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Изложены методы и способы повышения температуры газа перед турбиной газотур-
бинного двигателя, которые в совокупности позволяют достичь температуры газа 
2300 К. Лопатки газовых турбин, выполненные на основе лучших никелевых сплавов, 
могут работать продолжительное время без охлаждения при температуре не более 
1300 К. На сегодняшний день наиболее эффективным способом воздушного охлажде-
ния лопаток является конвективно-пленочное охлаждение, благодаря которому  
(в сочетании с теплозащитными покрытиями) на газотурбинных двигателях пятого 
поколения достигнута температура газа 2000 К. Существенное повышение эффектив-
ности внутреннего охлаждения лопаток турбины (конвективного, конвективно-
пленочного, пористого) достигается при использовании внешнего охлаждения — по-
нижения температуры охлаждающего воздуха за счет хладоресурса внешней среды: 
атмосферного воздуха (воздуха второго контура), воды и топлива. Применение внеш-
него охлаждения совместно с конвективно-пленочным позволяет повысить темпера-
туру газа перед турбиной на 0,6…1,5 К на каждый градус снижения температуры 
охлаждающего воздуха. Предложен циркуляционный теплообменник, который по-
нижает температуру охлаждающего воздуха практически до температуры внешней 
среды, что в сочетании с известными методами и способами повышения температуры 
газа (жаропрочные материалы, теплозащитные покрытия, конвективно-пленочное 
охлаждение) позволяет увеличить температуру газа перед турбиной на 300…400 К и 
довести ее как минимум до 2300 К. Это даст возможность уже сегодня приступить к 
созданию стехиометрических и гиперфорсированных газотурбинных двигателей, по-
высить коэффициент полезного действия двухконтурных турбореактивных двигате-
лей до 45 %. Разновидностью внешнего охлаждения лопаток турбин является воз-
душно-жидкостное охлаждение. Исследована возможность (запатентованы техниче-
ские решения) использования воздушно-жидкостного охлаждения в газотурбинных 
двигателях больших скоростей полета, включая турбоэжекторные двигатели. 
Ключевые слова: жаропрочность материалов, охлаждение лопаток, температура газа, 
циркуляционный теплообменник, теплозащитные покрытия, газотурбинный двига-
тель, воздушно-жидкостное охлаждение 

The paper presents methods and techniques used in increasing gas temperature in front of 
the turbine blades of the gas turbine engine making it possible in the aggregate to reach the 
gas temperature of 2300 K. Gas turbine blades made on the basis of the best nickel alloys 
could operate for a long time without cooling at the temperature of not more than 1300 K. 
Convective-film cooling today appears to be the most effective method of air cooling the 
blades, due to which (in combination with the heat-shielding coatings) gas temperature of 
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2000 K is reached in the fifth-generation gas turbine engines. Significant increase in the effi-
ciency of the turbine blades internal cooling (convective, convective-film, porous) is ob-
tained with using the external cooling, i.e. decreasing the cooling air temperature by the 
cooling resource of the external environment: atmospheric air (secondary air), water and 
fuel. External cooling when using the convective-film cooling makes it possible to increase 
gas temperature in front of the turbine blades by 0.6...1.5 K for each degree in the cooling air 
temperature decrease. A circulating heat exchanger is proposed, which lowers the cooling 
air temperature almost to the ambient temperature making it possible in combination with 
the known methods and techniques for increasing the gas temperature (heat-resistant mate-
rials, heat-shielding coatings, convective-film cooling) to increase gas temperature in front 
of the turbine blades by 300...400 K and bring it up to at least 2300 K. This would allow to-
day to start creating stoichiometric and hyperforced gas turbine engines and to increase the 
bypass turbojet engines efficiency up to 45%. Air-liquid cooling is a variation of the turbine 
blades external cooling. The possibility (technical solutions were  patented) of introducing 
the air-liquid cooling in gas turbine engines at the high flight speeds, including the turbojet 
engines, was studied. 
Keywords: heat resistance of materials, blade cooling, gas temperature, circulating heat ex-
changer, heat-shielding coatings, gas turbine engine, air-liquid cooling 

Повышение температуры газа перед турбиной 
является генеральным направлением развития 
газотурбинных двигателей (ГТД). В настоящее 
время указанная температура приблизилась к 
2000 К [1]. 

Цель работы — увеличение температуры газа 
перед турбиной ГТД до 2300 К, что позволит 
приступить к созданию стехиометрических и 
гиперфорсированных ГТД [2, 3], увеличить ко-
эффициент полезного действия (КПД) двухкон-
турных турбореактивных двигателей до 45 % [4]. 

Температуру газа перед турбиной ГТД мож-
но повысить тремя методами: 

• применением жаропрочных материалов; 
• охлаждением элементов турбины; 
• использованием теплозащитных покрытий 

(ТЗП). 
 

Повышение жаропрочности материалов газо-
вых турбин. Этим вопросом в нашей стране 
занимается Всероссийский научно-исследова-
тельский институт авиационных материалов 
(ВИАМ). 

Лопатки из первых жаропрочных сплавов 
могли длительно работать при температуре газа 
перед турбиной не более 1000 К. Лопатки вы-
полняли методом штамповки. Чтобы повысить 
рабочую температуру материала, в него добав-
ляли легирующие элементы: вольфрам, ниобий, 
молибден. Эти добавки сделали сплав настоль-
ко твердым, что штамповать его стало невоз-
можно. Лопатки стали отливать [5]. 

Сплав нагревали до температуры 1700 К, по-
сле чего его заливали в форму и охлаждали. 

Остывающий металл кристаллизовался, обра-
зуя отдельные зерна, которые получались раз-
ными — крупными и мелкими (рис. 1, а). Как 
показала практика, сцепление между такими 
зернами оказалось ненадежным: лопатки раз-
рушались по границам зерен. Время работы ло-
паток составляло не более 50 ч. 

Чтобы продлить время работы лопаток, в 
материал формы для литья стали вводить мо-
дификатор — кристаллики алюмината кобаль-
та. Эти кристаллики служили центрами кри-
сталлизации, ускоряющими процесс образова-
ния зерен. Зерна получались однородными и 
мелкими (рис. 1, б). Новые лопатки стали рабо-
тать по 500 ч. 

 
Рис. 1. Внешний вид отливок лопаток  

при отсутствии (а) и наличии (б) модификатора 
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Однако температура газа перед турбиной 
ГТД пятого и шестого поколений существенно 
повысилась. Стало ясно, что мелкозернистая 
структура металла в новых условиях не сможет 
эффективно работать. 

В результате появилась идея так называемой 
направленной кристаллизации, основанная на 
том, что, застывая, металл образует не мелкие 
зерна, а длинные столбчатые кристаллы, вытя-
нутые вдоль оси лопатки. Лопатка с такой 
структурой будет сопротивляться излому луч-
ше, чем таковая с мелкозернистой структурой. 

Чтобы кристаллы, образующие лопатку, 
росли должным образом, форму с расплавлен-
ным металлом медленно вынимали из зоны 
нагрева. При этом форму с жидким металлом 
помещали в ванну с расплавленным оловом 
при температуре 600…700 К (рис. 2). 

Рост кристаллов начинается снизу и идет 
вверх со скоростью, практически равной скоро-
сти выхода формы из нагревателя. При соблю-
дении условий технологии вырастают 5–7 длин-
ных столбчатых кристаллов на каждый квадрат-
ный сантиметр сечения лопатки. Эта технология 
позволила создать ГТД нового поколения. Ре-
сурс лопаток достиг 1500 ч и более. 

В настоящее время разработана еще более 
совершенная технология, обеспечивающая вы-
ращивание лопатки из одного кристалла. 
В этом случае она не имеет межзеренных гра-
ниц, по которым собственно и происходит раз-
рушение. Для этого делают затравку, которая 
позволяет только одному кристаллу расти в за-
данном направлении. Такие лопатки стали 
называть монокристаллическими [6]. 

Максимальная температура плавления мо-
нокристаллических лопаток, выполненных из 
современных жаропрочных никелевых сплавов 
(ЖНС), составляет около 1600 К. Однако дли-
тельно работать эти лопатки могут лишь при 
температуре до 1300 К. И только лопатки из 
ЖНС 3-го поколения (ВЖМ4, ВЖМ6, ВЖМ8) 
работают и при более высокой температуре 
(рис. 3). 

Эффективность ЖНС обеспечивают два до-
рогостоящих вещества: рений и рутений. Ре-
ний — самый редкий на Земле металл (его до-
быча в России составляет не более 50 кг в год). 
Рутений — элемент платиновой группы. Леги-
ровать высокорениевые жаропрочные сплавы 
предложил профессор И.А. Светлов, совместно 
с которым специалисты ВИАМ разработали 
рений-рутенийсодержащий сплав ВЖМ4 [7]. 
В настоящее время из этого сплава изготавли-
вают монокристаллические лопатки для авиа-
ционного двигателя     ПД-14. 

 
Охлаждение лопаток газовых турбин. Систе-
мы охлаждения турбинных лопаток подразде-
ляют на замкнутые и открытые. В замкнутых 
системах жидкий или газообразный теплоноси-
тель циркулирует в замкнутом контуре, в от-
крытых — воздух, отбираемый от компрессора, 
используется непосредственно для охлаждения 
лопаток, после чего выпускается в проточную 
часть турбины. Благодаря простоте такие си-
стемы получили широкое распространение. 

Однако, несмотря на широкое распростране-
ние, системы воздушного охлаждения имеют 
ограничения в применении. Это связано с тем, 
что с одной стороны, отбор воздуха на охлаж-

 
Рис. 2. Установка для выращивания кристаллов, 

образующих лопатку: 
1 — печь; 2 — ванна (охладитель из жидкого металла) 

 
Рис. 3. Динамика роста максимальной рабочей 

температуры Т жаропрочных никелевых сплавов 
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дение увеличивает мощность турбины за счет 
повышения температуры газа, а с другой — 
уменьшает, так как часть воздуха исключается из 
процесса расширения газа в турбине. 

Так, при отборе воздуха более 10...15 % рост 
мощности турбины из-за повышения темпера-
туры газа уже не компенсирует ее падение 
вследствие потерь давления и снижения расхо-
да газа. Сегодня количество отбираемого воз-
духа на охлаждение турбины зачастую превы-
шает 15 % [1]. 

Воздушное охлаждение лопаток газовых 
турбин по физической природе может быть 
внутренним и внешним. Внутреннее охлажде-
ние — это охлаждение (защита) лопаток турбин 
воздухом, поступающим во внутренние поло-
сти лопаток, внешнее — охлаждение воздуха, 
охлаждающего лопатки турбины. 

Внутреннее охлаждение при наличии доста-
точного хладоресурса у охлаждающего воздуха 
является весьма эффективным [8]. Внешнее 
охлаждение обладает теоретически неограни-
ченными энергетическими возможностями: для 
охлаждения лопаток используют хладоресурс 
внешней среды, в качестве которой могут вы-
ступать различные вещества: воздух, вода, топ-
ливо и др. 

Сочетание неограниченных энергетических 
возможностей внешнего охлаждения и высокой 
эффективности внутреннего охлаждения позво-
ляет по-новому решать проблемы высоких тем-
ператур газа перед лопатками турбины ГТД. 

Известны три способа внутреннего охла-
ждения лопаток: конвективное, пленочное (за-
градительное) и пористое.  

При конвективном охлаждении лопаток 
охлаждающий воздух проходит по специально 
выполненным каналам внутри лопатки и вы-
пускается в проточную часть турбины. 

Охлаждающий воздух входит со стороны 
замковой части лопатки во все каналы и, про-
текая по продольным каналам, выбрасывается в 
радиальный зазор. Лопатки обеспечивают ра-
боту турбины при температуре газа перед тур-
биной до 1400 К и расходе охлаждающего воз-
духа на венец, составляющем примерно 2 % 
расхода газа через турбину, понижая темпера-
туру в средней части лопатки на 220…260 К. 
Основным достоинством продольной схемы 
охлаждения лопаток является более простая 
технология изготовления. Эффективность 
охлаждения таких лопаток довольно высокая, 
однако наблюдается значительная неравномер-

ность температурного поля как по высоте, так и 
по профилю лопатки, которая доходит до 
150…200 К. 

Конвективное охлаждение со вставным де-
флектором, предложенное С.К. Туманским, 
может обеспечить длительную работу лопаток 
при температуре газа 1450…1500 К. При темпе-
ратуре газа, превышающей указанные значения, 
следует применять более сложные схемы охла-
ждения, где наряду с конвективным охлажде-
нием присутствует пленочное. При таком 
охлаждении вокруг лопатки создается загради-
тельная пленка, что уменьшает теплоотдачу от 
горячих газов к лопаткам. 

Недостатком пленочного охлаждения явля-
ется довольно быстрое разрушение пленки, 
вследствие чего необходимо предусматривать 
достаточное количество отверстий выпуска 
воздуха, что снижает конструктивную проч-
ность лопатки и увеличивает потребление 
охлаждающего воздуха. 

Наиболее эффективным является пористое 
охлаждение [8]. Лопатка с таким охлаждением 
состоит из внутреннего несущего стержня с 
профилированными ребрами и пористой обо-
лочки, образующей профильную часть. Оболоч-
ку лопатки выполняют из проницаемых матери-
алов (пористых, перфорированных, сеточных). 
Ребра на стержне служат для подкрепления обо-
лочки, образуя продольные каналы, по которым 
движется охлаждающий воздух. Воздух, проходя 
через мелкие отверстия в стенке лопатки, отби-
рает от нее тепло и образует сплошной теплоза-
щитный слой на ее наружной поверхности. 

Однако пористое охлаждение не получило 
практического применения, что обусловлено 
конструктивными, технологическими и эксплу-
атационными причинами (возможностью засо-
рения пор частицами пыли, содержащимися в 
охлаждающем воздухе). 

Критерием оценки интенсивности охлажде-
ния пера лопатки является коэффициент ин-
тенсивности внутреннего охлаждения  [8]. Он 
показывает долю снижения температуры стен-
ки по сравнению с температурой газа относи-
тельно максимально возможного температур-
ного напора  г охл :Т Т  
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г ,Т  Тл и 

охлТ  — температура газа перед тур-
биной, материала лопатки и охлаждающего 
воздуха соответственно. 
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Зависимости коэффициента интенсивности 
внутреннего охлаждения лопатки   от относи-
тельного расхода охлаждающего воздуха на 
один венец охлG  при различных способах ее 
внутреннего охлаждения показаны на рис. 4. 

Из графиков видно, что наибольшая эффек-
тивность внутреннего охлаждения достигается 
при конвективно-пленочном охлаждении, а 
температура газа перед турбиной 

гТ  при всех 
способах ее охлаждения остается менее 2000 К. 

Эффективность внутреннего охлаждения 
лопаток турбины ГТД существенно повышается 
при использовании внешнего охлаждения. 

Из формулы (1) получаем 

 


 
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Используя соотношение (2), определим 
условия, при которых температура газа перед 
лопатками турбины ГТД достигает 2300 К. 

Будем полагать следующее: лопатки турбины 
могут работать без охлаждения при температу-
ре газа 1350 К (см. рис. 3); у охлаждаемых лопа-
ток коэффициент интенсивности внутреннего 
охлаждения   = 0,4…0,6 при относительном 

расходе охлаждающего воздуха на один венец 
охлG = 2…3 % (см. рис. 4). 

Значения температуры газа перед турбиной 

г ,Т  которые при температуре лопатки Тл = 

= 1350 К (ГТД шестого поколения) достигаются 
в зависимости от температуры охлаждающего 
воздуха 

охлТ  при различных значениях коэф-
фициента интенсивности ее внутреннего охла-
ждения , приведены на рис. 5. Видно, что для 
достижения температуры газа перед лопатками 
турбины 

гТ  = 2300 К температура охлаждаю-
щего воздуха 

охлТ  должна быть не более 
400…700 К (= 5,0…6,0). 

В современных ГТД температура воздуха за 
компрессором высокого давления существенно 
больше 700 К [1], поэтому решить задачу по-
вышения температуры газа перед турбиной до 
2300 К без внешнего охлаждения невозможно. 

Введем в рассмотрение коэффициент интен-
сивности внешнего охлаждения лопаток как 
производную температуры газа перед турбиной 
по температуре охлаждающего воздуха 

 




  
 

г

охл
.

1
Т= =

Т
  (3) 

 

 
Рис. 4. Зависимости коэффициента интенсивности внутреннего охлаждения лопатки   от относительного 
расхода охлаждающего воздуха на один венец охлG  при различных способах ее внутреннего охлаждения: 

1 — конвективное охлаждение г( 1350...1450 К);Т  2 — конвективное охлаждение со вставным  
дефлектором г( 1450...1550 К);Т  3 — конвективно-пленочное охлаждение г( 1550...1700 К);Т   

4 — пористое охлаждение г( 1700...1900 К)Т  
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Из соотношения (3) следует, что коэффици-
ент интенсивности внешнего охлаждения лопа-
ток ψ  напрямую зависит от коэффициента ин-
тенсивности их внутреннего охлаждения  
(рис. 6). 

Из формулы (3) следует, что 

    г охлT T  
или в интегральной форме 

    г охл ,T T  
т. е. изменение температуры газа перед турби-
ной пропорционально (с учетом коэффициента 
интенсивности внешнего охлаждения) измене-
нию температуры охлаждающего воздуха. 

В ГТД для реализации внешнего охлаждения 
применяют воздухо-воздушные рекуператив-
ные теплообменные аппараты (далее теплооб-
менники), где охлаждающий воздух, прежде 

чем поступить в систему охлаждения турбины, 
охлаждается более холодным воздухом внеш-
ней среды. 

В качестве примера можно привести двига-
тель АЛ-31Ф, у которого во втором контуре 
установлен воздухо-воздушный рекуператив-
ный теплообменник (рис. 7), где горячий воз-
дух, забираемый от компрессора, охлаждается 
воздухом второго контура на 100 [9]. Как след-
ствие, температура газа перед турбиной повы-
шается на 60 (коэффициент интенсивности 
внешнего охлаждения  = –0,6). 

Воздухо-воздушный рекуперативный тепло-
обменник не обладает высокой эффективно-
стью, так как время нахождения в нем охлажда-
емого воздуха из-за ограниченных размеров 
слишком мало, чтобы обеспечить передачу зна-
чительного количества теплоты внешней среде 
(закон Фурье). 

Циркуляционный рекуперативный тепло-
обменник (ЦРТ), схема которого приведена на 
рис. 8 [10], по эффективности (способности к 
выравниванию температур теплоносителей) 
приближается к смесительному теплообменни-
ку. Предлагаемый ЦРТ состоит из рекупера-
тивного теплообменника 1, центробежного 
компрессора 2, смесителя 3 и входного канала 4. 

ЦРТ работает следующим образом. Тепло-
носитель (газ) под давлением через входной 
канал поступает в смеситель и далее в рекупе-
ративный теплообменник. Охлажденный 
(нагретый) в этом теплообменнике газ частично 
отводится потребителю. Его оставшаяся часть 
поступает в центробежный компрессор, а отту-
да — в смеситель, где охлажденный (нагретый) 
газ перемешивается с теплоносителем, посту-
пающим в смеситель через входной канал. 

 
Рис. 5. Зависимости температуры газа перед 

турбиной 
гТ  от температуры охлаждающего 

воздуха 
охлТ  при температуре лопатки Тл = 1350 К  

и различных значениях коэффициента 
интенсивности ее внутреннего охлаждения  

 
Рис. 6. Зависимость коэффициента интенсивности 
внешнего охлаждения лопаток  от коэффициента 

интенсивности их внутреннего охлаждения : 
I — конвективное охлаждение; II — конвективно-
пленочное охлаждение; III —пористое охлаждение 
 

 
Рис. 7. Внешний вид секции воздухо-воздушного 

рекуперативного теплообменника  
двигателя АЛ-31Ф 
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В результате смешения температура тепло-
носителя понижается (повышается). Образо-
вавшаяся смесь поступает в теплообменник, и 
цикл повторяется. Изменение температуры 
теплоносителя будет продолжаться до тех пор, 
пока не произойдет выравнивание тепловых 
потоков в рекуперативном теплообменнике и 
смесителе. 

Термодинамический цикл ЦРТ в координа-
тах «давление газа р — удельный объем газа » 
показан на рис. 9. Рабочим телом цикла являет-
ся газ, циркулирующий внутри рекуперативно-
го теплообменника (температура газа внутри 
теплообменника выше, чем температура омы-
вающего снаружи газа). Газ (процесс а–б) рас-
ширяется и охлаждается (отводится теплота q2). 
Охлажденный газ сжимается до исходного дав-
ления (процесс б–с). К газу при постоянном 
давлении подводится теплота q1 (процесс с–а). 
Цикл повторяется. Количество подведенной 
теплоты q1 равно количеству отведенной тепло-
ты q2, так как вся работа расширения газа (про-
цесс а–б) преобразуется в теплоту. 

Количество подведенной (отведенной) теп-
лоты в цикле (см. рис. 9) зависит от интенсив-
ности теплообменных процессов и массы рабо-
чего тела, участвующего в этих процессах. 

Интенсивность теплообменных процессов 
(по аналогии с рабочей лопаткой турбины) ха-
рактеризуется коэффициентом интенсивности 
охлаждения газа  

 
2

, 


а б

а

Т Т
Т Т

 

где аТ  и бТ  — температуры газа в точках а и б 
(см. рис. 9); 2Т  — исходная температура 
наружного газа (второго теплоносителя). 

Масса рабочего тела, участвующего в тепло-
обмене, характеризуется коэффициентом цир-
куляции газа (теплоносителя) 

 ц , G G  

где G  — расход газа, поступающего из рекупе-
ративного теплообменника в смеситель; G — 
расход газа, поступающего из смесителя в реку-
перативный теплообменник. 

Температуры газа в цикле а–б–с определя-
ются следующими соотношениями: 

 
 

1

ц 1 ц 2
сж

1

ц
сж

11 1 1
;

11 (1 ) 1 1





  
          

  
        

k
k

а k
k

Т
Т Т

 

 2(1 ) ;   б аТ Т Т  

 
1

сж

11 1 ,
  

       

k
kс бТ Т  

где 1Т  — исходная температура внутреннего 
газа (первого теплоносителя);   — степень по-
вышения давления в центробежном компрес-
соре; сж  — КПД в процессе сжатия газа в ком-
прессоре; k — показатель адиабаты. 

Зависимости температуры газа на выходе из 
ЦРТ Тб (см. рис. 9, точка б) от коэффициента 
его циркуляции ц при исходных температурах 
внутреннего и внешнего газов Т1 = 900 К, Т2 = 
= 300 К, степени повышения давления в цен-
тробежном компрессоре  = 1,1 и различных 
значениях коэффициента интенсивности охла-
ждения газа  приведены на рис. 10. 

Как видно из графиков, при коэффициенте 
циркуляции газа ц > 0,9 его температура на вы-
ходе из ЦРТ (независимо от коэффициента ) 

 
Рис. 8. Схема ЦРТ 

 

 
Рис. 9. Термодинамический цикл ЦРТ 
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приближается к исходной температуре внешне-
го газа Т2. 

Способность ЦРТ приближать температуру 
охлаждающего воздуха к температуре внешней 
среды — это новое качество для рекуператив-
ного теплообменника, которое в ГТД транс-
формируется в новый результат — скачкооб-
разное увеличение температуры газа перед тур-
биной. 

Действительно, если исходить из того, что 
коэффициент интенсивности внешнего охла-
ждения при конвективно-пленочном внутрен-
нем охлаждении составляет    0,6... 1,5  
(см. рис. 6), то понижение температуры охла-
ждающего воздуха на те же 500 (см. рис. 10) 
приведет к повышению температуры газа перед 
турбиной как минимум на 300…400 [4]. 

При числе Маха М > 3 использование воз-
душного охлаждения вследствие повышения 
температуры внешней среды становится неэф-
фективным. В этих условиях воздушное охла-
ждение заменяется воздушно-жидкостным, а 
рекуперативные теплообменники — смеситель-
ными. 

Возможность такой замены определяется 
наличием запаса жидкости (как правило, воды) 
на борту летательного аппарата. 

Зависимости относительного расхода воды 
(расхода воды по отношению к расходу воздуха 
через компрессор) вод от исходной температу-
ры воздуха Тотб при различных значениях ко-
нечной температуры воздуха Тохл приведены на 
рис. 11. Относительный расход воды вод опре-
деляли из условия, что отбор воздуха на охла-

ждение турбины составляет 15 % расхода воз-
духа через компрессор. 

Видно, что даже при глубоком охлаждении 
воздуха (Тохл  600 К) относительный расход 
воды вод составляет менее 2 % расхода воздуха 
через компрессор. Для сравнения относитель-
ный расход топлива в ГТД составляет 2…5 %. 
Это свидетельствует о том, что воздушно-
жидкостное охлаждение реализуемо, а значит, 
востребовано, так как скорость полета лета-
тельных аппаратов будет увеличиваться [2, 3]. 

 
Теплозащитные покрытия лопаток газовых 
турбин. Для защиты рабочих лопаток турбин 
от высокотемпературной газовой коррозии в 
перспективных самолетах, вертолетах и назем-
ных ГТД применяют ТЗП, обеспечивающие ра-
ботоспособность и повышение эффективности 
благодаря внешнему керамическому слою по-
крытия, который позволяет снизить темпера-
туру газа на поверхности охлаждаемой лопатки 
более чем на 100 [11]. Схема комплексного 
ТЗП для охлаждения перспективных ГТД, раз-
работанная в ВИАМ, приведена на рис. 12. 

ТЗП состоит из двух слоев: внутреннего жа-
ростойкого металлического и внешнего кера-
мического. Первый из них является конденса-
ционно-диффузионным покрытием, осаждае-
мом на ионно-плазменной установке в вакууме 
путем конденсации на подложку (лопатку) ма-
териала из плазменных потоков, генерируемых 
на катоде. 

Внутренний металлический слой наносят в 
три этапа. На первом и втором этапах распы-
ляют слой покрытия на основе алюминиевого 
сплава, на третьем проводят вакуумный отжиг 

 
Рис. 10. Зависимости температуры газа на выходе из 

ЦРТ Тб от коэффициента циркуляции газа ц  
при исходных температурах Т1

 = 900 К, Т2 = 300 К, 
степени повышения давления в компрессоре  = 1,1 

и различных значениях коэффициента 
интенсивности охлаждения газа  

 
Рис. 11. Зависимости относительного расхода воды 

вод от исходной температуры воздуха Тотб  
при различных значениях его конечной 

температуры Тохл 
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полученных слоев при температуре 1050 С в 
течение 3 ч для формирования -фазы (NiAl) с 
повышенным содержанием в поверхностном 
слое жаростойкого покрытия, обеспечивающем 
при легировании высокую стойкость к окисле-
нию в условиях высокой температуры. Гафний 
эффективно повышает жаростойкость алюми-
нидных покрытий при температуре до 1450 К. 

Керамический слой, состоящий из редкозе-
мельных металлов с низким коэффициентом 
теплопроводности, наносят после формирова-
ния жаростойкого слоя ТЗП в среде кислорода 
и аргона. 

На рис. 13 показана динамика роста макси-
мальной температуры газа перед турбиной 
ГТД с учетом существующих и вновь появля-
ющихся способов ее повышения, из чего мож-
но сделать заключение, что задача достижения 
температуры газа перед турбиной ГТД 

 г 2300 КT  в ближайшее время будет решена. 
Во всяком случае, все предпосылки к этому 
имеются. 

Выводы 
1. Средний темп прироста температуры газа 

благодаря увеличению жаропрочности матери-
алов за последние 20 лет составляет примерно 
10 К в год. Ожидается, что к 2025 г. лопатки 
турбин смогут работать без охлаждения при 
температуре газа 1350 К. 

2. Среди способов воздушного охлаждения 
лопаток турбин наибольшую эффективность 
имеет конвективно-пленочное, благодаря кото-
рому в сочетании с ТЗП на ГТД пятого поколе-
ния достигнута температура газа 2000 К. 

3. Самым перспективным способом повы-
шения температуры газа перед турбиной на се-
годняшний день является внешнее охлажде-
ние — использование хладоресурса внешней 
среды: атмосферного воздуха, воды, топлива 
[12–14]. Конвективно-пленочное охлаждение в 
сочетании с внешним позволяет повышать 
температуру газа перед турбиной на 0,6…1,5 К 
на каждый градус снижения температуры 
охлаждающего воздуха. 

4. Предложен ЦРТ [10], который понижает 
температуру охлаждающего воздуха практиче-
ски до температуры внешней среды, что в соче-
тании с известными методами и способами по-
вышения температуры газа (жаропрочные ма-
териалы, ТЗП, конвективно-пленочное охла-
охлаждение) позволяет уже сейчас увеличить 
температуру газа перед турбиной на 300…400 К, 
и довести ее как минимум до 2300 К, что позво-
лит приступить к созданию стехиометрических 
и гиперфорсированных ГТД [2, 3], повысить 
КПД двухконтурных ГТД до 45 % [4]. 

5. C ростом температуры газа перед турби-
ной скорость полета летательных аппаратов 
будет увеличиваться [2, 3], поэтому уже сейчас 
становится актуальным создание систем воз-
душно-жидкостного охлаждения. На первом 
этапе воздух будет охлаждаться водой [14], 
далее — топливом, водой и другими жидко-
стями [15]. 

 
Рис. 12. Схема комплексного ТЗП для охлаждения 

перспективных ГТД: 
1 — лопатка турбины; 2 — клеящий оксидный слой ТЗП;  

3 — керамический слой ТЗП; 4 — жаростойкий слой ТЗП; 
5 — подложка из сплава ВЖМ4 

 
Рис. 13. Динамика роста максимальной температуры 

газа перед турбиной ГТД: 
1 — конвективное охлаждение;  

2 — конвективно-пленочное охлаждение + ТЗП;  
3 — конвективно-пленочное охлаждение + ТЗП + внешнее 

охлаждение 
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