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Представлены результаты исследований конструкций систем охлаждения турбин 
зарубежных и российских авиационных двухконтурных турбореактивных двигате-
лей с форсажной камерой сгорания. Для расчетного исследования и сравнительно-
го анализа выбраны российский и зарубежный образцы перспективных турборе-
активных двухконтурных двигателей с форсажной камерой сгорания, имеющей 
оптимальные технические характеристики, проведены расчеты газодинамических 
параметров систем их охлаждения на четырех критических режимах работы 
двигателя. Представлены результаты гидравлических расчетов различных схем 
подвода охлаждающего воздуха к сопловым и рабочим лопаткам турбины высоко-
го давления. Приведен выполненный по результатам расчета сравнительный ана-
лиз эффективности конструкторских решений зарубежных и российских систем 
охлаждения посредством как мощностных показателей, так и экономичности га-
зотурбинного двигателя. Дана оценка эффективности по таким параметрам, как 
отбор охлаждающего воздуха на режиме максимальных оборотов двигателя и на 
крейсерском режиме, утечки охлаждающего воздуха через осевые зазоры 
в проточную часть, изменение отбора охлаждающего воздуха (в процентах) от 
расхода через компрессор высокого давления при переключении с максимального 
режима на крейсерский (адаптивность системы охлаждения), температура 
охлаждающего воздуха в точке подвода к полостям охлаждения лопатки соплово-
го аппарата или рабочей лопатки. 
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Введение. Современные авиационные двигатели развиваются  

в направлении увеличения их основных рабочих параметров: степени 
повышения давления воздуха в компрессоре πк, температуры воздуха 
за компрессором Тк и температуры газа перед турбиной Тг [1]. Кроме 
того, к перспективным двигателям предъявляются требования по 
улучшению динамических свойств с целью сокращения времени  
переходных процессов и времени выхода на максимальный режим 
с начала запуска [2]. Возросшие требования к мощностным и дина-
мическим характеристикам перспективного двигателя приводят 
к существенному увеличению нагрузок в его конструктивных эле-
ментах. В частности, лопатку для эффективного противодействия им 
необходимо эффективно охлаждать [3]. 
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Цель данной работы — представить сравнительный анализ  
эффективности различных конструктивных решений в системах 
охлаждения турбин, который позволит выявить и использовать пре-
имущества каждой из них при проектировании перспективных двига-
телей, а также исключить рассмотренные недостатки этих систем. 
Такой анализ дает возможность создавать более эффективные эле-
менты систем охлаждения, способные организовать оптимальное 
распределение охлаждающего воздуха в таких системах [4]. Для до-
стижения данной цели необходимо выполнить гидравлический рас-
чет нескольких разных систем охлаждения. 

Методика расчета элементов системы подвода охлаждающего 
воздуха. Полная температура воздуха при относительном движе-
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где Т0 — статическая температура охлаждающего воздуха на выходе 
из АЗ, °С; w0 — скорость охлаждающего воздуха на выходе из аппа-
рата закрутки относительно вращающегося диска турбины высокого 
давления (ТВД), м/с; сp — теплоемкость воздуха в данных условиях, 
Дж/(кг  K). 
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где Т1 — статическая температура охлаждающего воздуха на входе  
в отверстия подвода, °С; w1 — относительная скорость охлаждающе-
го воздуха на входе в отверстия подвода, м/с. 

Степень повышения (коэффициент восстановления) давления БД  

в безлопаточном диффузоре (БД) определяется выражением 
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где P*
w1 — полное давление охлаждающего воздуха на входе в отвер-

стия подвода, кгс/см2; P0 — статическое давление охлаждающего 
воздуха на выходе из АЗ, кгс/см2. 

Температура охлаждающего воздуха на входе 
2

*
wТ  в полость 

охлаждения рабочей лопатки ТВД: 
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где u2 — окружная скорость в точке входа в полость охлаждения ра-
бочей лопатки ТВД, м/с; u1 — окружная скорость диска в точке входа 
в отверстия подвода, м/с. 

Приведенная температура  2τ λ  в точке входа в полость охлаж- 

дения рабочей лопатки: 
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где 2λ  — приведенная скорость охлаждающего воздуха в точке вхо-

да в полость охлаждения рабочей лопатки. 
Степень повышения давления в отверстиях подвода охлаждаю-

щего воздуха к полости охлаждения: 

   3,5
1отв.  под 2 2   

,τ λ τ λ  
k

k                            (6) 

где k  — показатель адиабаты, 1, 4.k  
Анализ конструкции воздушной системы модельного газо- 

турбореактивного двигателя. Для сравнительного анализа эффек-
тивности отечественных и зарубежных конструктивных решений  
в воздушной системе выбран российский газотурбореактивный двух-
контурный двигатель с форсажной камерой сгорания (КС), имеющей 
очень хорошие значения технических параметров [5]. Конструктив-
ная схема воздушной системы этого двигателя представлена на рис 1.  

Особенностями рассматриваемой конструкции (рис. 1, б) являют-
ся отбор воздуха на охлаждение передней полости G1 лопатки 
соплового аппарата 2 турбины высокого давления (ТВД) из вторич-
ной зоны КС с выдувом на входную кромку, спинку и корыто [6]. Это 
позволяет избежать гидравлических потерь от подвода воздуха к по-
лости охлаждения и обеспечить достаточное давление на выходе из 
перфорированных отверстий в лопатке соплового аппарата (СА), для 
того чтобы препятствовать втеканию в полости охлаждения горячего 
газа из проточной части, а также создавать эффективную защитную 
пленку на поверхности лопатки [7].  

Воздух из вторичной зоны КС втекает в воздухо-воздушный тепло- 
обменник (ВВТ) — ВВТ1, откуда подается в заднюю полость G2 ло-
патки СА, а также в транспортный канал, по которому он подводится 
на охлаждение диска 9 и рабочей лопатки ТВД 8. Этот воздух обла-
дает несколько меньшим давлением, но имеет значительно более 
низкую температуру, чем воздух из вторичной зоны. Теплообменник 
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Рис. 1. Конструктивная схема воздушной системы отечественного  
газотурбореактивного двухконтурного двигателя: 

a — схема отбора охлаждающего воздуха из думисной полости; б — схема системы  
охлаждения отечественного ГТД; ВВТ1 — воздухо-воздушный теплообменник с отбором из 
вторичной зоны КС; ВВТ2 — воздухо-воздушный теплообменник с отбором из думисной 
полости; 1, 4, 6, 10, 11, 13, 14, 16, 19, 20 — лабиринт; 2 — сопловой аппарат ТВД; 3 — кла-
панный аппарат отключения охлаждения; 5 — аппарат закрутки; 7 — покрывной диск; 8 — 
рабочая лопатка ТВД; 9 — диск ТВД; 12 — сопловой аппарат турбины низкого давления; 
15 — устройство разгрузки осевых сил; 17 — диск турбины низкого давления; 18 — рабочая  

лопатка турбины низкого давления 
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первого типа ВВТ1 при максимальных оборотах двигателя обеспечи-
вает снижение температуры на входе в заднюю полость охлажде-
ния G2 соплового аппарата турбины высокого давления (ТВД) при-
близительно на 140…150 °С относительно температуры во вторичной 
зоне КС, а на входе G3 в полости охлаждения рабочей лопатки ТВД 
примерно на 100 °С [8]. Подвод воздуха на охлаждение диска ТВД и 
его рабочей лопатки реализует аппарат закрутки 5, что позволяет на 
максимальном режиме снизить температуру воздуха на входе в по-
лость охлаждения рабочей лопатки G3 примерно на 70…80 °С [9]. Из 
аппарата закрутки 5 воздух под покрывным диском 7 поднимается 
к отверстию подвода в полость охлаждения рабочей лопатки, откуда 
затем выдувается через перфорацию на входную кромку, на спинку, 
корыто и выходную кромку, формируя на наружной поверхности 
слой защитной пленки [10]. Воздухом из АЗ также наддуваются осе-
вой зазор G6 и думисная полость (рис. 2). Для снижения расхода 
охлаждающего воздуха, минимизации утечек в проточную часть че-
рез осевой зазор G6 и уменьшения осевой силы, действующей на 
диск ТВД (см. рис. 1, б), между АЗ и покрывным диском установлен 
однозубый лабиринт 4. Кроме того, для снижения расхода охлажда-
ющего воздуха под аппаратом закрутки установлены однозубый ла-
биринт 6 и на валу восьмизубый лабиринт 1. За коллектором, в кото-
рый подается воздух из ВВТ1, находится клапанный аппарат 
отключения охлаждения (КАО) 3. При переключении системы охла-
ждения на режим минимального охлаждения поршень клапана опус-
кается и частично отсекает подачу охлаждающего воздуха (в поршне 
сделано несколько маленьких отверстий, через которые проходит не-
значительное количество охлаждающего воздуха) в заднюю полость 
соплового аппарата ТВД и на рабочую лопатку ТВД [11]. 

В трубу (см. рис. 1, а) с интегрированным теплообменником 
ВВТ2 утилизируется воздух из думисной полости (см. рис. 2), кото-
рый подводится в полости охлаждения G4 соплового аппарата тур-
бины низкого давления (ТНД) 12 (см. рис. 1, б) и в междисковую по-
лость, охлаждая обратную сторону диска ТВД 9 и переднюю часть 
диска ТНД 17, а также препятствуя втеканию горячего газа в осевые 
зазоры G7 и G8.  

Для минимизации утечек охлаждающего воздуха в осевой зазор 
G7 и снижения расхода охлаждающего воздуха с задней стороны 
диска ТВД в верхней его части установлен однозубый лабиринт 10,  
а под отверстием подвода охлаждающего воздуха к задней части 
диска ТВД — шестизубый лабиринт 11, предназначенный для сни-
жения расхода охлаждающего воздуха и уменьшения осевых сил, 
действующих на диск ТВД [12]. Под этим лабиринтом размещено 
устройство для разгрузки осевых сил 15, обеспечивающее переброс-
ку воздуха с меньшим давлением к диску ТНД. Кроме того, оно  
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локально снижает осевую силу, действующую на диск ТНД спереди, 
и создает наддув осевого зазора G8 более низким давлением для 
снижения утечек в осевой зазор из-за уменьшения перепада давлений 
между воздушной полостью и проточной частью, а также обеспечи-
вает расход в осевом зазоре, достаточный для того, чтобы препят-
ствовать втеканию горячего газа из проточной части. В передней ча-
сти диска ТНД под выходом из устройства разгрузки осевых сил 
установлен шестизубый лабиринт 16, для уменьшения расхода охла-
ждающего воздуха, минимизации утечек воздуха в осевой зазор G8,  
а также для снижения осевой силы, действующей на диск ТНД. Ла-
биринт под устройством разгрузки осевых сил 14 отделяет воздух, 
охлаждающий диск ТНД, от воздуха, охлаждающего диск ТВД, что 
снижает расход охлаждающего воздуха и уменьшает осевую силу, 
действующую на диск ТВД. Лабиринт 13 разделяет поток охлажда-
ющего воздуха и поток суфлирования предмасляных полостей. Так-
же использование ВВТ2 при максимальной частоте вращения роторов 
обеспечивает снижение температуры воздуха на 90…100 °С на входе 
в полость охлаждения лопатки СА ТНД G4 и междисковую полость.  

 

Рис. 2. Думисная полость 
 
Думисная полость (см. рис. 2) расположена под КС за дисками 

компрессора высокого давления (КВД) [13]. Она используется для 
регулирования осевых сил, действующих на подшипники роторов.  
С задней стороны диска ТНД полость наддувается через стойку за-
турбинного устройства (ЗТУ), из которой воздух идет на охлаждение 
G5 — рабочей лопатки ТНД 18, на наддув осевого зазора G9 через 
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лабиринт 19, минимизирующий утечки в осевой зазор, на наддув 
опоры турбины через лабиринт 20, снижающий расход охлаждающе-
го воздуха [14]. 

К преимуществам такой системы относятся: 
– эффективное использование думисного воздуха, достаточное 

для обеспечения требуемого уровня охлаждения междисковой полос- 
ти турбины; 

– снижение температуры охлаждающего воздуха с помощью тепло- 
обменников; 

– обеспечение первым теплообменником на максимальных ре-
жимах снижения температуры на 140…150 °С на входе в заднюю по-
лость охлаждения СА ТВД и примерно на 100 °С на входе в полости 
охлаждения рабочей лопатки ТВД; 

– снижение температуры на входе в лопатку соплового аппарата 
турбины низкого давления примерно на 90…100 °С благодаря исполь-
зованию трубы с интегрированным теплообменником;  

– предотвращение утечек воздуха через осевой зазор в проточ-
ную часть турбины благодаря применению покрывного диска; 

– возможность управления расходом охлаждающего воздуха за 
первым теплообменником в зависимости от режима работы двигателя;  

– снижение с помощью аппарата закрутки температуры охлаж- 
дающего воздуха примерно на 70…80 °С путем придания ему 
окружной скорости, равной скорости вращения отверстия подвода 
охлаждающего воздуха в диске [15]. Разность окружных скоростей 
воздуха и отверстия подвода на диаметре, где расположены эти  
отверстия, обеспечит минимальные гидравлические потери при входе 
воздуха в полость охлаждения лопатки и снизит температуру этого 
воздуха.  

Недостатки данной системы: 
– наличие в проточной части наружного контура большого коли-

чества громоздких теплообменников; 
– отключение последовательной подачи охлаждающего воздуха 

на заднюю полость лопатки СА ТВД, диск ТВД и ее лопатку, что 
приводит к снижению давления охлаждающего воздуха в полостях 
охлаждения и последующему втеканию горячего газа в отверстия на 
входной кромке и корыте рабочей лопатки, локальному прогару ее 
стенки, а также к попаданию горячего газа в осевой зазор, что не спо-
собствует обеспечению максимально возможного ресурса турбины; 

– не самое оптимальное распределение воздуха;  
– недостаточно высокая экономичность, так как при такой схеме 

лишь частично отключается охлаждение задней полости рабочих  
и сопловых лопаток, хотя было бы очень эффективно отключить 
охлаждение задних полостей сопловой и рабочей лопаток за счет  
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отсутствия угрозы втекания горячего газа в полость вследствие низ-
кого давления за выходной кромкой лопатки, наличия зоны разреже-
ния за выходной кромкой со стороны спинки лопатки [16] и большо-
го подвода охлаждающего воздуха в заднюю полость лопатки, 
составляющему примерно 2,5…3 % расхода через КВД;  

– использование покрывного диска в этой схеме подвода охла-
ждающего воздуха к рабочим лопаткам ТВД [17], что является очень 
существенным недостатком, так как подогрев воздуха под действием 
центробежных сил, возникающих в полости под покрывным диском, 
составляет примерно 30…40 °С на наиболее нагруженных режимах 
работы двигателя, что нивелирует снижение температуры с помощью 
аппарата закрутки практически вдвое. 

Анализ конструкции воздушной системы охлаждения с при-
менением конструктивных решений воздушной системы зару-
бежного газотурбинного двигателя. В качестве аналога российской 
воздушной системы охлаждения для сравнительного анализа была 
выбрана аналогичная система одного из серийных зарубежных турбо- 
реактивных двухконтурных двигателей — Eurojet EJ200 [18]. Для 
проведения гидравлического расчета воздушной системы необходи-
мы такие исходные данные, как геометрические параметры двигате-
ля, а также термогазодинамические и газодинамические параметры 
его проточной части [19]. Поскольку доступна только конструктив-
ная схема двигателя, невозможно выполнить гидравлический расчет 
ГТД EJ200 [20]. Для того чтобы решить поставленную задачу, доста-
точно на базе российского двигателя спроектировать воздушную  
систему с элементами двигателя зарубежной конструкции (рис. 3). 

Особенностями данного двигателя являются охлаждение сопло-
вого аппарата 2 (рис. 3, б) и рабочей лопатки 8 ТВД воздухом из вто-
ричной зоны КС. В полости охлаждения лопатки соплового аппарата 
G1 и G2 воздух поступает через верхние и нижние отверстия подво-
да. Из полостей охлаждения через перфорированные отверстия в ло-
патке воздух выдувается на поверхность лопатки и образует на ней 
защитную пленку [21]. Температура охлаждающего воздуха на входе 
в заднюю полость охлаждения сопловой лопатки ТВД G2 примерно 
на 130 °С выше, чем в отечественной воздушной системе.  

Подвод воздуха к рабочей лопатке турбины высокого давления 
организован через отверстия 1 во внутренней части корпуса КС [22]. 
Из них охлаждающий воздух из вторичной зоны КС подается в по-
лость перед аппаратами закрутки 5, которые ускоряют его по направ-
лению вращения диска через отверстия под покрывной диск 7. Аппа-
раты закрутки придают охлаждающему воздуху такую окружную 
скорость, при которой в момент входа потока охлаждающего воздуха  
в   отверстие  подвода  она  становилась  бы  была  близка  к  окружной 
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Рис. 3. Схема воздушной системы охлаждения зарубежного газотурбореактивного 
двухконтурного двигателя: 

a — схема отбора охлаждающего воздуха от промежуточной ступени компрессора;  
б — схема системы охлаждения зарубежного ГТД; 1 — отверстие подвода охлаждающего 
воздуха  из вторичной зоны КС;  2 — сопловой аппарат  ТВД;  3, 4, 6, 15, 16  —  лабиринт;  
5, 17 — аппарат закрутки; 7 — покрывной диск; 8 — рабочая лопатка ТВД; 9 — диск ТВД; 
10, 11, 13, 14, 20, 21 — щетка; 12 — сопловой аппарат ТНД; 18 — лопатка ТНД; 19 — диск 

ТНД; 22 — отверстие для подвода охлаждающего воздуха из вторичной зоны КС 
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скорости отверстий подвода в полости охлаждения рабочих лопаток 
G3 для снижения температуры охлаждающего воздуха [23].  

Аппарат закрутки позволяет снизить температуру охлаждающего 
воздуха приблизительно на 80 °С. Проходное сечение под покрыв-
ным диском имеет форму диффузора, что способствует повышению 
давления охлаждающего воздуха. Использование покрывного диска и 
отверстий подвода повышает температуру охлаждающего воздуха за 
счет разности скоростей вращения в точке входа под покрывной 
диск, в точке входа в отверстия подвода и в полость охлаждения [24]. 
Под покрывным диском на максимальном режиме подогрев состав-
ляет примерно 30 °С, в отверстиях подвода — примерно 20 °С. Под 
покрывным диском воздух подводится в отверстия подвода к поло-
стям охлаждения G3, из которых через отверстия в корпусе рабочей 
лопатки воздух выдувается на ее поверхность и формирует защитную 
пленку.  

Температура воздуха на входе в полость охлаждения лопатки G3 
в системе охлаждения зарубежного ГТД примерно на 100 °С выше, 
чем в российской системе охлаждения. Лопатки охлаждаются кон-
вективно-пленочным способом [25]. Для предотвращения утечек  
в проточную часть через осевой зазор G6, а также для снижения осе-
вых сил, действующих на турбину высокого давления, над аппаратом 
закрутки установлен ступенчатый трехзубый лабиринт 3. За ним, для 
того чтобы снизить утечку воздуха в проточную часть турбины,  
в осевом зазоре G6 установлен однозубый лабиринт 6, благодаря че-
му утечка в осевой зазор G6 будет в 2 раза меньше, чем в российской 
воздушной системе, где в этот зазор выдувается 0,2 % (в зарубеж- 
ной системе — 0,1 %) расхода через КВД.  

Под аппаратом закрутки 5 установлен ступенчатый трехзубый 
лабиринт 4 с целью препятствовать втеканию более горячего воздуха 
из полости между валом и КС и последующего смешения с воздухом 
из АЗ. Втеканию воздуха в осевой зазор за последним диском ком-
прессора (рис. 3, а) G10 препятствует отверстие 22 в корпусе КС,  
откуда подается воздух с большим давлением, чем в зазоре G10, и за-
пирает его. Под отверстием установлена щетка 21 для минимизации 
утечки в полость между валом и корпусом КС [26]. 

От промежуточной ступени компрессора отбирается воздух для 
охлаждения соплового аппарата 12 турбины низкого давления (см. 
рис. 3, б) и наддува междисковой полости. Воздух подводится по 
трубе к коллектору, а далее распределяется в полости охлаждения 
сопловой лопатки G4 и в транзитном канале, который передает охлаж- 
дающий воздух в междисковую полость. Температура воздуха на 
входе в полость охлаждения G4 соплового аппарата ТНД примерно 
на 40 °С выше, чем в российской системе охлаждения. В полости 
воздух распределяется на охлаждение ТВД и ТНД.  
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На охлаждение диска ТВД 9 воздух подается через ряд отвер-
стий, а затем поднимается вверх вдоль диска, препятствуя втеканию 
в осевой зазор G7 горячего газа из проточной части, а также течет 
вдоль диска вниз, к валу, через три ряда расположенных на разной 
высоте щеток 10, 11, 13. Щетки нужны для снижения расхода охла-
ждающего воздуха и препятствования его смешению с потоком суф-
лирования предмасляных полостей [27].  

Воздух на охлаждение рабочей лопатки турбины низкого давле-
ния 18 подается через аппарат закрутки 17 из междисковой полости. 
Для снижения выброса воздуха в проточную часть турбины через 
осевой зазор G8 на замке рабочей лопатки ТНД установлен ступенча-
тый двузубый лабиринт 16, а в осевом зазоре — лабиринт 15, что 
снижает выдув в осевой зазор G8 по сравнению с выдувом в россий-
ской воздушной системе на 0,25 % расхода воздуха через КВД.  

Воздух на входе в полость охлаждения G5 рабочей лопатки ТНД 
горячее на 260 °С, чем в отечественной воздушной системе. В ниж-
ней левой части диска турбины низкого давления 19 установлена 
щетка 14, которая также снижает расход охлаждающего воздуха и 
препятствует смешению охлаждающего воздуха с потоком суфлиро-
вания предмасляных полостей [28]. С правой стороны от диска ТНД 
подводится воздух из наружного контура для наддува осевого зазора 
G9. В нижней правой части диска ТНД установлена щетка 20 для 
уменьшения расхода воздуха и препятствования смешению с пото-
ком суфлирования. 

Преимущества конструктивных решений данной воздушной си-
стемы:  

– простота и невысокая стоимость;  
– отказ от думисной полости, что снижает действие осевых сил 

на подшипник ротора высокого давления;  
– отказ от использования теплообменника, уменьшающий загро-

мождение наружного контура, что повышает мощностные характери-
стики двигателя; 

– размещение аппарата закрутки выше, чем у отечественного анало-
га, что уменьшает подогрев от центробежной подкачки в безлопаточ-
ный диффузор [29] по сравнению с отечественной воздушной системой, 
в которой подогрев под покрывным диском составляет примерно 
30…40 °С на одном из самых высокотемпературных режимов; 

– установка безлопаточного диффузора под покрывным диском 
позволяет повысить давление охлаждающего воздуха и препятство-
вать втеканию горячего газа в полости охлаждения лопатки из про-
точной части, а также обеспечивает более эффективное пленочное 
охлаждение на поверхности рабочей лопатки; 

– размещение ступенчатых лабиринтов над аппаратом закрутки и 
под ним снижает давление в областях, прилегающих к нему, что  
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способствует уменьшению значения осевой силы, действующей на 
турбину высокого давления и снижает выброс охлаждающего возду-
ха в проточную часть, тем самым повышая коэффициент полезного 
действия турбины и сокращая общий расход охлаждающего воздуха;  

– отбор воздуха на охлаждение турбины низкого давления от 
промежуточной ступени компрессора позволяет охлаждать сопловую 
лопатку и рабочую лопатку турбины низкого давления более холод-
ным воздухом, что, естественно, эффективнее; 

– отсутствие теплообменников уменьшает загромождение наруж-
ного контура и улучшает мощностные характеристики двигателя; 

– использование щеток помогает оптимально распределить дав-
ление в полостях и обеспечить низкие значения осевой силы, дей-
ствующей на турбину, а также позволяет разделить потоки охлажда-
ющего воздуха и поток суфлирования предмасляных полостей [30]; 

– применение аппарата закрутки для охлаждения лопатки турби-
ны низкого давления позволяет существенно снизить температуру на 
входе в полость охлаждения лопатки (примерно на 60 °С при работе 
на наиболее высокотемпературных режимах); 

– установка лабиринтов в осевом зазоре над аппаратом закрутки  
в междисковой полости сокращает расход охлаждающего воздуха,  
а также снижает его выброс в проточную часть, что повышает коэф-
фициент полезного действия турбины; 

– отказ от системы управления охлаждением турбины, в отличие 
от российского аналога, позволяет благодаря постоянному наддуву 
всей системы охлаждения воздухом исключить всевозможные втека-
ния горячего газа из проточной части в осевые зазоры и полости 
охлаждения лопаток. 

Недостатки данной конструкции: 
– отсутствие теплообменника, охлаждающего воздух для турби-

ны высокого давления, причем справиться с этой проблемой крайне 
сложно, так как требуется повысить эффективность охлаждения без 
снижения температуры охлаждающего воздуха; 

– подвод воздуха на существенном расстоянии от входа в полость 
охлаждения и использование покрывного диска в турбине высокого 
давления приводят к повышению температуры охлаждающего рабо-
чую лопатку воздуха от центробежной подкачки; 

– отсутствие адаптивности к различным режимам работы, 
а именно, нецелесообразно высокий расход охлаждающего воздуха 
на низкотемпературных крейсерских режимах, хотя в таких условиях 
эксплуатации будет достаточно менее интенсивное охлаждение либо 
даже его отсутствие, а при правильном распределении охлаждающе-
го воздуха или при его частичном отключении есть возможность 
препятствовать втеканию горячих газов в полости охлаждения — 
пример такого решения приведен в работе [31].  
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Сравнительный анализ эффективности конструктивных ре-
шений отечественных и зарубежных воздушных системах ГТД. 
По результатам расчета суммарный отбор воздуха на охлаждение 
турбины в воздушной системе отечественного двигателя составляет 
примерно 23 % расхода воздуха через компрессор высокого давления 
на максимальном режиме работы. 

В этот отбор входят: 
7 % — из вторичной зоны камеры сгорания (ВЗ КС) в теплооб-

менник ВВТ1 на охлаждение задней полости СА ТВД с выдувом 
из выходной кромки, диска и рабочей лопатки ТВД с выдувами из 
входной и выходной кромки, с верхнего торца лопатки, на спинку и 
корыто; 

12 % — из ВЗ КС на охлаждение передней полости СА ТВД с вы-
дувами из входной кромки, на спинку и корыто, а также созданием 
защитной пленки на поверхности верхней и нижней полки СА ТВД; 

2 % — из думисной полости на охлаждение СА ТНД с выдувом  
в проточную часть турбины из выходной кромки, правой стороны 
диска ТВД и левой стороны диска ТНД; 

2 % — из наружного контура на охлаждение рабочей лопатки и 
правой стороны диска ТНД. 

Выдувы охлаждающего воздуха в осевые зазоры: 
0,2  % — в зазор между СА ТВД и рабочей лопаткой ТВД;  
0,7  % — в зазор между рабочей лопаткой ТВД и СА ТНД; 
0,4  % — в зазор между СА ТНД и рабочей лопаткой ТНД; 
0,15  % — в зазор за рабочей лопаткой ТНД. 
Температура охлаждающего воздуха на входе в полости охла-

ждения лопаток турбины:  
665 °С — на входе в переднюю полость охлаждения лопатки СА 

ТВД, 545 °С — в заднюю полость;  
535 °С — на входе в рабочую лопатку ТВД;   
600 °С — на входе в лопатку СА ТНД; 
360 °С — на входе в рабочую лопатку ТНД.  
Двигатель оснащен системой управления охлаждением турбины, 

которая обеспечивает адаптивность системы охлаждения к разным 
условиям эксплуатации и уменьшение отбора охлаждающего воздуха 
на режимах с низкими температурами и оборотами двигателя, 
например при отсечке подачи части охлаждающего воздуха на крей-
серском режиме. 

Суммарный отбор воздуха на охлаждение при низкой частоте 
вращения ротора высокого давления и переключении на режим ми-
нимального охлаждения составляет примерно 19 %. Это экономит  
4 % отбора на режиме полного охлаждения турбины, что обеспечивает 
значительное повышение коэффициента полезного действия двигате-
ля и благотворно влияет на его экономические параметры.  
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Негативной стороной этой системы управления является не самое 
оптимальное распределение охлаждающего воздуха на режиме ми-
нимального охлаждения турбины, при котором горячий газ втекает  
в осевой зазор за сопловым аппаратом турбины высокого давления и 
в отверстия на входной кромке рабочей лопатки, это снижает ресурс 
лопатки и диска ТВД. В работе [31] приведен тщательный анализ 
воздушной системы с этим недостатком и предложено решение дан-
ной проблемы.  

В зарубежной воздушной системе суммарный отбор воздуха на 
охлаждение турбины составляет примерно 21 % расхода воздуха че-
рез компрессор высокого давления. 

Этот отбор содержит: 
13 % — из ВЗ КС на охлаждение СА ТВД с выдувом из входной и 

выходной кромки, спинки и корыта, а также с созданием защитной 
пленки на поверхности верхней и нижней полок; 

4 % — из ВЗ КС на охлаждение диска и рабочей лопатки ТВД с 
выдувами из входной и выходной кромки, из верхнего торца лопатки; 

4 % — из-за промежуточной ступени на охлаждение соплового 
аппарата ТНД с выдувом в проточную часть турбины из выходной 
кромки, рабочей лопатки ТНД с последующим выдувом из верхнего 
торца, правой стороны диска ТВД и левой стороны диска ТНД; 

0,1 % — из наружного контура на охлаждение правой стороны 
диска ТНД. 

Выдувы охлаждающего воздуха в осевые зазоры: 
0,1 % — в зазор между СА ТВД и рабочей лопаткой ТВД;  
0,65 % — в зазор между рабочей лопаткой ТВД и СА ТНД;  
0,15 % — в зазор между СА ТНД и рабочей лопаткой ТНД;  
0,1 % — в зазор за рабочей лопаткой ТНД.  
Температура охлаждающего воздуха на входе в полости охла-

ждения лопаток турбины на режиме максимальной частоты вращения 
ротора высокого давления:  

665 °С — на входе в лопатку соплового аппарата ТВД; 
640 °С — на входе в рабочую лопатку ТВД; 
635 °С — на входе в лопатку соплового аппарата ТНД; 
620 °С — на входе в рабочую лопатку ТНД. 
Система управления охлаждением отсутствует, поэтому на крей-

серском режиме отбор охлаждающего воздуха (в процентах от расхо-
да через КВД) пропорционален отбору на режиме максимальной ча-
стоты вращения ротора высокого давления (РВД).  

Температура охлаждающего воздуха на входе в полости охла-
ждения лопаток турбины в обеих конструкциях и выдувы охлажда-
ющего воздуха в осевые зазоры приведены в табл. 1 и 2 (обозначения 
выделенных точек G1 — G9 см. рис. 1 и 3). 
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Таблица 1 

Температура охлаждающего воздуха на входе  
в полости охлаждения лопаток турбин 

Точка и место  
сравнения температур* 

Температура при системе  
охлаждения, °С 

российской зарубежной 

G1 — передняя полость лопатки СА ТВД 665 665 

G2 — задняя полость лопатки СА ТВД 545 665 

G3 — РЛ ТВД 535 640 

G4 — лопатка СА ТНД 600 635 
G5 — РЛ ТНД 360 620 

*Точки G1–G5 приведены на рис. 1 и 3. 
 

Таблица 2 

Утечки охлаждающего воздуха в осевые зазоры турбины  

Место и точка сравнения расходов 
Утечки Gут при системе охлаждения, % 

российской зарубежной 

G6 — зазор между СА ТВД и РЛ ТВД 0,2             0,1 

G7 — зазор между РЛ ТВД и СА ТНД 0,7 0,65 

G8 — зазор между СА ТНД и РЛ ТНД 0,4 0,15 
G9 — зазор за РЛ ТНД   0,15             0,1 

Примечания: Gквд — расход воздуха через компрессор высокого давления, кг/с; 
величина утечек охлаждающего воздуха дана в процентах от Gквд: Gотн =  
= (Gут/Gквд)  100 %. Точки G6–G9 приведены на рис. 1 и 3. 

 
Заключение. Сравнительный анализ эффективности воздушных 

систем охлаждения газотурбинных двигателей помог выявить силь-
ные и слабые стороны зарубежных и отечественных конструктивных 
решений. Использование их представленных преимуществ и учет не-
достатков позволяют создавать оптимальную и высокоэффективную 
систему с минимумом минусов.  

Результаты представленного исследования показали, что при проек-
тировании перспективных двигателей необходимо уделять особое вни-
мание методам интенсификации процесса теплообмена в системе охла-
ждения. Большое значение имеет повышение адаптивности двигателя  
к различным режимам эксплуатации, а также существенными плюсами 
любой конструкции являются ее простота и низкая стоимость. 
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The paper focuses on foreign and Russian aviation bypass turbojets with an afterburner, 
studies the design of their turbine cooling systems, and introduces the research findings. 
For computational research and comparative analysis, we used Russian and foreign 
samples of advanced bypass turbojets with an afterburner with the most optimal tech-
nical characteristics, made calculations of the gas-dynamic parameters of their cooling 
systems in four critical jet operating modes. In this paper, we introduce the results of hy-
draulic calculations of various schemes for supplying cooling air to the nozzle and work-
ing blades of a high-pressure turbine. Relying on the results of the calculation, we com-
paratively analyzed the foreign and Russian cooling systems design, in terms of power 
indicators and efficiency of a gas turbine jet. To do this, we used the following parame-
ters: cooling air bleeding value at maximum jet speed and cruising mode, value of cool-
ing air leakage  through the axial gaps into the flow path, the change in the cooling air 
bleeding value as a percentage of the flow rate through the high-pressure compressor 
when switching from maximum to cruising mode, i.e. adaptability of the cooling system, 
the temperature of the cooling air at the point of supply to the cooling cavities of the 
blade of the nozzle apparatus or the working blade. 
 
Keywords: cooling air supply, adaptability of the cooling system, brush seal 
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