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Аннотация. Проанализированы эксплуатационные факторы, которые могут приводить к существенному 
износу турбореактивного двигателя сверхзвукового пассажирского самолета. Проведена оценка возмож-
ного ухудшения эффективности узлов данного двигателя в процессе выработки ресурса.
Выполнены расчетные исследования с использованием различных законов управления по измеряемым 
параметрам для подержания тяги при снижении коэффициентов полезного действия основных узлов 
двигателя.
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Abstract
The article being presented considers the basic operational factors, which may lead to the subassemblies essential 
wearing of a of the supersonic passenger liner turbofan engine. It was demonstrated that the most telling eff ect 
on the engine parameters was exerted by the of blade machines, such as compressors and turbines, characteristics 
degradation.

Among the works on the aviation engines wearing being considered, the complex studies on the compressors and 
turbines characteristics degradation of the JT9D Pratt & Whitney turbofan engine were highlighted. Dimensionality 
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of the gas generator selected as the subject of research of the supersonic passenger liner turbofan engine is close to 
the JT9D Pratt & Whitney gas generator dimensionality (Ggg JT9D ~ 7/8 kg/s). Thus, with some approximation for 
the considered engine, the data on the turbofan engine JT9D Pratt & Whitney subassemblies effi  ciency degradation 
while operation process, though with correction corresponding to its resource, was employed.
On the assumption of the published data, the resource of supersonic passenger liner turbofan engine may be of 2000 
fl ight cycles under condition of supersonic fl ight modes duration 4–5 hours. Thus, assuming the total resource 
of the prospective engine of the supersonic passenger liner may be of 10000 hours, the resource until the major 
maintenance would be presumably no more than 5000 hours (the half of the total resource).

Computational esteems of the considered engine parameters were performed with the turbofan bypass engine 
model with the fl ows mixing and common nozzle.
The engine operation modes at the fl ight conditions characteristic of the number of foreign projects of the 
supersonic passenger liners were selected as the modes at which the subassemblies parameters degradation was 
being considered. These are the takeoff  mode, subsonic cruising mode, supersonic cruising mode and the transonic 
climbing mode. The thrust value obtained at the takeoff  mode was assumed as the basic one, relative to which 
the required thrust values at the supersonic cruising mode and transonic climbing mode were determined. The 
subsonic cruising engine operation mode was being determined from the condition of the reduced fan rotational 
frequency maximum value (nfr = 1).
As computational esteems revealed, parameters effi  ciency degradation of the selected engine subassemblies (while 
level maintaining of the gas temperature prior to the turbine at the initial level for each mode) may lead to the thrust 
reduction (R) to δR ~9%. With this, the gas temperature rise prior to the turbine up to *

gT  = 50K is necessary for 
the thrust complete recovery up to the initial level at the mode.
Several control laws of fuel feeding to the combustion chamber for the selected controlling parameters sustaining 
at every mode were considered to assess the possibilities for the possible thrust decay compensation of the selected 
engine due to its subassemblies effi  ciency degradation while in service.
The obtained computational data revealed that of initial rotational speed maintaining of the fan rotor (n1), of the 
high-pressure compressor (n2), or a total compressor pressure ratio *

c  turns out not to be the most eff ective option. 
Particularly, at the supersonic cruiser fl ight mode with n1 = const, the temperature increase was of *

gT  ~70К, at 
n2 = const – *

gT  ~90К, and at *
c  = const – *

gT  ~62К.
Sustaining the engine pressure ratio *

e  = const and fan pressure ratio *
f  = const leads to close results. The engine 

thrust at the subsonic modes is being preserved at the initial level, while it rises (up to ~2 %) at the supersonic ones. 
It corresponds to gas temperature “overshoot” *

gT  prior to the turbine of 10К compared to its value necessary for 
the thrust sustaining.
As computational studies revealed, temperature *

cT  sustaining behind the high-pressure compressor, is capable 
of ensuring the least error while the required thrust maintenance for the majority of the considered fl ight modes, 
compared to the initial one. However, this control law corresponds to the thrust underrun at all considered modes 
of a fl ight cycle and is diffi  cult in practical realization, which makes its unacceptable.
Thus, analysis of the possible ways of control for the indirect thrust sustaining by the measured parameters at the 
bypass turbofan engine parameters degradation of a supersonic passenger liner revealed the preferability of the
*
e  = consst and *

f  = const laws. For the subassemblies effi  ciency decline compensation and maintaining the 
required thrust ensuring at the basic fl ight modes while these control laws application, the temperature margin of 

*
gT  > 55К may be required.
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Введение
При определении технического облика про-

ектируемого авиационного двухконтурного тур-
бореактивного двигателя (ТРДД) выбор основных 
его параметров (суммарной степени повышения 
давления *

ê , температуры газа перед турбиной
*
ãT , степени двухконтурности m и др.) осуществля-
ется, прежде всего, исходя из задач летательного 
аппарата, для которых он предназначен, с учетом 
различных ограничений (по массе и габаритам, 
материалам и технологиям и т.д.). Получаемый 
так называемый «новый» двигатель (т. е. двигатель
в начале его эксплуатации) должен полностью со-
ответствовать требованиям летательного аппарата, 
в первую очередь по своим тягово-экономическим 
параметрам.
Однако в процессе эксплуатации двигателя пара-

метры его узлов неизбежно изменяются вследствие 
воздействия различных неблагоприятных эксплуа-
тационных факторов, что приводит к постепенной 
выработке ресурса двигателя вплоть до снятия его 
с самолета на капитальный ремонт.
Износ двигателя, соответствующий определен-

ной наработке, сопровождается изменением пара-
метров рабочего тела в проточной части, связанным 
с ухудшением характеристик его узлов. Среди под-
вергшихся изменениям узлов следует, прежде всего, 
выделить лопаточные машины – компрессоры и 
турбины. Вследствие того что их характеристики 
начинают существенно отклоняться от исходных, 
изменяются параметры двигателя, и в первую оче-
редь снижается его тяга.
Для поддержания уровня потребной тяги двига-

теля на основных режимах полетного цикла требу-
ется по возможности компенсировать ее снижение, 
для чего необходимо иметь запас по температуре 
газа перед турбиной *

ãT , соответствующий ухудше-
нию параметров его узлов. Вместе с тем необходимо 
выбрать такие законы регулирования двигателя, 
реализация которых позволит в максимальной сте-
пени компенсировать снижение тяги двигателя, при 
этом сведя к минимуму превышение температуры 
газа перед турбиной над необходимым уровнем.
Имеющиеся в настоящее время системы управ-

ления двигателем настроены на косвенное регу-
лирование тяги двигателя путем подачи топлива 
в камеру сгорания, при котором поддерживается 
один или комплекс из нескольких параметров 
двигателя, измеряемых на двигателе в полете.  
Чаще всего этими параметрами являются частота 
вращения того или иного вала двигателя либо отно-
шение измеряемых давлений в различных сечениях 
проточного тракта (например, степень повышения 
давления в двигателе или компрессоре). Однако 
по мере ухудшения характеристик узлов двигателя 

взаимосвязь между тягой двигателя и этими пара-
метрами регулирования существенно изменяется, 
что может привести к снижению точности поддер-
жания тяги двигателя. При этом следует отметить, 
что данное отклонение тяги в полетных условиях 
не контролируется.
Применительно к двухконтурному турбореак-

тивному двигателю сверхзвукового пассажирского 
самолета (СПС), который должен работать в тепло-
напряженных условиях длительного крейсерского 
сверхзвукового полета в течение нескольких часов, 
проблемы, связанные с ухудшением эффективно-
сти его узлов в процессе эксплуатации, вопросы 
выбора способов поддержания тяги по измеряемым 
параметрам и определения необходимого запаса 
по температуре газа перед турбиной, достаточно 
актуальны.

Выбор объекта исследований
С начала XXI века в ряде стран (США, страны 

ЕС, Россия и Япония) активизируются исследова-
ния в области создания сверхзвуковых пассажир-
ских самолетов. В последнее время стал известен 
целый ряд проектов создания гражданских сверх-
звуковых самолетов за рубежом, находящихся на 
разных стадиях реализации. Это пилотируемые 
демонстраторы X-59 QueSST (Lockheed Martin) 
и XB-1 (Boom Airliner), деловые самолеты S-512 
(Spike Aerospace) и AS2 (Aerion Supersonic, при-
остановленный в 2021 г.) и небольшие пассажир-
ские самолеты QSTA (Lockheed Martin), Overture 
(Boom Airliner), японский концепт (JAXA) [1-3]. 
Данные проекты предлагают пассажирские само-
леты для полета на сверхзвуковом крейсерском 
режиме с числом Маха Мкр = 1,6 ... 2,2, при этом 
последнее значение соответствует полетам над 
океаном.
В составе силовых установок для СПС рас-

сматриваются как перспективные двигатели, так 
и двигатели ближайшего (первого) этапа, разрба-
тываемые на базе газогенераторов существующих 
ТРДД, в частности CFM56, Rolls-Royce BR710, 
General Electric Passport 20 и Pratt&Whitney PW800. 
Такой поход является общепринятым для умень-
шения затрат и снижения технологических рисков 
[4, 5]. Среди проектов данных двигателей для СПС 
можно выделить как наиболее проработанный 
ТРДД Affi  nity компании General Electric на базе 
газогенератора ТРДД CFM56.
Уровень температуры газа перед турбиной в рас-

сматриваемых двигателях определяется исходя из 
способности обеспечить их надежную работу при 
длительном сверхзвуковом полете, а также выбран-
ного этапа реализации  и составляет на этом режиме
*
ã.êðT  = 1650 … 1800 К. Предлагаются умеренные 
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значения суммарной степени повышения давления 
*
ê  = 20 … 25 и степени двухконтурности m = 1,5 … 3 

[4, 6]. При этом выполнение требований по эколо-
гичности на взлетном режиме обеспечивается при 
дросселировании двигателя до необходимого уров-
ня скорости истечения газа из сопла как основного 
источника шума.
В качестве объекта для проведения расчетных 

исследований с учетом анализа зарубежных ра-
бот [4, 6] был выбран ТРДД в классе тяги 150 кН 
с уровнем параметров основных узлов и систем, 
соответствующим поколению 4+ (на взлетном 
режиме суммарная степень повышения давления 
в компрессоре *

ê  = 23,5, степень повышения 
давления в компрессоре высокого давления (КВД)
*
ÊÂÄ  = 10, степень двухконтурности m = 2, в услови-
ях крейсерского полета максимальная температура 
газа перед турбиной *

ã maxT  = 1750 К).

Определение возможного ухудшения параметров 
эффективности узлов в процессе эксплуатации
Как уже отмечалось, в эксплуатации узлы 

двигателя подвергаются воздействию целого ряда 
факторов, которые комплексно влияют на их харак-
теристики. К этим факторам относятся: попадание 
посторонних предметов, изменения в атмосферных 
условиях, тепловая нестационарность элементов 
конструкции, характер изменения режимов работы 
двигателя [7], износ пар трения и др.
Анализ работ, содержащих данные об изменении 

характеристик ГТД в процессе эксплуатации [8–13], 
показывает, что наиболее заметное влияние на па-
раметры двигателя оказывает ухудшение характери-
стик лопаточных машин – компрессоров и турбин.
Можно выделить следующие основные причины 

и виды износа элементов компрессоров и турбины 
[14, 15]:

1. Эрозия, в результате которой уменьшается 
толщина лопатки, увеличиваются шероховатость 
поверхности, радиальные зазоры и изменяются 
площади проходных сечений. Эрозии, как правило, 
более подвержены последние ступени компрессора 
из-за более высокого давления в месте их располо-
жения и сопловые аппараты (СА) турбины.

2. Отложения на элементах компрессора и СА 
турбины. При этом явлении профиль лопаток 
меняется в направлении увеличения толщины, 
что приводит к уменьшению проходных сечений, 
возникают потери, обусловленные увеличением 
шероховатости поверхности лопаток.

3. Повреждения в результате попадания посто-
ронних предметов на вход в двигатель (мусора с по-
верхности аэродрома при взлете и посадке, птиц). 
Эти повреждения приводят к затуплению входных 
кромок лопаток, забоинам, загибам и ряду других 

последствий.
4. Коррозия, вызванная химической реакцией 

с различными веществами. Для компрессора это 
реакция материалов с находящимися в воздухе ми-
неральными кислотами и солями, а для турбины – с 
горячими газами. В турбине, как правило, корро-
зия проявляется в большей мере, чем в элементах 
компрессора.

5. Попадание в проточную часть частиц, которые 
могут засорять охлаждающие каналы турбины и 
приводить к перегреву лопаток, а также их перегрев 
вследствие изменения поля температур на входе
в турбину, вызванного ухудшением характеристик 
форсунок и камеры сгорания.
Коэффициент полезного действия турбины 

может изменяться также и из-за роста утечек 
вследствие износа. Надо отметить, что ряд про-
блем правильного учета в математической модели 
коэффициента полезного действия турбины при 
определении параметров авиационного газотур-
бинного двигателя отражен в работе [16].
Отклонения, вызванные износом, возрастают с 

наработкой двигателя в эксплуатации и в наиболь-
шей степени проявляются у двигателей с газогене-
раторами относительно небольшой размерности 
GГГ, определяемой по параметрам на выходе из КВД 
[15]. У таких двигателей рост радиальных зазоров 
и изменение профиля лопаток оказывают большее 
влияние на характеристики не только самого КВД, 
но и других лопаточных машин.
Среди работ по износу авиационных двигате-

лей  можно выделить комплексные исследования 
ухудшения характеристик компрессоров и турбин 
в эксплуатации для ТРДД Pratt&Whitney JT9D, 
результаты которых представлены в [9, 12]. Эти ис-
следования включают данные по большому числу 
(более тысячи) двигателей в процессе выработки 
ресурса и постановки на ремонт.
В табл. 1 представлены обобщенные результаты 

выявленного [12] ухудшения эффективности узлов 
данных двигателей в зависимости от наработки.
Полученные данные показывают существен-

ное различие в темпах ухудшения эффективности 
различных узлов лопаточных машин в процессе 
эксплуатации: наиболее сильные изменения прихо-
дятся на компрессор и турбину высокого давления.
В [9, 12] отмечается, что повышение температу-

ры газа перед турбиной для компенсации снижения 
тяги при наработке ~10000 ч для данных двигателей 
достигло ~60 К.
Как показали оценки, размерность газогенерато-

ра GГГ, выбранного в качестве объекта исследования 
ТРДД для СПС, близка к размерности газогенера-
тора ТРДД Pratt&Whitney JT9D, которая составляет
GГГ J ~7,8 кг/c. Поэтому для рассматриваемого двига-
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Таблица 1. Ухудшение КПД узлов ТРДД JT9D в зависимости
                     от наработки [12]

Наработка,ч

Ухудшение КПД узла (δη), %

Компрессор Турбина

вентилятор подпорные
 ступени

высокого
 давления

высокого 
давления

низкого
 давления

10000 −1,5 −1,46 −2,94 −2,63 −0,538

15000 −2,18 −2,04 −6,17 −3,22 −0,808

20000 −2,85 −2,61 −9,40 −3,81 −1,078

теля с некоторым приближением вполне допустимо 
использовать данные о возможном ухудшении КПД 
узлов ТРДД Pratt&Whitney JT9D в процессе экс-
плуатации, приведенные в табл. 1, но с поправкой, 
соответствующей его ресурсу.

Анализ изменения параметров двигателя
при ухудшении эффективности узлов
Расчетные оценки параметров рассматриваемо-

го двигателя проводились с помощью математиче-
ской модели ТРДД со смешением потоков и общим 
соплом [18–20].
В качестве режима «завязки» двигателя принят 

стендовый режим в стандартных атмосферных ус-
ловиях М = 0, Н = 0 и при коэффициенте восстанов-
ления полного давления в воздухозаборнике вх = 1.
В качестве режимов работы, на которых рас-

сматривалось ухудшение параметров узлов, были 
выбраны максимальные режимы работы двигателя 
в условиях полета, характерных для иностранных 
проектов СПС с учетом публикаций [1–3]:

– взлетный режим (№ 1) при М = 0; Н = 0 и ат-
мосферных условиях, соответствующих «жаркому 
дню» МСА + 15К;

– дозвуковой крейсерский режим (№ 2) при
М = 0,8; Н = 11 км;

– сверхзвуковой крейсерский режим (№ 3) при 
М = 1,8; Н = 15 км;

– трансзвуковой режим (№ 4) набора высоты 
при М = 1,2; Н = 10 км.
Режим работы двигателя в условиях взлета в 

«жаркий день» (режим № 1) определялся из усло-
вия поддержания значения приведенной частоты 
вращения вентилятора nпрВ, соответствующего 
«завязке» двигателя. Полученное на этом режиме 

значение тяги двигателя далее принималось за базу, 
по отношение к которой определялись потребные 
значения тяги на сверхзвуковых режимах полета: 
крейсерском (режим № 3) и набора высоты (режим 
№ 4). Дозвуковой крейсерский режим (режим № 2) 
работы двигателя определялся из условия макси-
мального значения приведенной частоты вращения 
вентилятора (nпрВ = 1).
Для оценки возможного ресурса рассматри-

ваемого ТРДД для СПС были использованы 
данные работы [17], в которой отмечается, что 
важной задачей разработки конкурентоспособно-
го двигателя СПС является достижение высоких 
показателей общего ресурса (более 2000 полёт-
ных циклов) с учетом полета на сверхзвуковых 
режимах в течение 4 … 5 ч. При этом в качестве 
перспективного направления для решения дан-
ной задачи выделяется разработка деталей из вы-
сокотемпературных композиционных материалов 
на основе керамики.
Таким образом, при ориентации на общий 

ресурс перспективного двигателя СПС в 10000 ч, 
ресурс до капитального ремонта предположитель-
но составит не более 5000 ч (половина от общего 
ресурса).
В табл. 1 были приведены данные работы [12] 

об ухудшении эффективности узлов двигателя (с 
близкой к рассматриваемому ТРДД размерностью 
газогенератора) при наработке в 10000 ч. На основе 
этих данных были выбраны параметры ухудше-
ния коэффициентов полезного действия узлов 
СПС при выработке 5000 ч (в предположении о 
линейном изменении этих параметров на данном 
временном интервале). Полученные данные све-
дены в табл. 2.

Таблица 2. Предполагаемое ухудшение КПД узлов ТРДД для СПС
                      в зависимости от наработки

Наработка
часов / циклов

Ухудшение КПД узла (δη), %

Компрессор Турбина

вентилятор высокого давления высокого давления низкого давления

5000 / 1000 −0,75 −1,5 −1,3 −0,25

10000 / 2000 −1,5 −2,94 −2,63 −0,538
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Как показали расчетные оценки, представ-
ленное в табл. 2  ухудшение параметров эф-
фективности  узлов  выбранного  ТРДД  при 
сохранении уровня температуры газа перед 
турбиной *

ãT  на исходном уровне для каждого 
режима может привести на рассмотренных ре-
жимах работы двигателя к снижению тяги R до 
δR ~9 % (табл. 3). При этом для полного восста-
новления тяги до исходного уровня на режиме 
необходимо повышение температуры газа перед 
турбиной (табл. 3) на различных режимах от

*
ãT  = 38 К (режим № 2) до *

ãT  = 50 К (режим № 1).
Для оценки возможной компенсации сниже-

ния тяги рассмотренного двигателя вследствие 
ухудшения эффективности его узлов в процессе 
эксплуатации рассмотрены несколько законов 
управления подачей топлива в камеру сгорания 
для подержания выбранных регулирующих па-
раметров на каждом режиме, начиная с типовых 
(по частоте вращения одного из валов двигателя 
и степени повышения давления в двигателе *

äâ ) и 
заканчивая некоторыми «нетрадиционными» (по 
степени повышения давления в узлах сжатия и 
параметрам за КВД).

Таблица 3. Влияние пониженной эффективности узлов на параметры ТРДД
                       при подержании на режимах полета температуры *

ãT  (либо тяги R)

Выбранный регулируемый 
параметр

Режим № 1 Режим № 2 Режим № 3 Режим № 4

Н = 0;
М = 0;
МСА + 15

Н = 11 км; 
М = 0,8; 
МСА

Н = 15 км; 
М = 1,8; 
МСА

Н = 10 км; 
М = 1,2; 
МСА

Относительное изменение тяги ТРДД (δR), %
*
ãT  =const –8,96 –9,2 –9,03 –8,96

 
Изменение полной температуры газа
перед турбиной ТРДД ( *

ãT , К)
R = const 50,2 38 44,4 41,7

В качестве степени повышения давления в 
двигателе *

äâ  принималось отношение полного 
давления за турбиной низкого давления к полному 
давлению на входе в двигатель *

äâ  = *
òp / *

âõp .
В качестве «нетрадиционного» закона управления 

двигателем рассматривалось поддержание степени 
повышения давления в вентиляторе *

â  и суммарной 
степени повышения давления в компрессоре *

ê  как 
параметров, косвенно отражающих уровень давления 
на выходе из контуров ТРДД, а значит, отражающих 
и характер изменения степени расширения в его 
реактивном сопле.
Кроме того, рассмотрено и поддержание тем-

пературы за КВД *
êT  как параметра, по сравнению 

с *
ê  дополнительно учитывающего и изменение 

КПД всей системы сжатия.
Результаты расчетных исследований относи-

тельного изменения тяги двигателя (к исходной 
на каждом режиме полета Rисх) δR = (R – Rисх)/
/Rисх и и изменения полной температуры перед 
турбиной (по сравнению с исходной *

ã_èñõT ) *
ãT  

= *
ãT  – *

ã_èñõT  при различных законах управления 
(выбранных регулируемых параметрах) сведены 
в табл. 4 и 5.

Таблица 4. Относительное изменение тяги ТРДД с пониженной эффективностью
                      узлов при различных законах управления

Выбранный
регулируемый
параметр

Относительное изменение тяги ТРДД на полетных режимах R, %

Режим № 1 Режим № 2 Режим № 3 Режим № 4

Н = 0; М = 0; 
МСА + 15

Н = 11 км;
М = 0,8; МСА

Н = 15 км;
М = 1,8; МСА

Н = 10 км;
М = 1,2; МСА

n1 = const 2,56 3,83 5,31 4,44

n2 = const 6,58 8,75 10,01 9,31
*
äâ –0,06 0,88 2,16 1,36
*
êT –1,7 –0,88 –0,47 –0,51
*
ê 1,49 2,73 3,77 3,19

*
â –0,01 0,91 2,3 1,43
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Таблица 5. Изменение полной температуры газа перед турбиной ТРДД с пониженной
                      эффективностью узлов при различных законах управления

Выбранный
регулируемый
параметр

Изменение полной температуры газа перед турбиной ТРДД
на полетных режимах *

ãT , К
Режим № 1 Режим № 2 Режим № 3 Режим № 4

Н = 0; М = 0; 
МСА + 15

Н = 11 км;
М = 0,8; МСА

Н = 15 км;
М = 1,8; МСА

Н = 10 км;
М = 1,2, МСА

n1 = const 64,5 53,6 69,5 62,1

n2 = const 87,3 73,9 91,1 84,3
*
äâ 49,8 41,6 54,7 48
*
êT 40,7 34,4 42,2 39,4
*
ê 58,5 49,2 62,2 56,4

*
â 50,1 41,7 55,4 48,3

Данные расчетных исследований для рассма-
триваемого двигателя с пониженной в процессе 
эксплуатации эффективностью узлов отображены 
графически на рис. 1 и 2.
Полученные результаты показали, что законы 

управления подачей топлива в камеру сгорания 
рассмотренного ТРДД, связанные с поддержанием 
частоты вращения одного из роторов двигателя, 
приводят к значительному (до ~10%) увеличению 
тяги двигателя за счет увеличения температуры газа 
перед турбиной *

ãT  ( *
ãT  может достигать ~90К).

В этом случае для снижения «излишней» тепло-
напряженности узлов горячей части двигателя, по 
мере выработки его ресурса необходима постоянная 
коррекция самой поддерживаемой величины – ча-
стоты вращения – в сторону ее уменьшения.
Поддержание такого параметра, как степень 

повышения давления в двигателе *
äâ , в настоящее 

время применяемое за рубежом в двигателях раз-
личного назначения, в рассматриваемом случае 
также дает вполне приемлемые результаты. Тяга 
двигателя на дозвуковых режимах поддерживается 
на исходном уровне, а на сверхзвуковых режимах 

Рис. 1. Относительное изменение тяги ТРДД
              с пониженной эффективностью узлов
              при различных законах управления

Рис. 2. Изменение полной температуры газа перед 
              турбиной ТРДД с пониженной эффективно-
              стью узлов при различных законах управления

даже возрастает (до ~2%), что соответствует «за-
бросу» температуры газа перед турбиной *

ãT  на
10 К по сравнению с ее значением, необходимым 
для поддержания тяги.
Поддержание степени повышения давления 

в вентиляторе *
â  приводит практически к тем же 

результатам, что и поддержание степени повы-
шения давления в двигателе *

äâ , и выбор между 
этими законами управления может быть обусловлен 
преимуществами при практической реализации в 
конструкции двигателя.
По сравнению с законами управления *

â  = const 
и *

äâ  = const поддержание суммарной степени по-
вышения давления в компрессоре *

ê  приводит к 
худшим результатам. Превышение по тяге дви-
гателя на дозвуковых и сверхзвуковых режимах 
возрастает еще на ~1,5% и 2% , что соответствует 
дополнительному «забросу» по температуре газа 
перед турбиной *

ãT  на ~8 К.
Поддержание температуры за КВД *

êT , как 
показали расчетные исследования, способно 
обеспечить наименьшую погрешность при под-
держании потребной тяги на большинстве рассмо-
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тренных режимов полета по сравнению с исходной
(|δR |< 0,5 … 1%), за исключением взлетного режи-
ма, где |δR| ~1,7%. Однако этот закон соответствует 
недобору по тяге на всех рассмотренных режимах 
полетного цикла и, кроме того, трудно реализуем 
на практике в современных условиях, что делает 
его неприемлемым.

Выводы
Проведенный анализ возможных способов 

управления ТРДД сверхзвукового пассажирского 
самолета показал предпочтительность исполь-
зования законов управления, которые связаны 
с поддержанием степени повышения давления в 
вентиляторе *

â   или в двигателе в целом *
äâ  и кото-

рые позволяют компенсировать снижение тяги при 
ухудшении в процессе эксплуатации эффективно-
сти узлов на основных режимах его работы.
При типовом значении наработки двигателя 

5000 ч (или ~1000 полетных циклов и соответству-
ющем износе его узлов) для обеспечения потребной 
тяги на основных режимах полета при использова-
нии этих законов управления может потребоваться 
запас по температуре газа перед турбиной не менее 
55 … 60 К.
Полученные результаты по снижению тяги в 

процессе эксплуатации двигателя и необходимому 
запасу по температуре газа перед турбиной (для 
компенсации этого снижения) хорошо коррелиру-
ют с имеющимися в литературе данными [9, 12, 13, 
15]. Однако в этих работах не представлен анализ 
возможных причин ухудшения эффективности уз-
лов двигателя, вследствие которого снижается тяга 
[9, 12], а также рассмотрен чисто теоретический 
закон управления двигателем [13], который связан 
с расчетным определением значения полетной тяги 
двигателя и практическая реализация которого
в настоящее время крайне затруднительна.
В отличие от работы [13], предложенные здесь 

законы управления ТРДД для СПС связаны с под-
держанием параметров двигателя, непосредствен-
но измеряемых в полете и косвенно отражающих 
уровень тяги двигателя во всех полетных условиях, 
поэтому данные законы управления вполне мо-
гут быть реализованы в настоящее время на всех 
существующих и разрабатываемых авиационных 
двигателях.
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