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Важливим напрямком розвитку авіаційного двигунобудування та проєктування авіаційних двигунів з 
адаптивним циклом є пошук і формування науково-технічних надбань, а також перевірка та впрова-
дження технічних рішень у вже існуючі та відпрацьовані конструкції. Застосування регульованих сек-
торів соплових апаратів турбіни низького тиску дозволить нівелювати виробничі відмінності між дви-
гунами під час проведення приймально-здавальних випробувань, а також коригувати характеристики в 
процесі відпрацювання міжремонтного ресурсу. Предметом дослідження є термогазодинамічні про-
цеси в проточній частині сімейства турбореактивних двоконтурних двигунів при зміні прохідних пере-
різів секторів соплових апаратів турбіни низького тиску на максимальному режимі роботи. Метою 
роботи є визначення кількісного впливу регулювання площі соплового апарата турбіни низького тиску 
на основні характеристики безфорсажної та форсажної модифікацій зазначеного сімейства двигунів. 
Для досягнення мети вирішено завдання з розробки математичної моделі для термогазодинамічного 
розрахунку параметрів сімейства турбореактивних двоконтурних двигунів з урахуванням варіації площі 
соплового апарата турбіни низького тиску та проведення чисельного аналізу впливу зміни перерізів на 
паливну ефективність (SFC) і термодинамічні параметри (Tt41). У роботі використано методи тер-
могазодинамічного моделювання авіаційних газотурбінних двигунів, що засновані на чисельному розв'я-
занні систем нелінійних рівнянь спільної роботи вузлів. Отримані результати розрахунків щодо впливу 
зміни прохідних перерізів соплових апаратів турбіни низького тиску за різних ступенів закриття (–5 %) 
чи відкриття (+5 %) демонструють, що таке регулювання може забезпечити необхідний і ефективний 
перерозподіл енергії й робочого тіла між каскадами та зовнішніми і внутрішніми контурами двигунів. 
Встановлено, що характер і спрямованість цього впливу відрізняються для безфорсажної та форсаж-
ної модифікацій унаслідок відмінностей у газодинамічному опорі затурбінного тракту й наявності ре-
гульованого реактивного сопла. На максимальному режимі роботи регулювання площ секторів соплових 
апаратів турбіни низького тиску для безфорсажної модифікації дозволить знизити температуру газу 
перед робочим колесом турбіни високого тиску на 1.1 %, а для форсажної модифікації дозволить змен-
шити питому витрату палива на 0.2 %. Головними висновками дослідження є доведення системної 
ефективності впровадження регульованих секторів соплових апаратів турбіни низького тиску як ін-
струменту гнучкого керування робочим процесом, що дозволяє розширити діапазон стійкої роботи без 
погіршення тягових показників. Наукова новизна одержаних результатів полягає у встановленні зако-
номірностей взаємозв'язку між ступенем варіації площі регульованого соплового апарата турбіни ни-
зького тиску та параметрами робочого процесу для сімейства турбореактивних двоконтурних двигу-
нів. Застосування отриманих результатів дасть змогу підвищити термодинамічну ефективність, а 
також значно заощадить час на проєктування та вартість розробки двигунів наступного покоління. 

 
Ключові слова: турбореактивний двоконтурний двигун, турбореактивний двоконтурний двигун з фор-
сажною камерою згоряння, регульований сопловий апарат, турбіна низького тиску, термогазодинамічні 
характеристики, адаптивний цикл, питома витрата палива, сумісна робота вузлів. 

 
Вступ 

 
Постановка задачі та аналіз публікацій 

 
Сучасний етап розвитку авіаційного двигунобу-

дування характеризується вичерпанням традиційних 
методів підвищення ефективності газотурбінних 
двигунів (ГТД) за рахунок суто збільшення темпера-
тури газу перед турбіною високого тиску (Tt41) або 
підвищення ступеня підвищення тиску в компресорі 

(PRC). На перший план виходить концепція адаптив-
ного робочого циклу [1-3] (ACE – Adaptive Cycle 
Engine), що передбачає динамічну зміну геометрії 
проточного тракту двигуна для оптимізації парамет-
рів на кожному режимі роботи та польоту [4-5]. 

Питанням математичного моделювання та ана-
лізу робочих процесів авіаційних ГТД із регульова-
ними елементами проточної частини присвячено зна-
чну кількість праць [6-7]. Дослідження традиційно 
фокусуються на регулюванні вихідних реактивних 
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сопел турбореактивних двоконтурних двигунів із фо-
рсажною камерою згоряння (ТРДДФ) або варіації ге-
ометрії соплових апаратів (СА) турбін високого ти-
ску (ТВТ) [8-10] для стабілізації температурного 
стану та забезпечення паливної ефективності на пе-
рехідних режимах роботи. 

Проте в наявних публікаціях [8-11] існує низка 
суттєвих обмежень та нерозв'язаних питань: 

– більшість математичних моделей адаптивних 
циклів орієнтована на перспективні двигуни великої 
тяги або специфічні схеми, тоді як процеси в сімейс-
тві турбореактивних двоконтурних двигунів (рис. 1) 

з невеликим ступенем двоконтурності за умов варіа-
ції геометрії залишаються практично недослідже-
ними; 

– існуючі роботи розглядають повне (синх-
ронне) регулювання соплових кілець [11-12], не вра-
ховуючи специфіку та дискретність роботи саме ок-
ремих регульованих секторів; 

– практично відсутні порівняльні оцінки впливу 
однакової зміни площі прохідного перерізу СА на ха-
рактеристики безфорсажної модифікації (з нерегу-
льованим вихідним соплом) іа форсажної модифіка-
ції (з регульованим реактивним соплом). 

 

 
 

Рис. 1. ТРДДФ 
 

Визначення мети роботи 
 

Проєктування та виробництво двигуна типу 
ACE без необхідних науково-технічних напрацювань 
несе значні економічні та технічні ризики. Тому ра-
ціональним шляхом є послідовне впровадження та 
перевірка прийнятих технічних рішень на вже існую-
чих і відпрацьованих конструкціях двигунів. Крім 
того, вибір такого шляху дозволяє виконувати пря-
мий порівняльний аналіз впливу нового конструкти-
вного рішення відносно параметрів базової констру-
кції. 

Під час проєктування систем гнучкого керу-
вання робочим процесом ГТД вибір вузла для варіа-
ції геометрії є компромісом між термодинамічною 
ефективністю та конструктивною складністю. Регу-
лювання СА ТВТ, попри високий потенціал керу-
вання параметрами термодинамічного циклу, суттєво 
обмежене критичним рівнем температури газу на 
вході в ТВТ. Впровадження рухомих елементів у ви-
сокотемпературну зону ТВТ вимагає значного ускла-
днення систем охолодження, застосування дефіцит-
них жароміцних матеріалів, що неминуче призводить 

до збільшення маси двигуна та зниження його надій-
ності. Натомість рівень температур перед турбіною 
низького тиску (ТНТ) є суттєво нижчим, що дозволяє 
впровадити регулювання лопаток СА з мінімальним 
конструктивним ризиком і без значного збільшення 
маси конструкції. 

Варто зазначити, що, на відміну від традицій-
ного підходу, який передбачає синхронне поворотне 
регулювання всіх лопаток СА по всьому колу прото-
чної частини, в цій роботі розглядається концепція 
варіації площі за рахунок регульованих секторів. 
Регулювання всього кільця СА ТНТ суттєво усклад-
нює кінематичну схему приводу, збільшує ризики за-
клинювання елементів через нерівномірні теплові ро-
зширення та призводить до значного збільшення 
маси вузла ТНТ. Замість повороту всіх лопаток СА 
(що створює серйозні проблеми з герметизацією, те-
пловими навантаженнями та моментом спрацьову-
вання), сегментований підхід дозволяє точно та мо-
дульовано керувати площею прохідного перерізу – 
«горла» СА ТНТ, підвищуючи структурну цілісність 
та знижуючи навантаження, а також спростити конс-
трукцію приводу та локалізувати механічні зв'язки. 
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Впровадження концепції варіації площі прохід-
ного перерізу СА ТНТ доцільно розглядати як трьо-
хетапний процес: 

1. Дослідження термогазодинамічних характе-
ристик базових (серійних) безфорсажних і форсаж-
них модифікацій двигунів із фіксованою геометрією 
проточної частини. Це дозволить сформувати бази 
даних щодо зміни параметрів двигунів за міжремон-
тний ресурс. 

2. Застосування декількох типорозмірів змінних 
секторів СА ТНТ (без механізму регулювання). Це 
дозволить виконувати індивідуальний підбір необ-
хідної площі за результатами приймально-здаваль-
них випробувань на стенді або після виконання капі-
тального ремонту двигуна для компенсації експлуа-
таційного зносу. Також цей етап необхідний для про-
ведення всіх необхідних експериментально-дослід-
них робіт щодо підтвердження модифікованих газо-
динамічних характеристик ТНТ [13-14] та їх впливу 
на характеристики двигунів. 

3. Впровадження повноцінного регулювання 
площі СА ТНТ безпосередньо під час експлуатації в 
польоті. Набутий на другому етапі статистичний до-
свід щодо оптимальних площ СА стане фундамента-
льною основою для розробки та верифікації цифро-
вих законів системи автоматичного керування (САК) 
для сімейства існуючих двигунів і двигунів наступ-
ного покоління. 

Метою цієї роботи є кількісна оцінка впливу 
зміни прохідних перерізів секторів СА ТНТ на осно-
вні характеристики та термогазодинамічні параметри 
безфорсажної та форсажної модифікацій сімейства 
турбореактивних двоконтурних двигунів на базі ма-
тематичного моделювання. 

 
1. Постановка задачі 

 
Основними задачами дослідження впливу зміни 

площі прохідного перерізу СА ТНТ на характерис-
тики ТРДД і ТРДДФ є вплив: 

– на тягу (F); 
– на питому витрату пального (SFC); 
– на значення повної температури на вході до 

робочого колеса (РК) ТВТ (Тt41). 
Експлуатація модифікованих ТРДД і ТРДДФ з 

регульованими секторами СА ТНТ не повинна вима-
гати спеціальних заходів і конструктивних переробок 
літальних апаратів (ЛА), на яких вони використову-
ються. 

Для рішення поставлених задач використані на-
укові методи та теорії: робочих процесів повітряно-
реактивних двигунів, системного аналізу, математи-
чного моделювання, обчислювальної математики й 
систем автоматичного проєктування. 

2. Опис математичних моделей 
 

Дослідження проведено за допомогою статич-
них повузлових математичних моделей (ММ) безфо-
рсажної та форсажної модифікацій сімейства турбо-
реактивних двоконтурних двигунів, що розроблені в 
АТ «Івченко-Прогрес». На рис. 2 представлено роз-
рахункову схему ТРДДФ. 

ММ базується на основі загального підходу до 
розв’язання системи нелінійних рівнянь, що опису-
ють термодинамічні, газодинамічні та фізичні 
зв’язки в ГТД [15]. Використовувана система основ-
них рівнянь руху газу в теорії повітряно-реактивних 
двигунів представляє собою математичний апарат, за 
допомогою якого описуються робочі процеси в еле-
ментах двигуна. 

Систему рівнянь обрано, виходячи з необхідно-
сті забезпечити: 

– термодинамічну узгодженість вузлів і елемен-
тів двигуна; 

– збереження фізичних і газодинамічних зв’яз-
ків між вузлами та елементами двигуна; 

– виконання рівняння нерозривності витрати ро-
бочого тіла крізь вузли та елементи двигуна; 

– сталість геометричних розмірів двигуна (ок-
рім перерізу А8 для ТРДДФ); 

– підтримання заданих параметрів керування та 
урахування експлуатаційних обмежень. 

Для розв’язання системи рівнянь застосовано 
математичний метод Ньютона–Рафсона, що дозво-
ляє, використовуючи вплив незалежних змінних на 
значення нев’язок, знайти значення незалежних змін-
них, які приводять нев’язки до близьконульових зна-
чень із заданою точністю. 

Розрахунки параметрів двигуна виконано: 
– із застосуванням палива Jet-A1, теплотворна 

здатність якого становить 42900,0 кДж/кг; 
– на усталених режимах роботи; 
– з урахуванням залежності термодинамічних 

властивостей робочого тіла від температури і його хі-
мічного складу [15]; 

– без урахування термічної дисоціації; 
– при номінальних налаштуваннях законів керу-

вання; 
– з урахуванням експлуатаційних обмежень: 

- обмеження максимального значення пов-
ної температури на виході з КВТ (Тt3 max); 

- обмеження максимального значення пов-
ного тиску на виході з КВТ (Рt3 max); 

- обмеження максимального значення пов-
ної температури на вході до РК ТВТ 
(Тt41 max); 

- обмеження максимального значення пов-
ної температури на виході з ФКС (Тt7 max). 
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Рис. 2. Розрахункова схема ТРДДФ: 
1 – атмосферні умови; 2 – вихід з повітрозабірника та вхід до двигуна; 

13 – вихід з вентилятора зовнішнього контуру (ЗК); 
23 – вихід з вентилятора внутрішнього контуру (ВК); 

25 – вхід до компресора високого тиску (КВТ); 3 – вихід з КВТ і вхід до камери згоряння (КЗ); 
4 – вихід з КЗ і вхід до соплового апарата (СА) турбіни високого тиску (ТВТ); 

41 – вихід із СА та вхід до робочого колеса (РК) ТВТ; 
43 – вихід із РК ТВД і вхід до СА турбіни низького тиску (ТНТ); 49 – вихід із СА та вхід до РК ТНТ; 5 – ви-

хід із РК ТНТ; 16 – вихід із сопла ЗК; 6 – вихід з сопла ВК; 61 – вхід до форсажної камери (ФК);  
7 – вихід із ФК і вхід до реактивного сопла (РС); 8 – вихід з РС 

 
3. Результати досліджень 

 
Для аналізу впливу зміни площі прохідного пе-

рерізу СА ТНТ проведено розрахунки ТРДД і 
ТРДДФ: 

– без зміни площі прохідного перерізу СА ТНТ; 
– зі збільшенням до 5 % площі прохідного пере-

різу СА ТНТ; 
– зі зменшенням до 5 % площі прохідного пере-

різу СА ТНТ. 
Для цього етапу досліджень розрахунки вико-

нано на максимальному режимі з номінальними на-
лаштуваннями САК ТРДД і ТРДДФ у стендових умо-
вах (висота 0 м, число Маха 0) з урахуванням експлу-
атаційних обмежень роботи двигунів. 

Під час виконання досліджень прийнято припу-
щення, що застосування секторів СА ТНТ із різними 
значеннями площі прохідного перерізу для розраху-
нків за допомогою одновимірної ММ не змінює хара-
ктер газодинамічної течії за СА ТНТ до виходу з 
ТРДД і ТРДДФ. Це припущення є допустимим для 
системного оцінювання інтегральних термогазоди-
намічних характеристик двигуна на етапі одновимір-
ного моделювання, тоді як детальний аналіз тривимі-
рної колової нерівномірності потоку є предметом по-
дальших досліджень. 

На рис. 3-6 у відносному вигляді представлено 
закономірності зміни основних параметрів ТРДД і 
ТРДДФ залежно від площі прохідного перерізу 
СА ТНТ (AF LPT). Розрахунки з впливу зміни площі 
прохідного перерізу СА ТНТ виконано для двох варі-
антів: 

– при сталій зведеній частоті обертання ротора 
низького тиску N1R = const (рис. 3 та 5); 

– при сталій тязі F = const (рис. 4 та 6). 
Параметри ТРДД і ТРДДФ при зміні площі про-

хідного перерізу СА ТНТ змінюються схожим чи-
ном, проте дещо відрізняються за кількісним впли-
вом на робочий процес. 

Рис. 3, 4 демонструють, що для ТРДД, незале-
жно від цільового параметра керування (N1R чи F), 
зменшення площі прохідного перерізу СА ТНТ не 
має практичного сенсу, тому що це призводить лише 
до зростання температури Tt41 (до 1.8 %) і SFC (до 
0.5 %), що супроводжується падінням тяги (при 
N1R = const) або перевищенням частоти обертання 
N1R для підтримки заданої тяги. Проте рис. 5, 6 де-
монструють, що для ТРДДФ зменшення площі про-
хідного перерізу СА ТНТ має певний позитивний 
вплив на SFC (до 0.2 %). Це пояснюється тим, що в 
конструкції ТРДДФ використовується надзвукове 
регульоване сопло, що дозволяє зберегти лінію робо-
чого режиму вентилятора без змін. Також для змен-
шення втрат тяги під час модернізації ТРДДФ є мож-
ливість корегування законів керування регульованим 
соплом. 

Загалом рисунки рис. 3-6 демонструють, що 
зменшення площі прохідного перерізу СА ТНТ більш 
ніж на 2.5 % призводить до значного зростання тем-
ператури Tt41 (до 1.75 %) без позитивного впливу на 
F і SFC. Тому для ТРДДФ розглядати зменшення 
площі прохідного перерізу СА ТНТ більш ніж на 
2.5 % недоцільно. 
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Рис. 3. Зміна Tt41, F та SFC залежно від площі  
«горла» СА ТНТ ТРДД при N1R = const 

 

 
 

Рис. 4. Зміна Tt41, N1R та SFC залежно від площі 
«горла» СА ТНТ ТРДД при F = const 

 

 
 

Рис. 5. Зміна Tt41, F та SFC залежно від площі  
«горла» СА ТНТ ТРДДФ при 

N1R = const 

 
 

Рис. 6. Зміна Tt41, N1R та SFC залежно від площі 
«горла» СА ТНТ ТРДДФ при 

F = const 
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Водночас, дані рис. 3-6 демонструють, що збіль-
шення площі прохідного перерізу СА ТНТ як в 
ТРДД, так і в ТРДДФ дозволяє зменшити рівень тем-
ператури Tt41 (до 1.1 %) при незначному збільшенні 
SFC. Слід окремо зазначити, що разом зі зменшенням 
температури Tt41 є можливість збільшити рівень F 
(до 1.55 %) без зміни законів керування (N1R = const) 
або, підтримуючи стале значення тяги (F = const), 
зменшити N1R. Це пояснюється перерозподілом по-
токів повітря між зовнішнім і внутрішнім контурами 
двигунів, що призводить до зменшення ступеня дво-
контурності та зменшення температури Tt41, відпо-
відно. Отже, збільшення площі прохідного перерізу 
СА ТНТ дозволить налаштовувати необхідний рівень 
температури двигунів, щоб нівелювати виробничі ві-
дмінності між двигунами під час проведення прийма-
льно-здавальних випробувань, а також здійснювати 
коригування характеристик у процесі відпрацювання 
міжремонтного ресурсу під час експлуатації двигунів 
у складі ЛА. 

Також аналіз отриманих результатів демонст-
рує, що збільшення площі СА ТНТ має дещо кращий 
вплив на параметри ТРДД, ніж на параметри ТРДДФ. 

Результати розрахунків доводять, що застосу-
вання регульованих секторів СА ТНТ дозволить за 
потреби вирішити наступні практичні завдання: 

– за допомогою збільшення площі СА ТНТ в 
ТРДД та ТРДДФ зменшити температуру Tt41 при не-
значному збільшенні SFC; 

– за допомогою зменшення площі СА ТНТ в 
ТРДДФ зменшити SFC при незначному корегуванні 
законів САК у напрямку збільшення N1R. 

Окремим напрямом подальших досліджень є ви-
значення оптимальної кількості секторів та їх вплив 
на характер газодинамічної течії та характеристики 
вузлів, що розташовані за СА ТНТ до виходу з ТРДД 
чи ТРДДФ. 

 
Висновки 

 
Науково-дослідна робота з аналізу впливу зміни 

площі прохідного перерізу СА ТНТ на характерис-
тики сімейства турбореактивних двоконтурних дви-
гунів дозволяє зробити такі висновки: 

1. Зменшення (до 2.5 %) площі СА ТНТ є більш 
доцільним у конструкції ТРДДФ. Це пояснюється 
тим, що в конструкції ТРДДФ використовується над-
звукове регульоване сопло, що дозволяє зберегти лі-
нію робочого режиму вентилятора без змін або за по-
треби здійснювати її корегування. 

2. Зменшення площі СА ТНТ ТРДДФ дозволяє 
зменшити (до 0.2 %) рівень SFC при незначному збі-
льшенні Tt41 (до 0.52 %). 

3. Збільшення площі СА ТНТ має дещо більший 
вплив на параметри ТРДД, ніж ТРДДФ і дозволяє 

зменшити (до 1.1 %) рівень температури Tt41 при не-
значному збільшенні SFC (до 0.75 %). 

4. Проведення експериментальних досліджень 
доцільно виконувати на базі ТРДДФ із надзвуковим 
регульованим соплом, що дозволить за потреби коре-
гувати положення лінії робочого режиму вентиля-
тора. 
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ANALYSIS OF EFFECT OF LOW PRESSURE TURBINE NOZZLE GUIDE VANES 
VARIABLE SECTORS ON THE TURBOFAN ENGINE FAMILY PERFORMANCE 

Yurii Ulitenko, Yurii Torba, Ihor Kravchenko 

An important direction for the development of aircraft engine manufacturing and the design of aircraft adap-
tive-cycle aircraft engines is the identification and establ ishment of scientific and technical achievements, as well 
as the verification and implementation of technical solutions on existing and proven designs. The use of variable 
sectors of low-pressure turbine nozzle guide vanes will mitigate production differences between engines during ac-
ceptance tests and enable performance adjustments during operational service life. The subject of the study is the 
thermogasdynamic processes in the flow path of a turbofan engine family when the flow area of the low-pressure 
turbine nozzle guide vane sectors is changed at maximum operating mode. The purpose of the work is to determine 
the quantitative effect of low-pressure turbine nozzle guide vanes variable sectors on the primary performance metrics 
of non-afterburning and afterburning versions of the specified engine family. To achieve this aim, a thermogasdynamic 
mathematical model of the turbofan engine family was developed, accounting for the area variation of the low-pressure 
turbine nozzle guide vanes, and a numerical analysis was conducted to assess the effect of flow-area changes on 
specific fuel consumption (SFC) and thermodynamic parameters (Tt41). The study applies thermogasdynamic mod-
eling methods to aircraft gas turbine engines, based on the numerical solution of systems of non-linear equations that 
describe component matching. The computational results regarding the effect of changing the flow area of the 
low-pressure turbine nozzle guide vanes at different degrees of closure (–5 %) or opening (+5 %) demonstrate that 
such an adjustment can provide an effective redistribution of energy and working fluid between the spools and the 
bypass and core ducts of the engines. It is established that the nature and direction of this effect differ between the 
non-afterburning and afterburning versions due to differences in the gas-dynamic flow resistance of the exhaust duct 
and the presence of a variable exhaust nozzle. At maximum operating rating, adjusting the area of the low-pressure 
turbine nozzle guide vane sectors for the non-afterburning version reduces the gas temperature upstream of the 
high-pressure turbine rotor wheel by 1.1%, and for the afterburning version,  it reduces specific fuel 
consumption by 0.2%. The main conclusion of the study is the demonstrated effectiveness of the system in im-
plementing variable low-pressure turbine nozzle guide vane sectors as a tool for flexible cycle control, which expands 
the range of stable operation without degrading thrust performance. The scientific novelty of the results lies in 
establishing the patterns of the relationship between the degree of area variation of the low-pressure turbine nozzle 
guide vanes and the work process parameters for turbofan aircraft engines. Applying the results will increase thermo-
dynamic efficiency and significantly reduce design time and development costs for next-generation engines. 

Keywords: turbofan engine, afterburning turbofan engine, variable guide vanes, low-pressure turbine, thermo-
gasdynamic characteristics, adaptive cycle, specific fuel consumption, joint operation of components. 
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