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Аннотация. Определена проблема недостаточного объема (неопределенности) исходных данных для 
проектирования пусковых устройств авиационных  газотурбинных двигателей,  приводящая к повыше‐
нию  уровня  технических  рисков  проектирования.  Предложены основы методологии  проектирования 
пусковых устройств в условиях неопределенности.  
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ВВЕДЕНИЕ 

Создание системы запуска – сложная техни-
ческая задача, для успешного решения которой 
необходим большой объем информации о свой-
ствах газотурбинного двигателя. Система за-
пуска в общем виде состоит из пускового уст-
ройства, которое является источником внешней 
мощности, подводимой к ротору двигателя на 
начальном этапе запуска; устройства запуска 
основной камеры сгорания; циклограммы за-
пуска и программы управления, которые регла-
ментируют моменты выполнения команд, коли-
чество дозируемого топлива, защиту от нега-
тивных воздействий, таких как помпаж ком-
прессора или превышение допустимого уровня 
температур рабочего тела.  

Проектирование пускового устройства как 
элемента пусковой системы – задача в условиях 
повышенной неопределенности, под которой 
понимается недостаток необходимой для проек-
тирования информации (информации о характе-
ристиках узлов ГТД на режимах запуска, диапа-
зоне их изменения и зависимости от внешних 
условий), что приводит к возникновению тех-
нических рисков проектирования, которые реа-
лизуются в виде увеличения стоимости и сроков 
ОКР. В настоящее время основными инстру-
ментами управления риском являются: прове-
дение дополнительных испытаний, для под-
тверждения правильности выбора пускового 
устройства, и планирование запасов по мощно-

сти пускового устройства. Но даже это не всегда 
гарантирует успешность выбора первоначаль-
ного варианта пускового устройства. 

Значительный объем дорогостоящих испы-
таний и переразмеривание ПУ по мощности, 
габаритам и массе являются основными недос-
татками существующей методологии проекти-
рования пусковых устройств.  

Рассмотрим более подробно источники не-
определенностей, возникающих в процессе про-
ектирования, для определения возможности ми-
нимизации их негативного влияния на выбор 
пускового устройства. 

ХАРАКТЕРИСТИКИ УЗЛОВ 
НА РЕЖИМЕ ЗАПУСКА 

Как известно, пусковое устройство является 
необходимым и единственным источником 
энергии, подводимой к ротору двигателя на 
первом этапе запуска, а после того, как турбина 
начинает вырабатывать избыточную мощность, 
сопровождает раскрутку, обеспечивая необхо-
димую избыточную мощность для реализации 
требований к времени запуска. 

В связи с этим пусковое устройство должно 
обладать мощностью, достаточной для 
раскрутки ротора до такой частоты вращения, 
при которой: 

● в камере сгорания обеспечиваются усло-
вия для надежного розжига и последующего 
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стабильного горения топливовоздушной смеси 
во всем диапазоне условий эксплуатации; 

● турбина развивает избыточную мощ-
ность, обеспечивающую непрерывную раскрут-
ку роторов ГТД. 

Как правило, такие условия обеспечиваются 
при частоте вращения составляющей в зависи-
мости от типа двигателя 12…30 % от частоты 
вращения ротора на максимальном режиме 
(рис. 1). 

Анализ процесса запуска показывает, что 
суммарная избыточная мощность пускового 
устройства и турбины потребляется на совер-
шение работы сжатия компрессором, преодоле-
ние инерционности ротора, преодоление сил 
трения в опорах и привод агрегатов (которые 
в настоящее время в основном приводятся от 
ротора ГТД).  При этом, поскольку затраты 
мощности на привод агрегатов и преодоление 
сил трения составляют порядка 3…5 % всей по-
требной мощности, при предварительной оцен-
ке необходимой мощности пускового устройст-
ва ими можно пренебречь.  

Учитывая, что в области низких частот вра-
щения (до достижения частоты вращения роз-
жига) избыточная мощность турбины пренеб-
режимо мала по сравнению с мощностью пус-
кового устройства, уравнение баланса мощно-
стей на первом этапе запуска (до розжига КС) 
принимает следующий вид: 

Кj NNN ПУ ,         (1) 

где NПУ – потребная мощность пускового уст-
ройства; Nj – мощность, затрачиваемая на пре-
одоление инерционности ротора ГТД; NК – 
мощность потребляемая компрессором. 

В свою очередь, Nj и NК определяются как: 
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где J0 – момент инерции ротора, кг·м·с2; n – час-

тота вращения ротора, об/мин; 
d

dn
– ускорение

ротора, об/мин/c; kВ – показатель адиабаты для 
воздуха; RВ – газовая постоянная для воздуха, 

(кг·м)/(кг·град); *
ВХT  – полная температура воз-

духа на входе в компрессор, К; К  – степень 
повышения давления воздуха в компрессоре; 
GВ – массовый расход воздуха через компрес-
сор, кг/с; К  – коэффициент полезного дейст-
вия компрессора. 

На втором этапе запуска (от розжига до мо-
мента отключения стартера) в уравнении балан-
са мощностей принимает вид 

Рис. 1.  Характерные частоты вращения ротора на запуске и ХП 
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КjТПУ NNNN  , (4) 

где Nj и NК определяются в соответствии с вы-
ражениями (2) и (3), а NТ – мощность, развивае-
мая турбиной ГТД, определяется как: 
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где kГ и RГ – показатель адиабаты и газовая по-

стоянная для газа, соответственно; *
ГT  – полная 

температура газа на входе в турбину, К; Т  – 
степень понижения давления газа в турбине;  
GГ – массовый расход газа в турбине, кг/с; Т  – 
коэффициент полезного действия турбины. 

Таким образом, для определения потребной 
мощности пускового устройства необходимо 
иметь характеристики компрессора вида: 
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характеристики турбины вида: 
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в диапазоне от частоты вращения розжига до 
малого газа и пусковые характеристики камеры 
сгорания. 

Очевидно, что на начальном этапе проекти-
рования газотурбинного двигателя эти парамет-
ры имеют расчетный характер и неидентифици-
рованы по результатам специальных испытаний 
опытных образцов узлов. Поэтому существуют 
методы приближенной оценки потребной мощ-
ности ПУ, которые, однако, дают значительную 
погрешность. Например, в соответствии с нор-
мами, полученными Б. М. Кацем, 
Э. С. Жаровым и В. К. Винокуровым [1], необ-
ходимая удельная мощность ПУ (т. е. мощность 
на 1 кН максимальной бесфорсажной тяги ГТД) 
представлена на рис. 2. 

Анализ соответствия мощностей, рассчи-
танных в соответствии с этими нормами, реаль-
ным мощностям ПУ, показал значительное 
(до ≈50 %) расхождение результатов показаны в  
таблице. 

Как видно из табл. 1, мощность ПУ, рассчи-
танная в соответствии с нормами, значительно 
превышает реальную мощность пусковых уст-
ройств эксплуатируемых двигателей. Таким об-
разом, подобные нормы могут применяться 
лишь для оценочного определения требований к 
пусковому устройству, с последующим уточне-
нием при определении характеристик узлов 
двигателя. 

Следует иметь в виду, что в сложившейся 
практике двигателестроения характеристики 
узлов, как правило, определяются в области ра-
бочих режимов с последующей экстраполяцией 
в область запуска. Существует несколько мето-
дик такой экстраполяции [2–6], рассмотрим бо-
лее подробно некоторые из них для определения 
характеристик компрессора. 

Рис. 2. Нормы требуемой мощности пускового устройства 

Таблица  1   
Сравнение фактической и расчетной мощности пусковых устройств авиационных ГТД 

Двигатель (ЛА) Тяга, кН m Nпу_расч, кВт Nпу_факт, кВт ΔNпу, % 

Д-30 (Ту-134) 66,7 1 55,16 50 –9,3

Д-30КУ-154 (Ту-154, Ил-62М, Ил-76) 105,7 2,5 99,4 84,7 –14,7

ПС-90А (Ил-76, Ил-96, Ту-204) 156,9 4,5 180,2 93,1 –48,3

Д-18Т 3 серии (Ан-124, Ан-225) 229,8 5,6 132,4 107,8 –18,6

НК-86 (Ил-86) 127,5 1,15 110,3 95,6 –13,3

АЛ-55И (HJT-36 Sitara) 17,3 0,515 17,6 12,9 –36,4
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Первая методика Годье–Гутьера [2], осно-
вывается на предположении, что в области низ-
ких режимов компрессор работает как винт, т. е. 
расход воздуха через него меняется пропорцио-
нально частоте вращения ротора. При этом кру-
тящий момент компрессора на пусковых режи-
мах с достаточной точностью определяется 
уравнением 

2сnM К  ,              (6) 

где с – постоянный коэффициент. 
Из чего следует, что, зная параметры ком-

прессора на режиме малого газа, можно экстра-
полировать их в область запуска, используя 
следующие зависимости: 
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Основным недостатком данной методики 
является то, что воздух рассматривается как не-
сжимаемое тело (расход прямо пропорционален 
частоте вращения). Для устранения этого недос-
татка, в методике, предложенной Уэйном Сек-

стоном [3], используется больший объем апри-
орной информации, для чего по известным на-
порным ветвям, определяются коэффициенты 
(p, q, r), связывающие зависимости: 
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По указанным методикам был проведен рас-
чет характеристик компрессора, результаты ко-
торого приведены на рис. 3. 

Как видно из рисунка, фактическая напор-
ная ветвь, соответствующая nПР = 41 %, не сов-
падает ни с рассчитанной по методу 1, ни по 
методу 2, кроме того, результаты расчета имеют 
значительные отличия. Более того, характери-
стики, экстраполированные по методу 2, не по-
зволяют выполнить расчет запуска (по причине 
заниженных расходов воздуха через КНД 
и КВД), в то время как экстраполированные по 
методике 1 обеспечивают удовлетворительную 
сходимость с результатами стендовых запусков. 

Рис. 3. Экстраполяция характеристик компрессора высокого давления в области режимов запуска 
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Рис. 4. Запуски ГТД в различных высотно-скоростных условиях  

ПОДОБИЕ РЕЖИМОВ ЗАПУСКА 
В ВЫСОТНО-СКОРОСТНОЙ ОБЛАСТИ 

ЭКСПЛУАТАЦИИ 

Из теории газодинамического подобия из-
вестно, что для подобия режимов течения в ка-
налах необходимо иметь геометрическое подо-
бие каналов и равенство чисел М потока в абсо-
лютном движении вдоль канала. Кроме того, 
необходимо, чтобы рассматриваемые потоки 
находились в зоне автомодельности по числу 
Рейнольдса. Для лопаточных машин также не-
обходимо равенство чисел М в относительном 
движении, то есть подобие треугольников ско-
ростей. 

Исходя из этих положений теории подобий, 
можно сказать, что режимы ГТД будут подоб-
ными при сохранении соотношений давлений, 
температур и скоростей в его проточной части. 

Рассмотрим запуски ГТД в полете в различ-
ных климатических, высотных и скоростных 
условиях (рис. 4). 

Для анализа были выбраны запуски одного 
двигателя с единой динамикой раскрутки рото-
ра в диапазоне: 

 высот Н = 2…6 км;

 скоростей М = 0,27…0,54;

 температур Тн = 228…291 К.
Из графика следует, что для осуществления 

запуска с единой динамикой раскрутки роторов 
(одинаковое приведенное время запуска от 15 
до 65 % частоты вращения РВД) в различных 
высотно-скоростных условиях требуются раз-
личные приведенные расходы топлива, что сви-
детельствует об изменении пусковых свойств 
при изменении внешних условий. В соответст-
вии с теорией подобия приведенный расход то-

плива должен быть одинаковым, независимо от 
внешних условий. 

Можно заключить, что на режиме запуска 
не выполняются все необходимые условия по-
добия режимов, а именно соотношение скоро-
стей потока в проточной части ГТД, что обу-
словлено отсутствием критического перепада 
в одном из сечений (например, в сечении перво-
го соплового аппарата турбины). Следователь-
но, применение теории подобия неэффективно 
для прогнозирования изменения пусковых 
свойств ГТД при изменении внешних условий, 
поэтому для обеспечения необходимой полноты 
проверок выполнения требований к запуску 
ГТД с выбранной пусковой системой, и пуско-
вым устройством в частности, необходимо про-
водить значительный объем дорогостоящих 
специальных и летных испытаний. 

ИНДИВИДУАЛЬНЫЕ ОТЛИЧИЯ 
ЭКЗЕМПЛЯРОВ ДВИГАТЕЛЕЙ 

Пусковые характеристики ГТД можно уп-
рощенно описать совокупностью уравнений: 

).(),(
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jТ
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Очевидно, что эти зависимости 
определяются характеристиками узлов ГТД и не 
постоянны для парка двигателей, из чего 
следует два вывода: 

● каждый экземпляр двигателя имеет оп-
ределенные, отличные от других, пусковые 
свойства; 

● существует сочетание характеристик уз-
лов, определяющее наихудшие пусковые свой-
ства ГТД. 
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Рис. 5. Сравнение запусков различных экземпляров двигателей 

Для примера на рис. 5 приведены стендовые 
запуски четырех экземпляров двигателей, 
в практически идентичных условиях (ТН = 
= 290,3…293,7 К, РН = 1,02…1,032 кгс/см2) 
с одинаковым временем запуска τЗАП ≈ 75 с. 

Как видно из графика, для обеспечения за-
пуска с заданными требованиями, различные 
двигатели имеют индивидуальные (значительно 
отличающиеся друг от друга) программы дози-
рования топлива, то есть для раскрутки ротора 
требуется различная подводимая мощность, для 
обеспечения требований по запуску. При посто-
янной мощности ПУ увеличение общей подво-
димой мощности осуществляется повышением 
мощности турбины за счет повышения избыт-
ков топлива. При этом повышается общий уро-
вень температуры газа, а в ряде случаев и ок-
ружная неравномерность, что негативно сказы-
вается на ресурсе двигателя. 

Таким образом, при проектировании пуско-
вого устройства рекомендуется ориентировать-
ся на экземпляр двигателя с худшими пусковы-
ми свойствами. Определение параметров двига-
теля с худшими пусковыми свойствами, в усло-
виях повышенной сложности расчета процесса 
воспламенения ТВС рекомендуется проводить 
на основании имеющейся статистики по пуско-
вым свойствам парка серийно выпускаемых 
двигателей. 

ЗАКЛЮЧЕНИЕ 

Рассмотрены причины, ограничивающие 
объем информации, необходимой для проекти-
рования пусковой системы, и, соответственно, 

повышающие технические риски проектирова-
ния.  

Для снятия этих ограничений необходимо: 
● расширить диапазон расчета и верифи-

кации характеристик лопаточных машин вплоть 
до частоты вращения розжига; 

● разработать методы расчета режима за-
пуска в полете, отличные от применения теории 
подобия, дающей значительную погрешность; 

● определить критерии пусковых свойств
и проанализировать статистическую 
информацию об их изменении в объеме парка 
двигателей. 
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