
 Институт двигателей и энергетических установок
Кафедра теории двигателей летательных аппаратов

Глава 3. Проектный термогазодинамический расчет ГТД

§ 3.2. Методика проектного расчета одновального ТРД
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3.2.1. Расчетная схема

Схема одновального ТРД

Структура модели проектного расчета
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3.2.2. Исходные данные

Заданными для проектного расчета одновального ТРД являются следующие параметры
основных компонентов модели.

Внешние условия:
Мп - число Маха полета;

TН - температура атмосферного воздуха, К ;

pН - давление атмосферного воздуха, Па .

Входное устройство:
σвх - коэффициент  восстановления  полного  давления  во  входном

устройстве.

Компрессор:

πк
* - степень повышения давления в компрессоре;

ηк
* - КПД компрессора.
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Отборы:
gохл.са . т - относительная величина отбора воздуха на охлаждение соплового

аппарата турбины;
gохл.рк .т - относительная  величина  отбора  воздуха  на  охлаждение  рабочих

колёс турбины;
gотб.ЛА - относительная  величина  отбора  воздуха  на  нужды  летательного

аппарата;
gут - относительная величина утечек воздуха.

Камера сгорания:
σкс - коэффициент восстановления полного давления в камере сгорания;

ηг - коэффициент полноты сгорания топлива в камере сгорания;

T Г
* - полная температура газа в сечении на выходе, К .
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Турбина:
ηm - коэффициент механических потерь в трансмиссии;

ηт
* - КПД турбины.

Сопло:
φc - коэффициент скорости.

Показатели:
P - тяга двигателя, кН .
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3.2.3. Алгоритм расчета

Внешние условия
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1. Плотность атмосферного воздуха:

ρН=
pН
Rв⋅TН

 кг
м3

.

2. Скорость распространения звука в атмосфере:

aН=√kв⋅Rв⋅TН , м
с

.

3. Скорость полета:

V п=aН⋅M п , м
с

.

4. Скорость полета [км/ч]:

V п .ч=3,6⋅V п , км
ч

.
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Входное устройство
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1. Степень повышения давления от скоростного напора набегающего потока:

πV=(1+ k в−12 М п
2)

k
в

kв−1 .

2. Полная температура набегающего потока воздуха:

TН
*=T Н(1+ kв−12 М п

2) , К .

3. Полное давление набегающего потока воздуха:

pН
* = pН⋅πV , Па .

4. Полная температура воздуха в сечении на выходе:

TВ
*=T Н

* , К .

5. Полное давления воздуха в сечении на выходе:

pВ
*= pН

*⋅σвх , Па .
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Компрессор
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1. Удельная работа компрессора:

Lк=c p в⋅T В
*⋅(πк*

k
в
−1

k в −1)⋅ 1
ηк
*

, Дж
кг

.

2. Полная температура воздуха в сечении на выходе:

TК
*=TВ

*+
Lк
cp в

, К .

3. Полное давление воздуха в сечении на выходе:

pК
*= pВ

*⋅πк
* , Па .
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Отборы
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1. Полная температура охлаждающего воздуха:

T охл
* =TК

* , К .

2. Полная температура воздуха в сечении на выходе:

TКС
* =T К

* , К .

3. Полное давление газа в сечении на выходе:

pКС
* = pК

* , Па .

4. Коэффициент изменения массы воздуха, проходящего через камеру сгорания:

νКС=1−gохл .са . т−gохл . рк . т−gотб.ЛА−gут .
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Камера сгорания
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1. Относительный расход топлива в камере сгорания:

qт=
c p г⋅T Г

*−c p в⋅TКС
*

H u сут⋅ηг
.

2. Полное давление газа в сечении на выходе:

pГ
*= pКС

* ⋅σкс , Па .

3. Коэффициент изменения массы рабочего тела в сечении на выходе:

νГ=νКС⋅(1+qт) .
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Турбина
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1.  Полная  температура  газа  в  минимальном  сечении  первого  соплового аппарата
турбины:

TСА .т
* =

cp г⋅T Г
*⋅νГ+c p в⋅T охл

* ⋅gохл.са .т
c p г⋅(νГ+gохл .са .т )

, К .

2. Удельная работа турбины:

Lт=
Lк

ηm⋅(νГ+gохл .са.т )
, Дж
кг

.

3. Степень понижения давления в турбине:

πт
*=(1− Lт

c p г⋅T СА. т
* ⋅ηт

*)−
k
г

k г−1 .
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4.  Полная  температура  газа  в  минимальном  сечении  последнего  рабочего  колеса
турбины:

TРК .т
* =TСА. т

* −
Lт
cp г

, К .

5. Полная температура газа в сечении на выходе:

T Т
*=
c p г⋅TРК . т

* ⋅(νГ+gохл .са .т )+c p в⋅T охл
* ⋅gохл.рк .т

c p г⋅(νГ+gохл.са. т+gохл.рк .т )
, К .

6. Полное давление газа в сечении на выходе:

pТ
*=

pГ
*

πт
*

, Па .

7. Коэффициент изменения массы рабочего тела в сечении на выходе:

νТ=νГ+gохл.са .т+gохл. рк .т .
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Сопло
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1. Располагаемая степень понижения давления

πср=
pТ
*

pН
.

2.  Скорость истечения рабочего тела из выходного устройства (при условии полного
расширения рабочего тела):

cС=φc√2⋅c p г⋅T Т*⋅(1− 1

πср

kг−1

k г ) , м
с

.

3. Статическая температура рабочего тела в сечении на выходе:

TС=T Т
*−

cС
2

2⋅cp г
, К .

4. Коэффициент изменения массы рабочего тела в сечении на выходе:

νС=νТ .
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Показатели
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1. Удельная тяга двигателя  (при условии полного расширения рабочего тела в канале
выходного устройства):

Pуд=cC⋅νC−V п , Н⋅с
кг

.

2. Расход воздуха через двигатель:

GВ=
103⋅P
Pуд

, кг
с

.

3. Часовой расход топлива в камере сгорания:

Gт . ч=3600⋅qт⋅νКС⋅GВ , кг
ч

.

4. Удельный расход топлива:

Суд=
Gт . ч

P
, кг
кН⋅ч

.
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