжающих, 

в корме - радист.

Отработка прототипа двигателя на стенде

Двигатель 10ZF Type 22

Отработка гидропневматической подвески на прототипе STB-1

Устранение крена на склоне благодаря гидропневматической подвеске
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Во-вторых, стальная броня корпуса и башни защищала экипаж и агрегаты
только от стрелкового оружия и осколков артиллерийских снарядов. 

Корпус предлагалось собирать из нескольких основных панелей разных
форм. Лобовая часть корпуса была образована наклонным верхним листом, 

а также двумя нижними, размещенными под разными углами к вертикали. 
В лобовом листе и крыше корпуса над моторным отсеком установлены

вентиляционные решетки.
И, наконец, в-третьих, подвеска была торсионной, а не гидропневматической,

и не было возможности менять клиренс или наклон корпуса.
Погон для установки башни располагался в кормовой части крыши корпуса.

Башня сваривалась из крупных листов. Лобовой лист с амбразурой большого
размера устанавливался с наклоном назад. Сверху башня прикрывалась

горизонтальной крышей с наклонными бортовыми деталями. Использовался
вертикальный кормовой лист с креплениями для дополнительных ящиков и

корзин для хранения имущества.

155-мм нарезная гаубица, разработанная компанией Japan Steel Works,
получила ствол длиной 30 калибров, оснащенный развитым двухкамерным

дульным тормозом и эжектором. Конструкция орудийной установки позволяла
поднимать ствол на угол до 65°. Круговое вращение башни обеспечивало

стрельбу в любом направлении. Наведение в штатном режиме осуществлялось
гидравликой, которая получала команды от джойстика. На случай поломки

автоматизированных систем самоходка имеет ручные приводы.

Орудие использовало боеприпасы раздельного заряжания с метательным
зарядом в текстильных картузах. Снаряды массой 43 и 45 кг и картузы

досылаются автоматикой заряжания в камору без участия человека. 
Автомат заряжания имел два барабанных магазина для снарядов.

Перед выстрелом ствол опускался на угол заряжания, после чего
гидравлический досылатель отправлял снаряд и метательный заряд в камору.

После израсходования 18 готовых к применению выстрелов заряжающий
должен дозарядить барабаны или подавать боеприпасы к досылателю прямо
из укладок на левой части башни, на которых находилось ещё 10 выстрелов.

Также предусмотрена возможность подачи боеприпасов с грунта, для чего
открывался кормовой люк корпуса.

Автоматика обеспечивала темп стрельбы до 6 выстрелов в минуту. В орудие
можно было использовать все существующие 155-мм снаряды,

соответствующие на тот момент стандартам НАТО. При стрельбе обычным
осколочно-фугасным снарядом дальность стрельбы достигала 19 км. 

Активно-реактивный снаряд улетал на 24 км.
На турели у левого люка крыши башни устанавливался крупнокалиберный

12,7-мм пулемет M2HB. Конструкция турели обеспечивала круговой обстрел.
В боекомплект пулемета входило 1000 патронов.

Масса САУ составляла 25,3 тонны и 450-сильный двигатель мог обеспечить её
движение со скоростью до 47 км/ч, а 650 литров топлива было достаточно

для преодоления 300 км.
Первые САУ поступили в войска в 1976 году, а в 1988 году последняя - 201-я
машина. Все САУ поставлены в артиллерийские батальоны и до сих пор стоят

на вооружении, хотя постепенно заменяются на более современную САУ.
Естественно, что эксплуатация и, тем более, боевое применение танка Тип 74

не могло осуществляться без соответствующей ремонтно-эвакуационной

машины. И такую машину на базе шасси танка Тип 74 разработал Центр
технических исследований и изготовила компания Mitsubishi.

БРЭМ получилась похожей на французскую БРЭМ AMX-30D и немецкую 
BPz-2A2. Механик-водитель располагался в левой части машины. 

В передней части корпуса со смещением влево размещена лебедка,
обеспечивающая тяговое усилие 38 тс. Длина троса составляла 60 м, а

скорость его намотки - 15 м/мин. При перемотке троса без нагрузки его
натяжение обеспечивалось специальным устройством. На правой стороне

БРЭМ расположен кран, который не имел кругового вращения, а мог
поворачиваться только на 270°. Кран мог поднимать грузы массой до 20 тонн.

Впереди машины установлен бульдозерный отвал, который в основном
предназначался для обеспечения упора при работе лебёдки или крана. Над
моторно-трансмиссионным отсеком установлена специальная площадка для
размещения запасных или поврежденных двигателей, трансмиссий и других,

необходимых для ремонта деталей.

Надо отметить, что БРЭМ получила от танка Тип 74 гидропневматическую
подвеску, которая применялась для уменьшения клиренса машины при

выполнении буксировочных работ.
Оборона обеспечивалась установленным на крыше корпуса 

12,7-мм крупнокалиберным пулеметом M2HB. 
БРЭМ была принята на вооружение в 1978 году и, естественно, получила

название Тип 78. Всего было изготовлено 50 машин, которые тоже ещё
находятся на вооружении и продолжают трудиться.

Несмотря на то, что в войсках всех видов и родов японских Сил самообороны
находилось на вооружении сравнительно мало военной техники, 

тем не менее, военно-политическое руководство Японии решило почти
полностью отказаться от закупок иностранной техники, что явилось 

серьёзной поддержкой развития собственной оборонной промышленности.
Как раз в этот период появилась необходимость в замене устаревшей 

ЗСУ M42 Duster американского производства. 
Технические требования к ЗСУ собственной разработки и производства были

утверждены в самом конце семидесятых годов, после чего оборонные
предприятия приступили к проектным работам над зениткой,

предназначенной для обеспечения противовоздушной обороны сухопутных
подразделений на марше и на позициях.

В числе требований технического задания военных было то, что при создании
ЗСУ надо было использовать гусеничное шасси одного из находящихся на

вооружении  танков, а в качестве вооружения - два автоматических орудия.
Поиск, обнаружение целей и обеспечение наведения возлагались на

комплекс радиоэлектронных средств.
Предварительные работы по проекту новой ЗСУ продолжались до 1982 года.

Как всегда, при создании чего-либо нового, технические требования
постоянно корректировались. Так, вместо изначально предполагавшегося

шасси от танка Тип 61, было решено использовать шасси ОБТ Тип 74. Такое
решение существенно упрощало компании Mitsubishi Heavy Industries,

получившей контракт на создание и производство ЗСУ, разработку шасси,
так как этот танк разрабатывала именно она.

В 1982 году начались полномасштабные проектные работы, результатом
которых стало появление первого прототипа новой самоходки. Его испытания

начались в 1983 году и продолжались в течение нескольких лет. 
На вооружение новая зенитная самоходная установка была принята 

в 1987 году под индексом Тип 87.
Корпус ЗСУ имел традиционную танковую компоновку с передним

расположением отделения управления, боевым отделением в середине и
кормовым моторно-трансмиссионным отделением. Его комбинированная

броня обеспечивала защиту только от пуль стрелкового оружия и снарядов
малокалиберной артиллерии. В кормовом отсеке корпуса устанавливался тот

же 10-цилиндровый дизельный двигатель Mitsubishi 10ZF Тип 22. 
Ходовая часть ЗСУ Тип 87 полностью соответствует ходовой танка Тип 74.
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Башня, в силу другого предназначения, вообще имела другую конструкцию и
по уровню защиты серьёзно уступала корпусу ЗСУ. На и в бронекорпусе

башни, выполненной в виде крупного коробчатого кожуха, находящегося на
опорной платформе, устанавливалось всё оборудование и аппаратура, 

пушки и антенны радиолокационных станций. Опорная платформа
располагается на погоне корпуса и обеспечивала круговое вращение башни
с вооружением. Радиоэлектронная аппаратура находилась в передней части

башни, за которой располагались рабочие места командира и наводчика ЗСУ
(третий член экипажа ЗСУ - механик-водитель - располагается в передней
части корпуса). За ними находились ещё одно небольшое отделение для

электроники и сравнительно крупный объём для размещения боеприпасов. 
В кормовой части крыши башни установлен антенный пост с двумя антеннами

радиолокационных станций поиска и сопровождения целей. 
По бортам башни закреплены две качающиеся установки с пушками.

Обзор воздушного пространства и поиск целей обеспечивается с помощью
верхней, вынесенной на мачте антенны. Во время работы она вращается

вокруг вертикальной оси и тем самым осуществляет круговой обзор. 
Для сопровождения воздушной цели используется другая РЛС, антенна

которой находится перед мачтой антенны поиска. Эта антенна качается в
вертикальной плоскости и поворачивается в горизонтальной самостоятельно,
вне зависимости от угла поворота башни, что необходимо для обеспечения
непрерывного сопровождения цели. В походном положении антенный пост

при помощи гидравлики поворачивается и опускается за башню.
Основным режимом работы ЗСУ является автоматический, при котором все

основные операции по поиску целей и наведению вооружения
осуществляются без вмешательства человека. Причём ведение огня возможно

как во время остановки, так и при движении.
В корме башни, рядом с антеннами, находится оптико-электронная система с
лазерным дальномером, при помощи которой экипаж может находить цель и
обстреливать её в ручном режиме, что существенно расширяет возможности
зенитного комплекса. На последних модификациях ЗСУ Тип 87 установлен

тепловизор, обеспечивающий ручное наведение ночных условиях.
Вооружение ЗСУ Тип 87 состоит из двух 35-мм автоматических пушек

Oerlikon GDF. Пушки выпускает компания Japan Steel Works по лицензии.
Пушки на ЗСУ установлены на бортах башни и прикрыты бронированными

кожухами. Каждая пушка в вертикальном направлении наводится
самостоятельно, а их синхронное перемещение обеспечивается специальным

устройством. Боепитание пушек осуществляется при помощи лент со
снарядами, уложенных в ящики в кормовой части башни. В стандартный

боекомплект входят бронебойные и бронебойно-зажигательные снаряды.
Выброс стреляных гильз осуществляется через окна в боковых поверхностях

кожухов пушек.
Ведение огня возможно в любом направлении с возвышением стволов до

80…85°. Скорострельность каждой пушки составляет 550 выстрелов в минуту,
что обеспечивает суммарный темп стрельбы 1100 выстрелов в минуту.

Максимальная дальность стрельбы пушек Oerlikon GDF составляет 12 км,
однако эффективность их применения ограничена 4 км наклонной дальности.

Масса самоходки благодаря башне выросла до 44 т. Однако благодаря
750-сильному дизельному двигателю удельная мощность машины превышает
17 л.с. на тонну, что обеспечивает разгон ЗСУ до 53 км/ч, что соответствует

скорости танка Тип 74. Да и запас хода остался прежним - 300 км.
Всего было изготовлено 52 (по некоторым источникам - 45) ЗСУ Тип 87,

последние из которых поступили в войска в середине девяностых годов, и
практически все они, как и САУ Тип 75, до сих пор стоят на вооружении.

Не обошлось и без создания мостоукладчика с использованием шасси танка
Тип 74, но задача эта возникла лишь с появлением нового ОБТ Тип 90, масса

которого (50 тонн) значительно превышала допустимую нагрузку на
большинство мостов Японии. Но мостоукладчик решено было делать именно

на основе шасси танка Тип 74, а не танка Тип 90. Причина тому заключалась
в отработанной гидропневматической подвеске танка Тип 74, которая

пригодилась для изменения клиренса машины в процессе установки моста 
и обратной его укладке на машину.

Как разработкой и изготовлением БРЭМ Тип 78 занимались, соответственно,
Центр технических исследований и компания Mitsubishi Heavy Industries, 
так они же занялись в 1985 году и мостоукладчиком, в ходе разработки

которого были взяты корпус и часть оборудования, устанавливаемого 
на ЗСУ Тип 87 (всё же прошло более 10 лет).

Мостоукладчик приняли на вооружение практически одновременно с танком
Тип 90 под названием Тип 91.

Верхняя часть мостоукладчика оснащена устройством для обеспечения
транспортировки и развертывания танкового моста с гидравлическим

приводом (спереди) и опорной рамой (сзади). Сам мост состоит из двух
секций. Впереди находится стояночный упор для стабилизации положения

мостоукладчика при установке моста, длина которого составляет 20 м,
достаточных для перекрытия препятствия шириной до 18 м. 

Ширина моста составляет 3,9 м.
Время, необходимое для установки моста и выполнения обратной операции

составляет около 5 минут. Управление всеми работами осуществляется
экипажем из двух человек без выхода из мостоукладчика.

Масса мостоукладчика составляет 41,8 тонны, максимальная скорость по
шоссе составляет 50 км/ч, а на одной заправке может преодолеть 300 км

За 20 лет (с 1991 года по 2010 год) было изготовлено 23 машины
(практически по одной машине в год), и все они стоят на вооружении и сейчас.

ЗСУ Тип 78

ЗСУ Тип 87 ведёт огонь

Мостоукладчик Тип 91

В следующем номере продолжим рассмотрение основных

боевых танков второго послевоенного поколения с разрабо-

ток конструкторов из других стран мира.                               

(Продолжение следует.)

Мостоукладчик Тип 91 в начале процесса установки моста

Мостоукладчик Тип 91 на заключительном этапе установки моста

Мост готов










