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ИССЛЕДОВАНИЕ ВЛИЯНИЯ НЕОДНОРОДНОСТИ ПОТОКА 
НА ВХОДЕ НА ОСНОВНЫЕ ПАРАМЕТРЫ 

АВИАЦИОННОГО ГАЗОТУРБИННОГО ДВИГАТЕЛЯ 
В ИМИТИРУЕМЫХ ВЫСОТНО-СКОРОСТНЫХ УСЛОВИЯХ
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Аннотация. Приведены некоторые результаты экспериментальных исследований по имитации неодно-
родности потока на входе в авиационный газотурбинный двигатель с помощью интерцепторов-сегмен-
тов, устанавливаемых во входном стендовом присоединенном трубопроводе при испытании двигателя в 
термобарокамере высотного стенда в имитируемых высотно-скоростных условиях. Представлены данные 
измерения имитируемых с помощью интерцепторов основных параметров неоднородности потока на 
входе двигатель в зависимости от приведенной плотности потока массы во входном устройстве q(пито) 
или перед двигателем q(вх):

окружной неравномерности полного давления;
радиальной неравномерности полного давления;
интенсивности пульсаций полного давления;
критерия неоднородности потока;
коэффициента восстановления полного давления во входном устройстве.

Определены экспериментальным методом коэффициенты влияния критерия неоднородности потока 
на входе в двигатель на основные параметры испытанного авиационного газотурбинного двигателя для 
нескольких имитируемых высотно-скоростных условий при испытании в термобарокамере высотного 
стенда.

Ключевые слова: газотурбинный двигатель, термобарокамера, присоединенный входной трубопровод, 
интерцептор, неоднородность потока, окружная неравномерность, интенсивность пульсаций
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STUDYING THE FLOW NON-UNIFORMITY IMPACT AT THE INLET 
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UNDER THE SIMIULATED ALTITUDE-SPEED CONDITIONS
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Moscow, Russia 
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Abstract. According to paragraph “33.65 Surge and Stall Characteristics” of the Aviation Regulations, 
part 33 (Aircraft Engine Airworthiness Standards) the following is stated. “It is required that while engine 
operation according to the Operation Manual the engine startup, power or thrust changing, power or thrust 
forcing, limit non-uniformity of the air fl ow at the engine inlet should not cause surging or fl ow separation, 
which might lead to the fl ame breaking, destruction of the structure, temperature rise or breaking the pos-
sibility of recovering power or thrust in any point of the operation modes range”. In this regard, the issues of 
simulating the required type and level of the fl ow non-uniformity at the inlet prior to the engine while bench 
testing to confi rm suffi  cient margin of the gas-dynamic stability of the compressor and relatively trifl e impact 
on the basic parameters of the engine vibration-strength characteristics, become up-to-date and of practical 
meaningfulness.

The fi eld of velocities and pressures at the inlet of the engine as a part of the power plant is being determined 
by the aircraft fl ight conditions (altitude and fl ight Mach number, angles of attack and sideslip, etc.), the engine 
operation mode and the air intake design. In general, this fi eld is non-uniform, and the fl ow prior to the engine is 
non-stationary. Thus, its imitation while bench testing of a gas turbine engine is a diffi  cult technical task.

The following basic requirements are being imposed on the simulators of a non-uniform fl ow prior to the 
engine: 

the values of the total pressure coeffi  cient in, averaged over the channel section prior to the engine and 
the values of the parameters (criteria) of the non-uniform fl ow (the circumferential non-uniformity criteria of the 
total pressure and the total pressure pulsations intensity) behind the power plant air intake and simulator, should 
be the same;

the simulator should generate a total pressure fi eld prior to the engine, similar to the real fi eld of total pressures 
behind the air intake at equal values of the reduced air mass fl ow through the engine.

The main reasons causing the uneven fl ow prior to the engine are associated with the local separation zones 
occurrence in the air intake duct, accompanied by the total pressure loss and an increase in the fl ow turbulence.

Various methods and technical means are employed in practice to reproduce characteristics of the uneven fl ow 
at the engine inlet. However, the main ones in practice are as follows:

hydraulic grids with diff erent density installing in the bench inlet device for the engine testing, which are em-
ployed in case of simulating a low level intensity of the pulsations full pressure prior to the engine (less than 2%);

installing interceptors of various confi gurations in the bench inlet device prior to the engine inlet, which 
allow simulating a high level of fl ow non-uniformity, including the of pulsations intensity.

This article presents the main results of simulating the fl ow non-uniformity basic parameters at the engine inlet 
by two interceptor-segments with diff erent values of the relative fl ow shading area depending on the value of the 
reduced mass fl ow density q(). 

The article presents also the experimentally obtained correction factors fl ow non-uniformity impact on the 
tested engine basic parameters.

Keywords: gas turbine engine, thermal pressure chamber, attached inlet pipeline, interceptor, fl ow non-unifor-
mity, circumferential irregularity, pulsation intensity
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Введение

Имитация высотно-скоростных условий, в 
том числе неоднородности потока на входе, при 
испытаниях авиационных газотурбинных двига-
телей (ГТД) в термобарокамере (ТБК) высотного 
стенда позволяет обеспечить на раннем этапе 
доводки опытного ГТД оперативное выявление 
критических узлов двигателя и проводить по ним 
мероприятия, устраняющие обнаруженные дефек-
ты [1–6]. Техническими средствами для имитации 
неоднородности потока, подобной условиям ра-
боты ГТД в составе силовой установки самолета, 
являются различного рода специальные стендовые 
устройства:

затеняющие сетки для имитации стационар-
ных полей неравномерности [7];

интерцепторы различной конфигурации для 
воспроизведения неоднородности потока с интен-
сивностью пульсаций полного давления больше 
2% [8–11];

струйные воздушные имитаторы [8];
самолетный воздухозаборник в стендовых 

условиях и при обдуве передней кромки воздухо-
заборника [5] и др.

Проведенные экспериментальные исследова-
ния позволили не только выявить основные за-
кономерности влияния неоднородного потока на 
основные параметры и запасы газодинамической 
устойчивости ГТД, но и разработать расчетные 
методы учета влияния неоднородности потока на 
основные параметры авиационных ГТД [12–16].

Одной из главных задач стендовых официаль-
ных испытаний авиационных ГТД согласно [17] 
при «предельной неоднородности потока на входе 
в двигатель» является проверка достаточности 
газодинамической устойчивости компрессоров 
ГТД, проверка вибропрочностного и теплового 
состояния элементов конструкции ГТД и оценка 
влияния неоднородности потока на основные па-
раметры двигателя.

Неоднородность потока на входе в ГТД [6, 18] 
принято оценивать:

величиной окружной неравномерности пол-
ного давления 
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и относительной величиной интенсивности 
пульсаций полного давления
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(где Т — интервал времени, в течение которого 
выполняется осреднение квадрата разности между 
средним значением полного и текущего значения 
полного давления в точке измерения, находящейся 
на относительном радиусе R R/ ,KAH  0 95 , RKAH — 
радиус сечения воздухоподводящего канала). 

В качестве параметра, характеризующего 
мак симальную величину неоднородности поля 
пол ного давления, используется интегральный 
крите рий [18] 

 W   0 , % ,

представляющий собой сумму величин окружной 
неравномерности 0  и средней интенсивности 
пульсаций полного давления  . Максимальная ве-
личина критерия W нормируется для разных типов 
самолетных воздухозаборников.

При анализе экспериментальных данных также 
определяется величина радиальной неравномер-
ности полного давления:

 “! 0(1 / ) 100%p       ,

где  cp — среднее значение коэффициента вос-
становления полного давления в зоне, в пределах 
которой коэффициент полного давления  мень-
ше 0.

В настоящей работе с учетом повышенного 
уровня неоднородности для ее моделирования 
были использованы интерцепторы в виде пластин-
чатых интерцепторов-сегментов. При выборе ин-
терцептора учитывают необходимость его работы 
без запирания по скорости звука потока, которая 
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при постоянной величине приведенной плотности 
потока массы на входе в двигатель q(вх) = const 
определяется относительной площадью интер-
цептора: 

 hmŠep0 hmŠep0 j`m/F F F ,

где FKAH — площадь проходного сечения воздухо-
подводящего канала.

Для получения воспроизводимости потока за 
интерцептором его устанавливают на расстоянии 
примерно двух калибров от входа в двигатель. 

Для изменения соотношения величин  /  0  не-
обходимо изменять величину относительной длины 
входного стендового канала L L D / KAH от места 
установки интерцептора до входа в двигатель.

Некоторые результаты исследований 

Испытывался одноконтурный ГТД с осевым 
нерегулируемым компрессором. Испытания дви-
гателя проводились в термобарокамере высотного 
стенда по схеме с присоединенным трубопроводом 
на входе. Имитация полетных условий произво-
дилась посредством поддержания на входе перед 
двигателем величин режимных параметров: полного 
давления Р *вх и температуры торможения потока 
Т *вх, а в термобарокамере вне газовой струи из 
реактивного сопла — статического давления РТБК, 
соответствующих заданной высоте полета Н и числу 
Маха полета Мп.

Дополнительно на ГТД были установлены:
1. Пятиточечная радиальная гребенка для 

измерения полного давления воздуха за комп-
рессором — угловое положение соответствовало 
4 ч — вид по полету.

2. Пятиточечная радиальная гребенка для замера 
температуры торможения потока воздуха за комп-
рессором — угловое положение соответствовало 7 ч 
30 мин — вид по полету.

Испытания двигателя велись без имитации от-
боров воздуха и отборов мощности. 

Испытания ГТД с интерцептором с относитель-
ной площадью затенения hmŠep0 0,146F   (рис. 1) 
проводились:

в стендовых условиях (далее по тексту это 
условия «А»); 

в имитируемых высотно-скоростных усло-
виях (условия «В», число Мп«В»).

Испытания ГТД с интерцептором hmŠep0 0,256F   
проводились:

в стендовых условиях; 
в имитируемых высотно-скоростных усло-

виях (далее по тексту условия «B», «С» и «D» при 
числах Маха Мп.«D» >Мп.«С» > Мп«В»).

Условия испытаний «В», «D», «С» обеспечи-
вали критический режим работы реактивного 
сопла двигателя; при Н = 0, М = 0 этому условию 
соответствовали режимы работы двигателя вблизи 
максимального.

�

�

�
�

Рис. 1. Принципиальная схема входного стендового устройства, использованного для испытаний ГТД как в компо-
новке с «гладким входом», так и с установленными в присоединенном трубопроводе интерцепторами-сегментами. 
Номерами 1…8 обозначены приемники пульсаций полного давления
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Подвижная часть входного присоединенного 
трубопровода (см. рис. 1) была скомпонована из 
шести цилиндрических проставок. В 1-й проставке 
с диаметром D1 и относительной длиной L/D1 = 0,51 
находились лабиринтное уплотнение и приемники 
измерения статических давлений (четыре прием-
ника), используемых для определения входного 
импульса потока в сечении лабиринтного уплот-
нения входного трубопровода, необходимого для 
определения тяги двигателя. К 1-й проставке кре-
пилась 2-я проставка диаметром D1 с L/D1 = 0,28. В 
3-й проставке с L/D1 = 0,83 установлены три обог-
реваемых приемника воздушного давления типа 
ПВД-5 через 120° по окружности. В 4-й проставке с 
L/D1 = 0,83 в мерном сечении установлены четыре 
приемника статических давлений Рм и четыре ради-
альные комбинированные термо-пневмогребенки 
по семь точек в каждой для измерения температуры 
торможения Т *м и полного давления Р *м, а также три 
радиальных 8-точечных гребенки полного давления 
в пограничном слое. По результатам указанных 
измерений в расходомерном коллекторе (РМК), 
выполненном с учетом требований в [19], при ис-
пользовании «градуировочной схемы измерений 
давлений» определялся косвенным методом мас-
совый расход воздуха:

  
M

1
-1

b M*
b M

2 1
1

k
k

F

G k P y dF
k R T


      , (1)

где k — показатель адиабаты воздуха; RB — газовая 
постоянная воздуха; Fм — площадь проходного 
сечения в РМК; y() — газодинамическая функ-
ция [20].

В 5-й проставке с L/D1 = 0,83 находились два се-
чения с установленными приемниками статических 
давлений (с тремя и четырьмя приемниками соот-
ветственно). В 6-й проставке с L/D1 = 0,53 находи-
лись два сечения с установленными приемниками 
статических давлений (с четырьмя приемниками 
соответственно в каждом сечении). Между 5-й и 
6-й проставками устанавливались интерцепторы 
в виде пластин-сегментов разной высоты (Hmin и 

Hmax). Угловое положение интерцепторов составля-
ло 4…7 ч или 10…1 ч (вид по полету в направлении 
вращения по часовой стрелке). К 6-й проставке 
крепилась диффузорная проставка с относительной 
длиной, равной 1,0, с углом раскрытия на сторону 
1,7 градуса, к которой крепилась объектовая цилинд-
рическая проставка с относительным диаметром 
D î2 = (D1+)/D1 = 1,06 и относительной длиной, 
равной 0,5. В проставке по окружности с угловым 
шагом в 45 были установлены восемь 8-точечных 
радиальных пневмогребенок для измерения пол-

ного давления перед входом в двигатель. Величина 
полного давления перед двигателем определялась 
как средняя величина по площади: 

 
BX

* *
bu.qp

BX

1

F

p p dF
F

    (2)

Таким образом, относительная величина от-
ношения линейных размеров L/D1 (где L — длина 
между сечением установки приемников воздушного 
давления типа ПВД-5 и сечением, где устанавлива-
лись интерцепторы) составляла 2,06 калибра, чтобы 
предотвратить возможную передачу возмущений в 
направлении против потока, создаваемых интер-
цепторами от места их установки в трубопроводе, 
и тем самым не повлиять на точность измерения 
массового расхода воздуха. Относительная ве-
личина, равная отношению линейного размера 
длины трубопровода Lинтер-вх к диаметру входного 
трубо провода D1 между сечением, где устанавли-
вались интерцепторы, и сечением перед входом 
в двигатель, составляла Lинтер-вх/D12,1. Подобное 
расстояние обеспечивало стабилизацию воспроиз-
водимости величины неоднородности потока перед 
входом в ГТД и необходимое соотношение между 
величинами измеренной окружной неравномернос-
ти потока полного давления 0  и интенсивностью 
динамических пульсаций полного давления  .

Перед испытанием двигателя была выполнена 
градуировка входного трубопровода по коэффи-
циенту расхода воздуха без двигателя с интер-
цептором hmŠep0F  0,256 и без интерцептора по 
отношению величин статического и полного дав-
лений    *

ohŠn ohŠn ohŠn1 /p p     , измеренных 
с по мощью обогреваемых самолетных приемников 
воздушного давления типа ПВД-5, для получения 
зависимости коэффициента расхода РМК вида:

  B *
ohŠn ohŠn ohŠn

b.ohŠn
1 /

G
f P P

G
       , (3)

где  1
*

1 ohŠn ohŠn
b.ohŠn

*b l

2 1
1

k
k p q

G k
k R Š


     

 — 

массовый расход воздуха по данным измерения 
приведенной плотности потока массы q(ПИТО) с 
помощью ПВД-5 (без учета изменения полного 
давления в пограничном слое).

Для измерения давлений в мерном сечении 
РМК и в объектовой проставке использовались 
первичные преобразователи давлений с погреш-
ностью измерения 0,3% от верхнего предела (ВП) 
диапазона измерения при уровне доверительной 
вероятности Р = 0,95.

Массовый расход воздуха через двигатель опре-
делялся с использованием только «рабочей схемы 



Б.М. Клинский B.M. Klinskii 

Вестник Московского авиационного института. Т. 30. № 1 122 Aerospace MAI Journal, vol. 30, no. 1

измерений давлений» в РМК с учетом коэффици-
ента расхода воздуха вида (3) по формуле: 

 B B.G G  ПИТО ПИТО .

В процессе проведения испытаний ГТД прово-
дился контроль величин интенсивности пульсаций 
динамических давлений в канале входного устройс-
тва (см. рис. 1). Все приемники полного давления 
датчиков динамического давления с акустическими 
волноводами длиной L = 6 м были установлены 
на относительном расстоянии R  0 9,  от осевой 
линии трубопровода. Перед входом в двигатель два 
датчика пульсаций (№5 и №6) были установлены 
сверху за интерцептором (11…1,5 ч) и два датчика 
(№7 и №8) — снизу за интерцептором (при угловом 
положении между 4…7 ч). 

В процессе обработки сигналов от датчиков 
определялась спектральная плотность мощности 
(СПМ) и среднеквадратичные уровни пульсации 
полных давлений. Нормируемый (относительный в 
%) параметр интенсивности пульсаций   = /Р *вх.ср 
определялся с учетом измерения средней величи-
ны полного давления (2) в мерной проставке (см. 
рис. 1) перед двигателем.

Сила от тяги двигателя передавалась на дина-
мометрическую платформу стенда и измерялась с 
помощью тензометрического датчика силы с пог-
решностью измерения 0,3% от верхнего предела 
измерения при уровне доверительной вероятности 
Р = 0,95. 

Массовый расход топлива через двигатель регис-
трировался с помощью турбинного преобразовате-

ля объемного расхода типа «ТПР» и электронного 
плотномера топлива с суммарной погрешностью 
измерения 0,3% от верхнего предела диапазона 
измерения.

Частота вращения ротора двигателя оценивалась 
с помощью датчика типа ДЧВ-2500 с погрешностью 
не выше (0,1…0,2)% от ВП.

Запуск двигателя производился с режима 
авторотации в условиях, близких к земным: 
Р *вх = 0,95105 Па; Т *вх = 280К; Р *вх/Ртбк1,2.

Все измерения режимных параметров и двига-
теля производились на установившихся режимах 
работы двигателя и стенда после установления 
равновесного теплового состояния элементов кон-
струкции двигателя.

Результаты исследований

Перед началом испытаний ГТД были проведены 
продувки «гладкого трубопровода» без интерцеп-
торов и без установленного в термобарокамере 
двигателя. При величине приведенного расхода 
воздуха Gв.пр.макс, соответствующей максимальному 
приведенному расходу через ГТД, уровни интен-
сивности пульсаций давления в ресивере стенда со-
ставили: 4  0,15% (датчик №4, см. рис. 1); в части 
входного трубопровода диаметром D (датчик №1, 
см. рис. 1) 1  0,3%; 2  0,2% — в полости (датчик 
№2). Измеренные четырьмя датчиками величины 
интенсивности пульсаций полных давлений в 
мерной проставке на входе в двигатель (см. рис. 1) 
изменяются от CP  0,7% до 1,65% в зависимости 
от приведенной плотности потока массы q(пито), 

Рис. 2. Зависимость величины интенсивности пульсаций CP  «с гладким входом» в компоновке ТБК без установ-
ленного двигателя по данным измерений 4-х датчиков пульсаций (№5…8 — см. рис. 1) в объектовой проставке от 
величины приведенной плотности потока массы q(пито)
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рис. 2. Параметр величины окружной неравномер-
ности полного давления перед ГТД незначителен и 
равен 0

 = (0,3…0,8)%, рис. 3. 
Этот уровень нормируемых измеренных ве-

личин интенсивности пульсаций и окружной 
неравномерности при полученных значениях 
q(пито)max характерен для стандартных стендовых 

устройств, выполненных с учетом требований в 
ОСТ 1 02555-85 [19].

Спектральный анализ плотности мощности 
пульсаций давлений показал, что спектр нормаль-
ный, случайный, в нем отсутствуют какие-либо 
интенсивные резонансные частоты. Отмечены 
были электрические помехи, кратные частоте 

Рис. 3. Зависимость величины окружной неравномерности поля полного давления о «с гладким входом» в ком-
поновке ТБК без установленного двигателя по измерениям 8-ми радиальных восьмиточечных гребенок полного 
давления от величины приведенной плотности потока массы q(пито)

Рис. 4. Спектральная плотность мощности по измерениям пульсаций потока датчиками №7 и №8 (см. рис. 1) с 
интерцептором hmŠep0 0,256F 
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переменного тока (f50 Гц и 150 Гц) и f400 Гц от 
стендового электрического источника. Основная 
энергия спектра сосредоточена в диапазоне частот 
до 500 Гц. На рис. 4 показан пример спектральной 
мощности пульсаций по измерениям пульсаций 
датчиками №7 и №8 с установленным интерцеп-
тором hmŠep0 0,256F  .

Анализ результатов исследований полей дав-
лений и пульсаций во входном трубопроводе в 
компоновке с ГТД показал, что в компоновке «с 
гладким входом» (без интерцепторов) уровень от-
носительной интенсивности пульсаций давления 
в сечении перед входом в двигатель, измеренный 
четырьмя пьезоэлектрическими датчиками (после 
диффузорной проставки c относительным диамет-
ром 1,06 и относительной длиной 1,0) изменяется от 
CP  = 0,7 до CP  = 1,65% в зависимости от величи-
ны приведенной плотности потока массы во вход-
ном трубопроводе; величины параметра окружной 
неравномерности равны 0 (0,3…0,8)%. Таким 
образом, полученные результаты продувок входного 
трубопровода без ГТД в ТБК практически совпали 
с данными продувок трубопровода с «гладким вхо-
дом» без установленного ГТД в ТБК (табл. 1). 

Таблица 1
Величины относительной интенсивности пульсаций CP  и 

окружной неравномерности полного давления 0  
в зависимости от величины приведенной плотности потока 

массы q(пито) без установленного ГТД в ТБК

q(пито) 0,55 0,6 0,7 0,8
0 , % 0,3 0.35 0,5 0,75
CP , % 0,7 0,9 1,2 1,65

Результаты исследований величин, харак-
теризующих неоднородность потока на входе 
перед компрессором с «гладким входом», с уста-
новленными интерцепторами hmŠep0 0,146F   
и hmŠep0 0,256F  , приведены в табл. 2 и 3 и на 
рис. 5 и 6.

Согласно полученным данным максимальные 
величины критерия неоднородности потока как 
суммы величины окружной неравномерности и 
интенсивности пульсаций W = 0 + qp  на входе 
перед компрессором при работе с интерцептором 
hmŠep0 0,146F   составляют W10% на режиме 

q(вх) = q(пито)/пито-вх  0,809, а для интерцептора 
hmŠep0 0,256F    W14% при плотности тока на 

входе q(вх) = 0,713.
Границы возникновения критического ре-

жима течения на интерцепторах в условиях, 
которые для интерцептора с относительной 
площадью hmŠep0 0,146F   равны величине 
приведенной плотности потока массы q(вх) = 

hmŠep0 bu(1 )/ 0,79F    , а для интерцептора 
hmŠep0 0,256F   равны величине q(вх)0,725, 

находятся практически вблизи максимально воз-
можных полученных величин q(вх) при испытании 
ГТД (см. табл. 2, 3). Наличие критического режима 
течения в проходном сечении интерцептора может 
уменьшить точность измерения давлений за этим 
сечением.

Было отмечено, что относительное изменение 
температуры торможения и полного давления воз-
духа за компрессором ГТД по величине и знаку по 
отношению к исходному значению, определенному 

Таблица 2
Относительные величины интенсивности пульсаций   и окружной неравномерности полного давления 0  

и величины критерия неоднородности W потока на входе в ГТД в зависимости от величин приведенной плотности потока 
массы q(пито)/q(ВХ) с установленным интерцептором hmŠep0 0,146F 

q(пито)/q(ВХ) 0,609/0,6458 0,65/0,694 0,70/0,758 0,74/ 0,8086
0 , % 3,03 4…4,3 5,5…5,7 6,8…7,0
CP , % 2 2,2…2,3 2,7…3,0 2,7…3,2
W, % 5,03 6,2…6,6 8,2…8,7 9,6…10,2
вх 0,943 0,936 0,923 0,909

Таблица 3
Относительные величины интенсивности пульсаций CP  и окружной неравномерности полного давления 0

и величина критерия неоднородности W потока на входе в ГТД в зависимости от величин приведенной плотности потока 
массы q(пито)/q(ВХ) с установленным интерцептором hmŠep0 0,256F 

q(пито)/q(ВХ) 0,52/0,571 0,56/0,627 0,6/0,686 0,625/0,713
0 , % 6,0 8,0 10,4 11…11,5
CP , % 2,2 2,6 3,0 3,2
W, % 8,2 10,6 13,4 14
вх 0,911 0,893 0,875 0,87
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«с гладким входом», в значительной мере зависит 
от углового положения интерцептора-сегмента во 
входном трубопроводе (рис. 7). Неучет этого может 
привести к погрешности в определении характе-
ристик компрессора. 

Так, адиабатический КПД компрессора опре-
деляется с помощью измеренных параметров по 
известной формуле:

 
* *
K.A BX*

j * *
K BX

( )  ( )

( )  ( )

i T i T

i T i T


 


Д ,

где Т *к — измеренная величина температуры тормо-
жения воздуха за компрессором; Т *вх — измеренная 
величина температуры торможения воздуха на 
входе в компрессор; Т *к.ад — расчетное значение 
адиабатической величины температуры тормо-

Рис. 5. Изменение величины критерия неоднородности потока W, окружной 0  и радиальной неравномерности 
P , коэффициента восстановления полного давления ВХ на входе в зависимости от приведенной плотности по-
тока массы q(пито) при работе с интерцептором hmŠep0 0,146F   (условия испытаний: Мп.«А» и условия Мп.«В»)

Рис. 6. Изменение величины критерия неоднородности потока W, окружной 0  и радиальной неравномерности 
P , коэффициента восстановления полного давления ВХ на входе в зависимости от приведенной плотности по-
тока массы q(пито) при работе с интерцептором hmŠep0 0,256F   (условия испытаний: Мп«А», Мп«С», Мп«D»)
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жения воздуха за компрессором по измеренным 
значениям Т *вх и степени повышения давления в 
компрессоре K

* .
При угловом положении интерцептора пло-

щадью hmŠep0 0,146F  , равном 4…7 ч, изменение 
КПД компрессора двигателя на режиме nîпр = const 
(условия Мп.«В») составляет *

j.`d 3%    относи-
тельно величины КПД, измеренного с «гладким 
входом», чему также соответствует относительное 
изменение TK

* , % 2 5  и PK
* , % 3 9 . При пере-

становке этого же интерцептора hmŠep0 0,146F   в 
измененное угловое положение 10…1 ч изменение 
КПД компрессора по отношению к КПД, изме-
ренному с «гладким входом» на указанном режиме 
работы при n îпр = const (условия Мп.«В») составило 

*
j.`d 8%   , чему соответствовало относительное 

изменение величин TK
* , % 2 4  и PK

* , % 2 6 . 

Последнее замечание указывает на следующее:
неоднородный поток при уровнях входной 

неоднородности W  10% перед двигателем, про-
ходящий через компрессор испытанного ГТД, в 
существенной мере не выравнивается в сечении на 
выходе из компрессора как по полному давлению, 
так и по температуре торможения;

ограниченное препарирование выходного 
сечения компрессора, включающее одну ради-
альную 5-точечную гребенку с приемниками 
полных давлений и одну радиальную 5-точечную 
гребенку температуры торможения, недостаточ-
но для точной и достоверной оценки основных 
параметров компрессора, включая оценку КПД 
компрессора. 

С учетом фактической ширины зоны понижен-
ного давления потока воздуха на входе в компрессор 

�

�

 в) г)

Рис. 7. Общий вид эпюры распределения полного давления по окружности перед входом в компрессор ГТД на 
режиме nîпр = const при установке интерцептора hmŠep0 0,146F   (а);  б, в, г — изменение параметров компрессора в 
зависимости от величины относительной приведенной частоты вращения ротора nîпр: б — температура торможения 
TK

* ; в — полное давление PK
* ; г — КПД компрессора. 

 — «гладкий вход»;  —
hmŠep0 0,146F   (4…7 ч);  — hmŠep0 0,146F   (10…1 ч) 

 а) б)
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за интерцепторами с площадью hmŠep0 0,146F   и 
hmŠep0 0,256F   (угловая протяженность зоны по-

ниженного давления 120…160 градусов) требуется, 
чтобы количество устанавливаемых за компрессо-
ром радиальных многоточечных гребенок полного 
давления и температуры торможения было не менее 
6…8 штук, а также включало шаговые гребенки.

В этой связи важно также отметить, что, как и 
ожидалось, изменение углового положения сегмен-
та-интерцептора c 7…4 ч на 10…1 ч при сохранении 
режима работы n îпр = const практически не повлия-
ло на изменение основных приведенных к МСА 
[21] параметров с учетом фактической величины 
коэффициента восстановления полного давления 
ВХ.СР основных параметров испытанного ГТД. То 
есть отмеченное на рис. 7,а изменение КПД ком-
прессора в зависимости от углового положения 
интерцептора имеет кажущийся характер. 

Так, измерение температуры торможения газа 
за турбиной ГТД проводилось с помощью штатно-
го комплекта из 10 термопар. На рис. 8 показаны 
дроссельные зависимости двигателя, полученные 
в условиях Мп«С» и Мп«D» в компоновке с «глад-
ким входом» и в компоновке с интерцептором. 
Изменение величин, характеризующих уровень 
неоднородности потока, от приведенной отно-
сительной частоты вращения ротора двигателя в 
диапазоне n îпр = 0,69…0,83 (  ohŠn 0,51...0,61q   ) 
для интерцептора hmŠep0 0,256F   составило соот-
ветственно: вх.ср = 0,915…0,87, 0  = 5,8…10,9%, 

Рис. 8. Изменение приведенной относительной величины температуры торможения газа за турбиной TT
*  ГТД в за-

висимости от величины относительной приведенной частоты вращения ротора двигателя nîпр в компоновке входно-
го устройства как «с гладким входом», так и с интерцептором hmŠep0 0,256F   при числах Маха полета Мп«С» и Мп«D»

P  = 1,7…3%, W = 8,4…14%. При этом из рис. 8 
видно, что относительное отличие измеренной и 
приведенной к МСА температуры торможения 
газа за турбиной TT

*  на режиме работы n îпр = const в 
диапазоне n îпр = 0,69…0,83 как «с гладким входом», 
так и с интерцептором hmŠep0 0,256F   в условиях 
Мп«С» и Мп«D» практически отсутствует.

Относительное изменение температуры тор-
можения газа за турбиной ГТД в зависимости от 
независимых режимных параметров и параметров 
характеристик узлов выполненного двигателя для 
проверенных условий можно представить в виде

 * *
Š q` q` K2,53 2,23 1,73 1,11Š n F `         

 *
jq T b.nŠa B.op0,83 1,42 0,87 0,81G G        ,

где FCA — площадь минимального сечения соп-
лового аппарата турбины; АСА — пропускная 
способность турбины; K

*  — КПД компрессора; 
KC — коэффициент полного давления в камере 
сгорания; T

*  — КПД турбины; GВ.ОТБ — отбира-
емый от компрессора воздух; GВ.ПР — изменение 
расхода воздуха вдоль линии рабочих режимов. 
При GВ.ОТБ = 0 , n = 0 и TT

*  0 очевидно, что 
 K T

* * .  0

В табл. 4 приведены основные результаты эк-
спериментальных исследований по определению 
коэффициентов влияния неоднородности потока 
воздуха W на входе на основные параметры испы-
танного ГТД.
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Таблица 4
Результаты определения коэффициентов влияния неоднородности потока воздуха W на входе 

на основные параметры испытанного ГТД

Условия испытаний 
по величине 

числа Мп

Частота вращения 
ротора, nизм

R
W
V

 , /%1
C
W
R

 , /%1
G
W
B

 , /%1
Относительная 

площадь интерцептора-
сегмента

Условия «В»
Мп«В»>Мп«А»

n«В» –0,0023 0 –0,0035 hmŠep0 0,146F 

Условия «С»
Мп«С»>Мп«В»

n«С» –0,0055 +0,0036 –0,004 hmŠep0 0,256F 

Условия «D»
Мп«D»>Мп«C»

n«D» –0,078 +0,0038 –0,0038 hmŠep0 0,256F 

Упрощенные формулы приведения основных 
параметров к заданным высотно-скоростным ус-
ловиям при  C C.KP

* * , с помощью которых можно 
учесть влияние величины неоднородности потока 
Wзад на основные параметры ГТД, при постоянной 
приведенной частоте вращения ротора двигателя 

*
op B bu

2
/

1
k

n n R T
k

  


 = idem (где k — показа-

тель адиабаты; RB —газовая постоянная воздуха) 
и при температуре торможения TBX idem*  , вла-
госодержании воздуха d0 и условном числе Рей-
нольдса Re Re. кр , можно записать следующим 
образом [21]:

 op0.
op. op0. 1 i

i i
N

N N W
W

         

 op. op0.
op0.

op0.

1
1 ,i i

i
i

N N
N W

N W
        

гдеNПР0.i — приведенное значение параметра Ni к 
заданным условиям по обычной формуле приве-

дения; op0. op. op0.

op0. 0

1 1
,
1%

i i i

i

N N N
W N W W

 
 

 — ко-

эффициент влияния критерия неоднородности 
потока W на приведенный к МСА NПР.i параметр 
двигателя; g`d 0,%W W W    — относительное 
изменение критерия неоднородности потока W 
между заданной величиной WЗАД (%) и исходным 
уровнем неоднородности потока W0 (%) в компо-
новке с «гладким входом».

Выводы

1. Проведены экспериментальные исследова-
ния одноконтурного одновального ГТД с осевым 
компрессором, установленного в термобарокаме-
ре высотного стенда по схеме с присоединенным 
трубопроводом как в компоновке «с гладким 
входом», так и в компоновке с интерцептора-
ми-сегментами с относительной площадью за-

тенения проходного сечения hmŠep0 0,146F   и 
hmŠep0 0,256F   соответственно, установленными 

на расстоянии L2,1DТРУБОПРОВОД от входа в ком-
прессор двигателя для создания требуемой вели-
чины используемого критерия неоднородности 
потока W  0  +  .

2. Результаты исследований параметров неод-
нородного потока во входном присоединенном 
трубопроводе показали: 

величины окружной неравномерности, ин-
тенсивности пульсаций полного давления и крите-
рия неоднородности потока при выбранной посто-
янной величине площади интерцептора-сегмента 
hmŠep0 constF   до наступления критического ре-

жима течения потока в интерцепторе зависят ис-
ключительно от величины приведенной плотности 
потока массы q(пито)  или q(ВХ)  q(ПИТО)/ВХ;

величины интенсивности пульсаций полного 
давления в сечении перед входом в двигатель после 
диффузорной проставки (см. рис. 1) c относитель-
ным диаметром 1,06 и относительной длиной 1,0 
изменяются от CP  = 0,7 до CP  = 1,65% в зависи-
мости от величины приведенной плотности потока 
массы во входном трубопроводе q(пито) = 0,55…0,8 
как в компоновке «с гладким входом» и с установ-
ленным в ТБК двигателем, так и в компоновке с 
входным трубопроводом без двигателя; величины 
параметра окружной неравномерности равны со-
ответственно 0 (0,3…0,8)%;

измеренная структура потока на входе в 
двигатель характерна для течения за интерцеп-
тором-сегментом, для интерцепторов с относи-
тельной площадью затенения hmŠep0 0,146F   и 
hmŠep0 0,256F  . Максимальные величины неод-

нородности потока воздуха на входе в виде крите-
рия W = 0 + CP составили соответственно 10% 
(соотношение CP / 0 0,43) при q(вх) = 0,809 
и W  = 14% (соотношение CP / 0 0,3) при 
q(вх) = 0,713.

�

�

�
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3. Установлено, что при единичном препари-
ровании сечения на выходе из компрессора ГТД 
приемниками полного давления PK

*  и температуры 
торможения TK

*  угловое перемещение интерцеп-
тора hmŠep0 constF   на 60 привело к заметному 
отличию приведенных величин *

j.opp  и *
j.opŠ  на 

режиме op constn   от значений, измеренных в 
исходном положении интерцептора. Это обстоя-
тельство подтверждает недостаточное выравнива-
ние параметров потока в окружном направлении на 
выходе из компрессора. Поэтому для получения до-
стоверной и точной оценки эффективности работы 
узлов авиационного ГТД в условиях неоднородного 
потока на входе следует обеспечить достаточное 
препарирование характерных проходных сечений 
газовоздушного тракта ГТД приемниками полного 
давления и температуры торможения. 

4. Экспериментальным методом определены 

поправочные коэффициенты влияния R
W
V


, 

C
W
R


, G

W
B


 критерия неоднородности потока W 

на входе на основные параметры авиационного 
ГТД ( , , )  R C GV R B  на режиме работы nпр = idem 
для трех сымитированных условий полета по числу 
Мп при сверхкритическом отношении давлений в 
реактивном сопле * *

q q.jp   , позволяющие уточ-
нить расчетные высотно-скоростные характеристи-
ки данного типа ГТД на влияние неоднородности 
потока на входе.
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