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МЕТОДИКА УЧЕТА МОЩНОСТИ, ЗАТРАЧИВАЕМОЙ НА ВРАЩЕНИЕ 

РОТОРА АВИАЦИОННОГО ДВИГАТЕЛЯ, В НЕЛИНЕЙНОЙ ДИНАМИЧЕСКОЙ 

МОДЕЛИ ЗАПУСКА АВИАЦИОННОГО ГАЗОТУРБИННОГО ДВИГАТЕЛЯ 

Разработано математическое описание затрат мощности на вращение ротора авиационного газотурбинного 
двигателя (ГТД) с учетом прогрева масла в маслосистеме в процессе запуска и работы двигателя, затрат мощности на 
вращение подшипников ротора и на привод агрегатов различного типа. Описание потерь механической мощности на 
вращение подшипников выполнено в соответствии с теорией гидродинамического подобия с учетом нестационарности 
их работы, обусловленной проскальзыванием тел качения при ускорении и торможении вращения ротора. Температура 
масла определяется на основе уравнения теплового баланса маслосистемы, в котором учитываются различные источ-
ники тепла (поток тепла из проточной части двигателя через элементы конструкции – диски, валы, элементы статора, от 
трения в подшипниках, агрегатах, приводах, отдача от теплообменника и др.). Разработанное описание верифицирова-
но в составе имитационной нелинейной динамической модели ГТД путем сравнения расчетных данных по изменению 
частоты вращения ротора двигателя в зависимости от времени с экспериментальными данными при запусках двигате-
ля пусковым устройством без «поджига» топлива при «горячем» и «холодном» исходном состоянии. Приведены ре-
зультаты имитационных расчетов запуска двигателя при различных температурах окружающей среды и различном ис-
ходном тепловом состоянии с применением разработанного описания. Получены зависимости мощности вращения 
подшипников и привода агрегатов от теплового состояния двигателя, температуры окружающего воздуха текущих па-
раметров запуска, конструкции и алгоритма работы пусковой системы. Предложены мероприятия по уменьшению мо-
мента сопротивления двигателя при запуске. 

Ключевые слова: моделирование, «холодный» запуск газотурбинного двигателя, «горячий» запуск газотурбин-
ного двигателя, тепловое состояние маслосистемы, мощность вращения подшипников агрегатов, вязкость масла. 
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METHODOLOGY OF ACCOUNTING POWER EXPENDED ON THE ROTATION  

OF THE ROTOR OF AIRCRAFT ENGINE IN NONLINEAR DYNAMIC MODELS  

OF START OF THE AVIATION ENGINE 

The mathematical description of the cost of power for rotating the rotor of an aircraft gas turbine engine has been devel-
oped, which taking into account the heating of the oil in the oil system during the start-up and operation of the engine, the power 
costs for rotating the rotor bearings and for driving various types of aggregates. Description of the loss of mechanical power for 
rotation of bearings is made in accordance with the theory of hydrodynamic similarity, taking into account the nonstationarity of 
their work, caused by the slippage of the rolling elements during acceleration and braking of rotor rotation. Oil temperature is de-
termined based on the heat balance equation of the oil system, which takes into account various sources of heat (from friction in 
the bearings, assemblies, gears, return from the heat exchanger, etc.). The developed description is verified in the simulation 
nonlinear dynamical model of the GTE by comparing the calculated data on the change in the rotation frequency of the rotor of 
the engine as a function of time with the experimental data when the engine is started by the starter without ignition of the fuel in 
hot and cold initial state. The results of simulated engine startup calculations for various ambient temperatures and different ini-
tial thermal states are presented with the application of the developed description. The dependences of the rotational power of 
the bearings and the drive of the units on the thermal state of the engine, the ambient air temperature of the current launch pa-
rameters, the design and the algorithm of operation of the starting system are obtained. It is proposed measures to reduce the 
moment of resistance of the engine at start-up. 

Keywords: modeling, cold start of gas turbine engine, warm start of gas turbine engine, thermal state of oiling system, 
power of rotation of bearing assemblies, oil viscosity. 
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Введение 

В настоящее время в существующих имитационных моделях работы газотурбинных дви-
гателей (ГТД) на неустановившихся режимах запуска и разгона потери мощности на преодоле-
ние сил сопротивления в подшипниках опор ротора ГТД, в приводах агрегатов, оцениваемые 
величиной механического КПД ротора двигателя, определяются по соотношениям, принятым 
для стационарных условий [1–3] (квазистационарная модель учета механических потерь).  
В данной работе вместо задания в моделях механического КПД предлагается явное определе-
ние момента сопротивления вращению в опорах ротора. Это позволяет более адекватно моде-
лировать работу ГТД в широком диапазоне режимов, как установившихся, так и переходных, 
включая запуск и останов. 

На величину момента сопротивления вращению ротора двигателя, особенно в начальный 
момент запуска, существенное влияние оказывают многие факторы. К этим факторам относятся 
температура окружающего воздуха и масла перед запуском, давление окружающего воздуха, 
исходное тепловое состояние двигателя перед запуском, мощность стартера и др. [2, 4, 5],  
а также изменение момента сопротивления подшипников качения, связанное с проскальзыва-
нием тел качения при наличии ускорений ротора [6, 7]. Отсутствие достоверных методик рас-
чета момента сопротивления ротора двигателя вращению приводит к тому,  что при проектиро-
вании системы автоматического управления (САУ) программа подачи топлива и подвода мощ-
ности пускового устройства на начальном участке запуска (n = 0…25 %) выбирается 
незамкнутой по внутридвигательным параметрам и осуществляется, как правило, по времен-
ным и частотным командам [2, 4, 8, 9]. Указанный выбор при повышенных температурах окру-
жающего воздуха приводит к избыточной подаче топлива и, как следствие, к увеличению веро-
ятности «горячего» зависания двигателя. В условиях пониженных температур – к недостаточ-
ной подаче топлива, что увеличивает вероятность «холодного» зависания двигателя при 
запуске. Для устранения указанных недостатков при запуске при низких отрицательных темпе-
ратурах основной топливный насос выполняют переразмеренным с тем, чтобы он уже с малых 
частот вращения ротора обеспечивал необходимое для распыла давление топлива, либо приме-
няют дополнительный электроприводной топливный насос, топливные форсунки сложной схе-
мы и т.п. [8–10].  

В настоящее время практикуется введение в САУ дополнительных устройств по коррек-
тировке давления и расхода подаваемого топлива в зависимости от температуры окружающего 
воздуха и теплового состояния двигателя на начальном участке запуска. Таким образом, недос-
таточно полное представление о моменте сопротивления ротора двигателя вращению в зависи-
мости от теплового состояния маслосистемы и окружающей среды значительно усложняет как 
структуру, так и доводку САУ [4, 8, 9]. 

В подтверждение вышесказанному были выполнены экспериментальные «холодные» за-
пуски авиационной вспомогательной силовой установки (ВСУ) ТА6А [5, 8] – без розжига топ-
лива, так называемые «ложные» запуски (Л.З.) при различных температурах окружающего воз-
духа: tн = –40; +15; +60 °С в наземных условиях (Н = 0 км) при исходном «холодном» состоя-
нии. Запуски выполнялись от аккумуляторных батарей с одинаковым уровнем заряда. 

Как известно, при понижении температуры окружающего воздуха tн мощность, потребная 
для раскрутки ротора турбокомпрессора, увеличивается как вследствие увеличения плотности 
воздуха, так и вследствие увеличения сопротивления вращению ротора из-за вязкости масла, 
смазывающего подшипники ротора, редуктора и агрегатов, а также зубчатых зацеплений ре-
дуктора и приводов.  

Из представленных на рис. 1, а–в графиков следует, что величина тока стартера при вы-
полнении запуска в условиях отрицательных температур tн = –40 °С на 13–15 % превышает ве-
личину тока для запуска в условиях tн = +15 °С и на 16–18 % превышает величину тока для за-
пуска в условиях tн = +60 °С. В качестве стартера  на    двигателе  применяется  стартер-генератор  
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Рис. 1. Изменение величины тока стартера (а),  напряжения на стартере (б), частоты вращения ротора 
двигателя (в) в процессе «ложных» запусков при различных температурных условиях в зависимости  

от времени запуска. Состояние двигателя перед запуском – «холодный»:   tн = – 40 °С;  
 tн = + 15 °С;   tн = + 60 °С  
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постоянного тока ГС-12ТО с шунтовой обмоткой и регулятором постоянства тока, проходящая 
через него в стартерном режиме величина тока обратно пропорциональна частоте вращения ро-
тора. Величина тока на стартере прямо пропорциональна моменту, затрачиваемому на враще-
ние стартером ротора двигателя. Установившаяся частота вращения на Л.З. (см. рис. 1, в) при 
температуре окружающего воздуха tн = –40 °С на 2 % меньше установившейся частоты враще-
ния на Л.З. при температуре tн = +15 °С и на 2,5 % меньше, чем на Л.З. при температуре  
tн = +60 °С.  

В то же время «ложные» запуски двигателя, выполненные при одинаковой температуре 
окружающего воздуха, но при различном исходном тепловом состоянии маслосистемы:  
в одном случае – «холодный» запуск (tм = tн = +20 °С), в другом случае – горячий запуск (tм =  
= tн + ∆ = +80 °С, где ∆ – подогрев масла при запуске и режимной работе перед остановом) – 
показали превышение установившейся частоты вращения при Л.З. на «горячем» двигателе на 
1,5–2 %, т.е. очевидно, что затраты мощности на вращение подшипников, зубчатых колес и аг-
регатов существенно зависят от теплового состояния маслосистемы.  

Разработка методики учета теплового состояния маслосистемы 

Кинематической вязкость масла МС-8П ГОСТ Р5575, применяемого в маслосистеме дви-
гателя ТА6А, при температуре –40 °С составляет 2200 сСт, при температуре +15 °С составляет 
–34,68 сСт, а при температуре +60 °С –6,8 сСт, т.е. можно предположить, что с увеличением 
температуры масла, т.е. уменьшением вязкости смазки, мощность на вращение подшипников, 
зубчатых колес и агрегатов существенно уменьшается. 

С целью осуществления разработки САУ запуском с учетом изменения теплового со-
стояния маслосистемы и подшипников двигателя уже на ранних этапах проектирования ГТД  
в настоящей работе продемонстрирована имитационная модель маслосистемы [10, 11], входя-
щая составной частью в нелинейную динамическую модель запуска ГТД. 

Актуальность разработки формализованного описания затрат мощности на механические 
потери с учетом изменения теплового состояния маслосистемы при запуске подтверждается  
в работах [12–17]. 

С целью уточнения описания затрат механической мощности на вращение приводных аг-
регатов, подшипников ротора и редуктора разработана методика расчета. Схема расчета тепло-
вого состояния маслосистемы представлена на рис. 2. 

 

 
Рис. 2. Схема расчета теплового баланса в масляной системе ГТД 
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Методика расчета составлена с учетом следующих особенностей: 
– подогрев масла в маслонасосе отсутствует; 
– теплообмен масла со стенками трубопроводов отсутствует;  
– потери мощности в роторных подшипниках состоят из потерь на трение в контактах 

между телами качения и беговыми дорожками колец, а также потерь от сил гидродинамических 
сопротивлений, возникающих в результате взаимодействия с маслом тел качения в подшипнике; 

– учитывается внешний теплоподвод к подшипнику; 
– учитывается изменение теплофизических свойств масла в зависимости от его темпе-

ратуры; 
– учитывается коэффициент нестационарности работы подшипника, обусловленный про-

скальзыванием тел качения при наличии ускорения ротора [6, 7, 10, 11]. 
1. Уравнение движения ротора ГТД 

 т п.у к подш агр ,
i

N N N N Ndn

dt JnK

+ − − −
=  (1) 

где n – частота вращения, %; t – время, c; Nт, Nп.у – мощность, отдаваемая турбиной, пусковым 
устройством, кВт; Nк, Nподш, Nагр – мощности, затрачиваемые соответственно на вращение ком-
прессора, подшипников, агрегатов, кВт; J – приведенный к оси ротора момент инерции вра-
щающихся масс (ротора турбокомпрессора, приводов с агрегатами), кг · м2; Ki – размерный ко-
эффициент. 

2. Уравнение теплового баланса маслосистемы 

 ( )(м
агр мех вн в подш т.о

1
1 ,

p

dT
N Q Q mQ Q Q

dt C M
= −η + + + + ∆ −  (2) 

где Тм, М, Ср – температура, °C; масса, кг; теплоемкость масла, Дж/кг/град; ( )агр мех1N − η  – теп-

ло, выделившееся в приводах агрегатов, кВт; внQ  – тепло, подведенное от окружающей метал-

локонструкции, кВт; вQ  – тепло, подведенное с воздушным потоком наддува, кВт;  m – количе-
ство подшипников; подшQ  – тепло, выделившееся в подшипниках, кВт; ∆Q – подогрев масла в 

шестеренчатом маслонасосе, град; т.оQ  – тепло, отведенное в масловоздушном радиаторе, кВт.  
3. Суммарная мощность агрегатов и приводов  

 агр
агр

1 мех

,
i z

i

i i

N
N

=

=

 
Σ =  η 
∑    (3)  

где z – количество агрегатов; Nагрi – мощность i-го агрегата, кВт, и мехiη  – механический КПД 

привода i-го агрегата определялись в соответствии с кинематической схемой привода каждого 
конкретного агрегата. 

Мощность агрегатов определялась в соответствии с их типом и физическим принципом 
работы. Так, мощность гидравлических насосов, кВт, [18] определялась по соотношениям типа 

 Nнас = (рQ)/ηνKj,  (4) 

где р – давление за качающим узлом, кг/см2; Q – расход жидкости, л/мин; ην – КПД насоса; Kj – 
размерный коэфициент. 

При этом расход и давление в агрегатах закладывались в расчет на основе эксперимен-
тально полученных значений. 

Мощность вентилятора, осуществляющего охлаждение двигательных агрегатов, аппрок-
симировалась по результатам автономных испытаний вентилятора в зависимости от частоты 
вращения с расслоением по температуре и давлению окружающего воздуха на входе: 
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760 288
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−
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 (5)  

где Nвент – мощность привода вентилятора, кВт; Вн – барометрическое давление; Тн – темпера-
тура окружающего воздуха; А0, А1, А2 – аппроксимирующие коэффициенты при степенях отно-
сительной частоты вращения n.  

Мощность, затрачиваемую на привод электрогенераторов при отсутствии их включения  
в работу (отсутствие возбуждения), определялась как мощность механических потерь. Рассчи-
танные по соотношениям (4)–(5) мощности агрегатов сопоставлялись с величинами мощностей 
соответствующих агрегатов, замеренными при их автономных испытаниях.  

4. Суммарный коэффициент сопротивления 

 ( )0,5 0,5 3 1 0,84Re Eu 46,5 10 Re Pr ,С − − − − −= ⋅ + ⋅ ⋅   (6) 

где Re, Eu, Pr – числа Рейнольдса, Эйлера, Прандтля, определенные для подшипников в соот-
ветствии с работой [13], при этом в качестве характерных размеров принимались размеры тел 
качения. 

5. Суммарный коэффициент сопротивления при расчете процесса запуска корректировал-
ся коэффициентом нестационарности. В соответствии с данными работы [6] коэффициент не-
стационарности работы подшипника 

 
( )

0,31ш
н 0,522

Re 576 1,
d

K n
U C

−
 
 = ⋅ +  
 

  (7) 

где n – частота вращения тела качения подшипника, об/мин; dш – диаметр тела качения, м; U – 
окружная скорость сепаратора, м/с. 

6. Энергия, затрачиваемая на привод подшипника, кВт, 

 2 3
подш н ,Q СK m L U i= β γ  (8) 

где β – коэффициент, учитывающий тип подшипника и величину hрад – относительного ради-
ального зазора, мм, β = 1 + 1,7(0,1 – hрад); m – число тел качения; γ – плотность масла, кг/м3;  
i – количество подшипников. 

7. Тепловой поток в теплообменнике, охлаждающем масло, в нашем случае воздушно-
масляном, определяется следующим соотношением [19], кВт: 

 

( )
( )

т.о м м1 м2

* *
вент1 вент2вент в вент

лог ,

,

,

р

р Т Т

Q С М Т Т

Q С G

Q kF

−

= −

=

= θ

  (9) 

где Срм, Срв – теплоемкость масла и воздуха, заданные во всем рабочем диапазоне эксплуата-
ции; М, Gвент – массовый расход масла и воздуха, кг/с; k – коэффициент теплопередачи воз-
душно-масляного теплообменника, кВт/м2/°C; F – эффективная площадь воздушно-масляного 
теплообменника, м2; θлог – среднелогарифмический перепад температур между маслом и возду-
хом, °C.  

Другие составляющие Qвн, Qв уравнения (2) определялись по известным методикам с ис-
пользованием результатов термометрирования двигателя. 
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Верификация разработанной модели 

С целью идентификации разработанной модели маслосистемы выполнено сравнение ре-
зультатов расчетов с экспериментами по запуску ВСУ ТА6А. При этом теплофизические харак-
теристики масла МС-8П (теплоемкость, вязкость, плотность, температуропроводность), которое 
использовано в системе смазки ВСУ, были представлены в нелинейной динамической модели за-
пуска двигателя в виде интерполяционных зависимостей от температуры масла вместе с разрабо-
танным модулем «маслосистема» во всем диапазоне эксплуатационных условий двигателя. 

Затем были выполнены экспериментальные «холодные» запуски двигателя без розжига 
топлива в камере сгорания при его различных исходных тепловых состояниях, но одинаковой 
мощности стартера с параллельным проведением соответствующего имитационного моделиро-
вания для тех же исходных условий. 

Первый запуск осуществлялся на «холодном» двигателе при температуре масла  
tм = +20 °С и температуре, зафиксированной по штатному указателю температуры газа за тур-

биной, *
тt  = +20 °С. 

Второй запуск осуществлялся на «горячем» двигателе при температуре масла tм  = +80 °С 
и температуре, зафиксированной по штатному указателю температуры газа за турбиной,  

*
тt  = +220 °С. Температура окружающего воздуха при этом составила tн = +20 °С, барометриче-
ское давление рн  = 742 мм рт. ст. 

При выполнении имитационного моделирования нелинейная динамическая модель дви-
гателя была доработана присоединением разработанного блока «маслосистема». Результаты 
идентификации разработанной математической модели представлены на рис. 3. Расчетные  
и экспериментальные кривые показали достаточно хорошее совпадение, в частности, модель 
однозначно отслеживает расслоение разгонных кривых в зависимости от теплового состояния 
двигателя. Наибольшая относительная ошибка по частоте вращения в соответствующих точках 
расчетных и экспериментальных кривых составляет не более 2 %. Сравнения разгонных кри-
вых при запуске двигателя без розжига топлива в условиях низких отрицательных температур 
окружающего воздуха tн = –40 °С с помощью модели запуска с вновь добавленным описанием 
потерь мощности, показали уменьшение погрешности моделирования по частоте вращения  
с 6 до 1,5 % по сравнению с существующими квазистационарными методиками учета потерь 
механической мощности [1, 2, 10]. 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

 
 
 

Рис. 3. Изменение частоты вращения ротора двигателя при запуске без розжига топлива («ложном  
запуске») при различных исходных тепловых состояниях двигателя от стендового источника в условиях 
Н = 0 км:  – «горячий» эксп.;  – «горячий» расч.;  – «холодный» эксп.;  – «холодный» расч. 
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Результаты расчетов по разработанной методике 

Исследования влияния теплового состояния двигателя на механические затраты мощно-
сти в подшипниках и приводах агрегатов с помощью разработанной модели запуска, учиты-
вающей тепловое состояние маслосистемы, проведены для запусков, указанных в таблице. 

 

Исходные параметры двигателя перед запусками, параметры запуска 

Тепловое состояние 
двигателя перед  
запуском, °С № 

п/п 

Высота 
запуска,

км 

Темпе-
ратура   
окру-

жающего 
воздуха, 

°С 

Вязкость  
масла МС-8П  

ГОСТ Р5575–2013, 
Сст По указа-

телю tм 

По указа-
телю *

тt  

Максимальная 
относительная 

затрата  
мощности D, 

% 

Частота 
враще-
ния  

dмах, % 

Относитель-
ная затрата 
мощности  
в момент  
выхода  
двигателя  

на режим, % 

1 0 –40 2210 –40 –40 36,9 15,2 1,69 

2 0 –40 6,70 60 180 3,56 15,2 1,11 

3 0 15 34,68 15 15 7,22 23,2 1,57 

4 0 15 5,31 70 220 3,52 23,2 1,33 

5 0 60 6,70 60 60 4,52 23,5 1,36 

6 0 60 3,92 80 240 3,53 23,5 1,32 

 
При исследовании рассчитывались относительные потери мощности на привод агрегатов, 

вращение подшипников, трение в приводах по соотношению 

 ( ) ( )подш агр прив турб cт/ 100 %,D Q N N N N= + + +   (10) 

где Nагр – мощность агрегатов по соотношениям (3)–(5), кВт; Nприв – потери мощности в приво-
дах, кВт; Nтурб – мощность турбины, кВт; Nст – мощность стартера, кВт. 

Условия расчета соответствуют реальным условиям эксплуатации, когда вспомогатель-
ный двигатель запускается в состоянии «холодный» или в состоянии «горячий». В соответст-
вии с существующим регламентом эксплуатации и сертификационных испытаний «горячий» 
запуск [5] определен как запуск двигателя, температура деталей, узлов и масла в маслосистеме 
которого превышает температуру окружающего воздуха на существенную величину (величина 
оговаривается в документации) вследствие непродолжительного времени остывания двигателя 
перед запуском. Для ВСУ ТА6А «горячий» запуск выполняется не ранее чем через через 1 ми-
нуту после останова ротора двигателя, отработавшего определённое время на расчётной часто-
те вращения [8]. 

Эти условия определялись по замеру внешней температуры, указателю температуры мас-
ла и показаниям штатного замера температуры газа за турбиной *

т.ост ,Т  так называемой оста-
точной температуре по указателю температуры газа за турбиной перед запуском. Рассчитанные 
параметры запусков при имитационном моделировании в соответствии с условиями таблицы 
по интегральным параметрам, таким как время запуска, характер протекания давлений и темпе-
ратур в измеряемых сечениях, пиковым значениям давлений и температур соответствуют  
параметрам реальных запусков двигателя, полученным при испытаниях на климатическом 
стенде [5, 9].  

Результаты имитационного моделирования запусков в условиях Н = 0 км и различных 
температур окружающего воздуха представлены на рис. 4, а–в. Из представленных материалов 
следует, что максимальная относительная мощность затрат наблюдается на начальных участках 
запуска в диапазоне от 15 до 25 %. Причем при понижении температуры окружающего воздуха 
максимум  относительных  затрат  мощности          смещается в сторону  меньших  частот  вращения.  
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а 
 

 
б 
 

 
в 
 

Рис. 4. Изменение относительной мощности на привод агрегатов и подшипников при «холодном»  
и «горячем» запуске в условиях Н = 0 км при температурах окружающего воздуха: а – tн = –40 °С;  

б – tн = +15 °С; в – tн = +60 °С;  – «холодный» запуск;  – «горячий» запуск  
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Максимальная величина затрат наблюдается для условий «холодного» запуска при пониженной 
температуре tн = –40 °С при частоте вращения n = 15 % и составляет 37 % от подводимой мощ-
ности, а для соответствующего ему «горячего» запуска – 3,56 % (см. таблицу), т.е. «холодный» 
и «горячий» запуски двигателя при низкой отрицательной температуре –40 °С окружающего 
воздуха в ~10 раз отличаются по величине затрат механической мощности на вращение под-
шипников и приводов агрегатов.  

Величина относительных затрат механической мощности на вращение подшипников и 
приводов агрегатов при «холодном» запуске в условиях Н = 0 км при температуре окружающе-
го воздуха tн = +15 °С превышает относительные затраты для «горячего» запуска в ~2 раза. Ве-
личина относительных затрат механической мощности на вращение подшипников и приводов 
агрегатов при «холодном» запуске в условиях Н = 0 км при температуре окружающего воздуха 
tн = +60 °С превышает относительные затраты для «горячего» запуска в ~1,28 раза. 

Следует отметить также зависимость между моментом наступления максимума относи-
тельной величины затрат мощности и температурой окружающего воздуха в условиях Н = 0 км 
(см. таблицу): так, при tн = –40 °С максимум наступает при nm = 15,2 %, при tн = +15 °С –  
nm = 23,2 %, при tн = +60 °С – nm = 23,5 %, т.е. с увеличением температуры окружающего воздуха 
максимум относительной величины затрат мощности смещается на большую частоту вращения.  

Проведенные расчетные и экспериментальные исследования доказывают необходимость 
активного воздействия в процессе запуска двигателя на изменение момента сопротивления ро-
тора двигателя при различных тепловых состояниях маслосистемы и роторных подшипников. 
Существуют предложения по увеличению скорости прогрева масла в маслосистеме, позволяю-
щие уменьшить при низкой температуре окружающего воздуха на начальной стадии запуска 
объем циркулирующего масла1. К уменьшению момента сопротивления двигателя при запуске 
при низких отрицательных температурах приведет также предложение по применению для 
опор ротора комбинированных подшипников с керамическими телами качения [18], что позво-
лит на начальном участке работать на «сухих» подшипниках.  

На рис. 5 показано изменение параметров «холодного» и «горячего» запуска, таких как от-
носительная мощность, на привод агрегатов и подшипников, мощности на вращение подшипни-
ков, температуры масла, характер протекания которых подтверждает вышеприведенные выводы. 

В таблице представлены также величины относительных затрат механической мощности 
на вращение подшипников и приводов агрегатов при различных температурах окружающего 
воздуха и различных тепловых состояниях, которые после «горячего» запуска находятся в пре-
делах 1,11–1,33 %. 

На рис. 6 приведено изменение мощности, затрачиваемой на вращение подшипника,  
и ускорения ротора двигателя в процессе запуска в зависимости от частоты вращения. При этом 
обращает на себя внимание взаимосвязь колебаний мощности, затрачиваемой на вращение 
подшипника, и колебаний ускорения ротора, что соответствует соотношению (7) для коэффи-
циента нестационарности подшипника. Колебания ускорения ротора возникают вследствие 
реализации циклограммы запуска, при которой происходят различные коммутации и процессы, 
такие как включение регулятора тока стартера, включение основного топливного коллектора, 
розжиг камеры сгорания, изменяющие ускорение ротора. 

                                                           
1 Система топливопитания и маслоснабжения газотурбинного двигателя: а.с. 1489253 СССР М. F02С 1/28.  

Ж 4259455. Заявл. 10.06.87. Приоритет 22.02.89. Зарег. в Госреестре изобретений СССР, Бюл. № 11; Система смазки 
двигателя: пат. 2415281 Рос. Федерация. № 200919772; заявл. 25.05.09; опубл. 27.03.11, Бюл. № 9. 
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Рис. 5. Изменение относительных потерь мощности на привод агрегатов и подшипников,  
затрат мощности на вращение подшипников и температуры масла в процессе «холодного»  

и «горячего» запуска в условиях Н = 0 км при tн = +15 °С 
 

 
 

Рис. 6. Изменение мощности на вращение подшипников и ускорение ротора в зависимости  
от частоты вращения ротора при «холодном» запуске при tн = –40 °С 

 Заключение 

Разработана и верифицирована на реальных экспериментальных данных методика учета  
мощности, затрачиваемой на вращение ротора авиационного двигателя, в нелинейной динами-
ческой математической модели запуска авиационного ГТД, позволяющая:  

– уменьшить погрешность моделирования процесса запуска в области малых частот вра-
щения (n = 10…25 %) на 5–30 % в зависимости от температуры окружающего воздуха tн; 

– рассчитывать в процессе имитационного запуска ГТД мощность приводов агрегатов, 
мощность на вращение подшипников с учетом их нестационарной работы, температуру масла; 
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– разделить влияние на момент сопротивления двигателя вращению газодинамических 
сил, действующих на узлы турбокомпрессора, и сил, связанных с механическими затратами 
мощности на вращение агрегатов, силы трения в подшипниках и приводах; 

– разрабатывать мероприятия по снижению затрат механической мощности в процессе 
запуска. 
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