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СТВОРЕННЯ ВБУДОВАНОГО ВИМІРЮВАЧА КРУТИЛЬНОГО МОМЕНТУ  

НА ВАЛУ ВЕНТИЛЯТОРА ТУРБОРЕАКТИВНОГО ДВОКОНТУРНОГО ДВИГУНА 
 

Однією з головних проблем створення авіаційних турбореактивних двигунів із високим і надвисоким сту-

пенем двоконтурності є проєктування та випробування вентиляторів . Підвищення ККД вентиляторів  

двигунів зазначеного класу потребує розв’язання ряду складних взаємопов’язаних задач в області газової 

динаміки, матеріалознавства, міцності, аналізу коливань, технології та інших областях. Однією з цих 

задач є визначення характеристик вентилятора за результатами його випробувань.  Предметом дослі-

дження є процес формування вбудованого вимірювача крутильного моменту вала вентилятора, який 
складається з апаратної та програмно-алгоритмічної частин. Метою є забезпечення визначення кру-

тильного моменту на режимах роботи двигуна, характерних для випробувань з метою побудови харак-
теристики вентилятора. Задачі, що розглянуто в роботі: обґрунтування необхідності створення вбу-

дованого вимірювача крутильного моменту для забезпечення стендових випробувань з метою визна-

чення характеристик вентилятора; побудова конструкції апаратної частини вимірювача з мінімаль-

ними доробками деталей двигуна; опис теплової моделі вала на базовому режимі роботи двигуна; роз-

робка методики визначення параметрів граничних умов теплообміну вала на нерозрахункових режимах 

роботи двигуна; формування методичної частини вимірювача крутильного моменту, інтегровано го до 
складу конструкції двигуна. Для цього використовуються методи математичного скінченно-елемент-

ного моделювання температурного та деформованого стану конструктивних елементів, а також те-

орії теплообміну. Наукова й практична новизна: запропоновано конструктивну доробку вала вентиля-

тора, яка забезпечує встановлення зубчастого індуктора та реалізацію великої мірної бази, що підвищує 

точність; сформовано математичну скінченно-елементну модель вала, що забезпечує зв’язок між кру-

тильним моментом і кутом скручування; запропоновано використовувати методи теорії подібності 

для визначення зв’язку між параметрами, що визначають умови нагрівання та охолодження вала, з ви-

мірюваними параметрами робочого тіла в проточній частині двигуна; сформовано структуру метод и-

чної частини вимірювача крутильного моменту, вбудованого в конструкцію ротора двигуна.  
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вала; розподіл температур; граничні умови теплообміну . 

 

Вступ 
 
Під час стендових випробувань турбовальних 

двигунів виникає необхідність вимірювання крути-

льного моменту (потужності) для визначення харак-

теристик двигунів [1, 2]. Для цього використову-

ються не штатні, а стендові вимірювачі, які мають 

більш високу точність. 

Вимоги до точності вимірювання крутильного  

моменту є особливо високими у випадку дослідниць-

ких випробувань, які проводяться з метою визна-

чення впливу різних модифікацій конструкції та ви-

користання нових технологій на питомі параметри 

двигуна (питому потужність і питому витрату па-

лива). Це пов‘язано з тим, що газотурбінні двигуни в 

поточний час досягли високої досконалості, а їх по-

дальший розвиток відбувається переважно еволюцій-

ним шляхом, тобто ефект від нових технологій часто 

складає декілька відсотків або навіть долі відсотка . 

Тому похибка визначення потужності під час таких 

випробувань має бути в 5-10 разів меншою від дослі-

джуваної зміни потужності. 

Під час випробувань вузлів двигуна – каскадів 

компресора та турбіни – вимірювання крутильного  

моменту є не обов’язковим, але бажаним. Найбільш  

адекватними є характеристики вузлів, визначені в 

складі двигуна, тому що вони ураховують взаємний 

вплив вузлів і особливості їх компонування. Тому 

при випробуваннях з метою визначення характерис-

тик вузлів у складі двигуна виникає необхідність ін-

теграції вимірювача крутильного моменту (ВКМ) у 

конструктивну схему двигуна. 

Турбореактивні двоконтурні двигуни з високим 

і надвисоким ступенем двоконтурності нині є осно-

вою силових установок пасажирських і транспортних 

літаків великої та середньої дальності. В цих двигу-

нах значна частина (80 і більше відсотків) тяги фор-

мується в зовнішньому контурі, основним елементом 
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якого є вентилятор. Тому існуючі програми розвитку  

авіаційних двигунів значну увагу приділяють удоско-

наленню вентиляторів [3 – 5].  

Найбільш складним завданням обробки результа-

тів випробувань є визначення ККД. Аналіз робіт у цій 

області показав [6], що відомі методи визначення ККД 

за результатами випробувань можна розділити на дві 

групи: методи, основані на використанні вимірювання 

зміни тиску й температури у вентиляторі та методи, ос-

новані на використанні вимірювання крутильного мо-

менту. Однак порівняльний аналіз цих методів у відо-

мих роботах не виконано. У зв’язку з наявною тенден-

цією підвищення ступеня двоконтурності максималь-

ний ступінь підвищення тиску знижується, і необхідно 

проаналізувати, як це впливає на похибки визначення 

ККД. Очевидно, що у разі використання методів другої 

групи необхідно забезпечити мінімально необхідну то-

чність вимірювання крутильного моменту. У випадках, 

коли випробуваний вентилятор приводиться електрод-

вигуном, або коли до складу стендового обладнання 

входить стандартний промисловий ВКМ, цю умову ви-

конати нескладно. Однак у багатьох практично важли-

вих випадках необхідно визначити характеристику вен-

тилятора безпосередньо при його роботі в складі дви-

гуна. При цьому неможливо використовувати промис-

лові ВКМ, і найбільш прийнятним варіантом є визна-

чення крутильного моменту за кутовою деформацією 

вала ротора низького тиску, що сполучує вентилятор з 

турбіною низького тиску. Необхідно отримати співвід-

ношення, які дозволяють сформулювати вимоги до то-

чності вимірювання крутильного моменту, покладені в 

основу задання на проєктування даної вимірювальної 

системи. 

Таким чином, найбільш складним завданням ви-

пробувань вузлів двигуна (компресора та турбіни) є 

визначення ККД. Проблема забезпечення точності 

експериментального визначення ККД вентилятора 

загострюється в зв’язку з наявною тенденцією підви-

щення ступеня двоконтурності, тому що при цьому 

максимальний ступінь підвищення тиску зменшу-

ється, що суттєво збільшує похибки визначення ККД. 

Рішення цієї проблеми забезпечується у випадку ви-

мірювання крутильного моменту, що дає можливість 

визначити потужність, споживану вентилятором. 

При випробуваннях вентилятора в складі дви-

гуна необхідно вимірювати крутильний момент на 

валу вентилятора, який сполучує його з турбіною ни-

зького тиску. Значна довжина цього вала сприяє за-

безпеченню високої чутливості кутового перемі-

щення до величини крутильного моменту. Однак ві-

дсутність необхідних підходів до визначення залеж-

ності крутильної жорсткості вала від режиму та умов 

роботи двигуна перешкоджає використанню цього 

методу. Це визначає актуальність розробки підходів 

до формування моделі крутильної жорсткості вала 

вентилятора з урахуванням нерівномірності розпо-

ділу температур у ньому. 

 

1. Конструкція вала та організація  

вимірювання крутильного моменту 
 
Об’єктом дослідження є вал вентилятора дви-

гуна типу Д-436. По довжині вала (рис. 1) можна ві-

докремити п’ять циліндричних ділянок із різною то-

вщиною, пов’язаних перехідними конічними ділян-

ками. Таким чином, крутильна жорсткість вала змі-

нюється за його довжиною. Внаслідок зміни умов на-

грівання й охолодження відбувається суттєва зміна 

температури вала, яка також є нерівномірно розподі-

леною за його довжиною. Це спричиняє додаткову  

зміну жорсткості. 

До переднього фланця вала кріпиться робоче ко-

лесо вентилятора. Частина вала, розташована між пе-

реднім контактним ущільненням (перед шариковим 

підшипником ротора вентилятора) та заднім контак-

тним ущільненням порожнини опор компресора, ко-

нтактує з масляною порожниною опор компресора. 

На цій ділянці вала вентилятора встановлена з натя-

гом втулка з індуктором, яка використовується для 

безконтактного вимірювання частоти обертання ро-

тора вентилятора. Крутильний момент на втулку пе-

редається через болтове сполучення на фланці вала 

вентилятора. На задній частині вала встановлена 

трьохступінчаста турбіна вентилятора. Крутильний  

момент від турбіни вентилятора до вала передається  

шліцами. Осьова фіксація турбіни вентилятора вико-

нується за допомогою гайки на задньому хвостовику  

вала. В частині вала, розташованій в області проміж-

ного корпусу, виконано радіальні отвори для підве-

дення охолоджувального повітря. Аналогічні отвори 

є також у частині вала, розташованій в області ка-

мери згоряння.  

Для визначення крутильного моменту запропо-

новано використати фазометричний метод [7, 8]. 

Аналіз можливих конструктивних рішень щодо орга-

нізації вимірювання показав доцільність викорис-

тання схеми ВКМ, в якій датчики й відповідні зубча-

сті вінці для генерування змінного сигналу встанов-

люються на різних кінцях вала, якомога дальше один 

від одного. 

Таким чином, сформовано конструктивну схему 

ВКМ, основаного на використанні двох датчиків, ро-

зташованих на різних кінцях ділянки вала, яка пере-

дає крутильний момент. Вимога щодо мінімальної 

конструктивної доробки вала спричинила необхід-

ність використання наявного датчика частоти обер-

тання, який розташований на деякій відстані від пе-

реднього кінця вала. Однак, тим не менш, наявна ви-

мірювальна база є значною. Вона дорівнює відстані 
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від осі переднього датчика до середини шліц, що спо-

лучують вал з турбіною вентилятора, й становить  

біля 1700 мм. 

 

2. Вихідна модель вала  

на базовому режимі 
 

Прийнята для розрахунків схема навантаження 

вала показана на рис. 1. Для моделювання викорис-

тано осесиметричну сітку. Її щільність (і, відповідно , 

кількість елементів) вибиралася так, щоб практично 

виключити її вплив на точність моделювання. 

Як базовий розглянуто максимальний (розраху-

нковий) режим роботи двигуна. Температурний стан 

вала на цьому режимі досліджено експериментально, 

тому відповідні значення параметрів теплообміну є 

найбільш вірогідними. 

В результаті аналізу на зовнішній поверхні вала  

виділено три характерні ділянки з різним впливом те-

мпературних умов: 

1) ділянка вала в масляній порожнині; 

2) ділянка вала вентилятора від кінця масля-

ної порожнини до кінця компресора низького тиску  

(КНТ); 

3) ділянка вала в зоні компресора високого 

тиску (КВТ), камери згоряння та турбіни. 

На першій ділянці температура середовища та  

інтенсивність теплообміну визначаються умовами в 

масляній порожнині, а середовищем є повітряно-оли-

вна суміш. 

На другій ділянці радіальна відстань між валом 

вентилятора та валом ротора низького тиску є доста-

тньо великою. Тому впливом сусіднього вала на теп-

лообмін на поверхні вала вентилятора можна знехту-

вати. Ця поверхня омивається повітрям, яке надхо-

дить з-за компресора низького тиску. 

Третя ділянка характеризується тим, що теплоо-

бмін відбувається у вузькому радіальному зазорі між 

двома валами, що обертаються в один бік із різними 

частотами обертання. На передньому боці третьої ді-

лянки робочим середовищем є повітря, що надходить  

з виходу з КНТ, а на задньому боці (за радіальними 

отворами у валі) - суміш повітря, що відбирається за 

КВТ, за третім ступенем КВТ і за четвертим ступенем 

КНТ.  

На внутрішній поверхні вала також виділяються 

три ділянки: 

1) передня частина внутрішньої поверхні 

вала, до якої повітря не подається; 

2) середня частина внутрішньої поверхні, до 

якої надходить повітря з виходу з КНТ; 

3) задня частина внутрішньої поверхні вала, 

до якої надходить суміш повітря, яке підводиться з-

за КНТ, а також з внутрішніх порожнин турбіни. 

Коефіцієнти тепловіддачі в межах кожної діля-

нки припускаються постійними, а температура на ді-

лянках 1 і 2 лінійно зростає за напрямом потоку в 

проточній частині. На ділянці 3 температура справа 

від отворів підводу повітря через вал КНТ (практи-

чно від переднього фланця диска ТВД до заднього кі-

нця вала) задається постійною, тому що вона визна-

чається температурою суміші повітря, що відбира-

ється за КВТ, III ступенем КВТ і IV ступенем КНТ . 

Температура на ділянці 3 зліва від отворів підводу  

повітря через вал вентилятора до лівої границі цієї ді-

лянки, яка відповідає діафрагмі кріплення внутріш-

ньої труби, через яку надходить повітря з-за КНТ , 

змінюється лінійно. Розподіл параметрів граничних 

умов по довжині вала на базовому режимі представ-

лено на рис. 2. 

Таким чином, сформовано модель вала на базо-

вому режимі. Вона основана на використанні скін-

ченно-елементної геометричної моделі та на основі 

розв’язання рівнянь теплового й напруженого стану 

дозволяє розраховувати значення кута скручування 

вала на мірній ділянці. Однак для використання цієї 

моделі на довільних режимах необхідно забезпечити  

коректне задання відповідних граничних умов тепло-

обміну на зовнішній і внутрішній поверхнях. 

 

 
Рис. 1. Розрахункова схема вала вентилятора  
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Рис. 2. Зміна параметрів граничних умов  

на поверхні вала на базовому режимі:  

а – зовнішня поверхня; б – внутрішня поверхня 

 

3. Формування теплової моделі вала  

на нерозрахункових режимах 
 

3.1. Базова методика визначення параметрів 

граничних умов теплообміну з використан-

ням подібності режимів роботи двигуна 
 

Загальні підходи до формування моделей грани-

чних умов теплообміну деталей турбін запропоно-

вано в дисертаційній роботі О. В. Олійника [9]. Ним 

запропоновано метод, що зв’язує параметри гранич-

них умов із параметрами робочого процесу двигуна  

на основі подібності. До поточного часу цей метод 

було застосовано до визначення температурного 

стану лопаток [10] і дисків [9, 11, 12]. 

На основі аналізу зазначених робіт можна ви-

класти зміст цього методу таким чином.  

Граничні умови теплообміну третього роду за-

даються у вигляді значень температури середовища, 

яке обтікає тверде тіло, та коефіцієнту тепловіддачі. 

Деталі турбіни двигуна контактують або з газом про-

точної частини, або з охолодним повітрям. 

Температура й тиск робочого тіла в проточній 

частині двигуна на різних режимах його роботи від-

повідають умовам подібності [13], з яких виходить  

[14, 15]: 

** *
ji 1

* * *
i б j б 1 б

TT T

T T T
  ; 

** *
ji 1

* * *
i б j б 1 б

pp p

p p p
  ,         (1) 

 
де  «i», «j» - довільні перерізи проточної частини 

двигуна, переріз «1» відповідає входу до двигуна або 

будь-якому іншому перерізу двигуна, в якому вимі-

рюється температура; 

 «б» - значення параметра на базовому режимі. 

Параметри газу, що нагріває деталі двигуна, ві-

дповідають певному перерізу проточної частини, 

тому ці параметри відповідають умові (1). Повітря , 

що охолоджує деталі, надходить прямо з певного пе-

рерізу проточної частини або є сумішшю потоків по-

вітря та газу, що надходять з різних перерізів. Якщо 

пропорція складових цієї суміші зберігається для всіх 

режимів роботи двигунів, то, очевидно, температура 

охолоджуючого повітря також відповідає умові поді-

бності (1). У всіх відомих математичних моделях ро-

бочого процесу газотурбінних двигунів приймається 

умова, що співвідношення витрат повітря, що відби-

рається з різних перерізів компресора підводиться в 

різних перерізах турбіни, до витрати повітря на вході 

до компресора газогенератора, залишається постій-

ним на всіх режимах роботи двигуна [16 – 19]. Це на-

дає можливість вважати, що умова (1) виконується й 

для параметрів охолодного середовища. 

Таким чином, знаючи температуру на вході до 

компресора на поточному й базовому режимах, а та-

кож температуру середовища (газу або охолодного  

повітря) на ділянці деталі на базовому режимі, можна 

розрахувати відповідну температуру середовища на 

поточному режимі: 

 

T = ktTб,                                (2) 

 

де 

**
КВД1

t * *
1 б КВД б

TT
k

T T
   - коефіцієнт подібності режи-

мів по температурі. 

Значення коефіцієнтів тепловіддачі визнача-

ються з використанням  критеріальних співвідношень  

виду 

 

Nu = C Rek Prm,                            (3) 

 

де Nu





 - критерій Нуссельта; 

 
w

Re





 - критерій Рейнольдса; 

 
pc

Pr





 - критерій Прандтля; 

  - характерний розмір; 
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 λ, ρ, μ, сp – коефіцієнт теплопровідності, густина, 

динамічна в’язкість і теплоємність при постійному 

тиску середовища; 

 С, k, m – коефіцієнти, значення яких для ділянки  

деталі на всіх режимах роботи залишаються постій-

ними. 

З (3) витікає: 

 

mk k
p k 1 1 m m k k m

p

cw p
С C w c

RT

  
     

        
      

, (4) 

 

де R – газова стала. 

Значення швидкості w можна зв’язати умовою 

подібності з частотою обертання ротора: w = C1n. 

Теплофізичні властивості робочого тіла в робо-

чому діапазоні двигуна практично не залежать від ти-

ску, а їх залежність від температури можна описати 

степеневими залежностями вигляду 

 

q

б
б

T

T

 
    

 
; 

q

б
б

T

T

 
    

 
; 

cq

p p б
б

T
c c

T

 
  

 
, (5) 

 

як це зроблено, наприклад, у роботах [20 – 22]. 

Тоді з (4) із використанням (5) отримаємо:  

 

бk   ; 

 

    cq 1 m q m k k q m k k

б
б б б б б б

T T n T p T
;

T T n T p T

   
           

              
           

 

 

    ck k q 1 m q m k q m k

б
б б б

n p T

n p T

     
     

        
     

. (6) 

 

Використовуючи прийняті в роботі [20] значення 

k=0,8; m=0,33; qλ=0,76; qμ=0,64; qc=0, отримаємо: 

 
0,8 0,8 0,5916

б
б б б

n p T

n p T


     

        
     

.         (7) 

 
Отримане співвідношення можна використову-

вати для таких деталей, як лопатки та диски. Однак 

критеріальні вирази, що описують теплообмін на ци-

ліндричних поверхнях валів, відрізняються від (3), 

тому для рішення задач даної роботи необхідно роз-

ширити викладений методичний підхід до форму-

вання математичної моделі граничних умов теплооб-

міну на нову область. 

 

3.2. Дослідження впливу теплообміну  
в масляній порожнині на похибку визна-

чення крутильного моменту 
 

Розглянута вище методика формування моделі 

для визначення параметрів граничних умов теплооб-

міну основана на тому, що газоподібне середовище, 

що обтікає деталі, або знаходиться в проточній час-

тині, або надходить з неї. Це дає засади для застосу-

вання умов подібності. Однак ця умова не викону-

ється для ділянки 1 зовнішньої поверхні вала, яка ві-

дповідає масляній порожнині. 

Очевидно, що в загальному випадку граничні 

умови теплообміну в масляних порожнинах відрізня-

ються від граничних умов у повітряних порожнинах. 

Тому проблема їх зв’язку з режимом роботи двигуна  

є предметом окремого дослідження, яке в поточний 

час не виконано. 

Однак, перш ніж починати таке дослідження , 

перевіримо його доцільність для вала, що розгляда-

ється. Визначимо чутливість кута скручування вала 

до інтенсивності теплообміну в масляній порожнині. 

Доцільність такої перевірки в даному випадку зумо-

влена тим, що значна частина ділянки 1 зовнішньої 

поверхні вала знаходиться за межами мірної ділянки , 

тому що індуктор закріплений близько до правої гра-

ниці цієї ділянки. 

З метою даної перевірки використано описану 

вище модель теплового й напруженого стану. Розгля-

нуто базовий режим роботи двигуна, а також відхи-

лення від цього режиму, пов’язані зі зміною темпера-

тури середовища в масляній порожнині. Ці зміни за-

давалися за допомогою значень коефіцієнта подібно-

сті по температурі: на базовому режимі в масляній 

порожнині задавалося kt = 1, а на додаткових режи-

мах kt =1,2 і kt = 0,8. Результати представлено в таб-

лиці. 

Таблиця 

Результати розрахунків параметрів вала  

в околиці базового режиму 

kt Δφ, рад δ(Δφ), 

% 

Чутливість, %/% 

1 0,096412 0 0 

0,8 0,096397 -0,016 0,008 

1,2 0,096446 0,035 0,0018 

 

Отримані значення чутливості (відсоток похи-

бки визначення кута скручування при відхиленні те-

мператури середовища на 1 %) показують, що вплив 

умов теплообміну в масляній порожнині на кут скру-

чування (та, відповідно, на результати визначення 

крутильного моменту) є малим. Це дозволяє умовно 

прийняти для даної задачі, що умови теплообміну в 

масляній порожнині прив’язані до режиму роботи 
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двигуна тими ж співвідношеннями, що й умови теп-

лообміну в повітряних порожнинах. 

 

3.3. Розробка методики розрахунку  

параметрів граничних умов  

теплообміну вала 
 

Аналіз конструкції вала показує, що за умовами 

теплообміну на його поверхнях, що контактують із 

повітряними порожнинами, можна виділити три ха-

рактерні області: 

- внутрішня поверхня; 

- зовнішня поверхня на ділянці 2, для якої відс-

тань до ротора середнього тиску настільки велика, 

що впливом цього ротора на теплообмін можна знех-

тувати; 

- зовнішня поверхня на ділянці 3, над якою по-

вітря тече в узькому кільцевому зазорі між двома 

обертовими валами. 

Для кожної з цих областей необхідно викорис-

товувати своє специфічне рівняння теплообміну, щоб 

отримати за його допомогою модель для визначення 

граничних умов. 

Модель параметрів граничних умов для внутрі-

шньої поверхні вала 

Проблема теплообміну обертових циліндрів й 

інших тіл обертання вивчена багатьма дослідникам и . 

Вона детально освітлена в працях академіка 

А. А. Халатова та його колег з Інституту Технічно ї 

теплофізики НАН України [23]. В роботах, які циту-

ють ці автори, приведено різні критериальні співвід-

ношення, які добре відповідають реальній характери-

стиці в області значень числа Рейнольдса, для якої 

виконано експерименти.  

Тому доцільно оцінити область чисел Рейно-

льдса, характерну для вала, що розглядається. У 

зв’язку з тим, що вал обертається, використовується 

два числа Рейнольдса: a
v4Q

d
Re 


, що відповідає  

осьовому руху повітря, і u

2

Re
d

2





, що відповідає  

обертовому руху вала. В нашому випадку на базо-

вому режимі ω = πn/30 = 525 рад/с; параметри повітря  

T = 440 K, p = 480000 Па;  

ν = 10-6 м2/с. Діаметр вала d = 0,05 м. Тоді 

2 2
5

u 6

525 0,05
Re 6,56 1

2

d

102
0


   








. 

Згідно з даними роботи [24], критичне значення 

числа Рейнольдса дорівнює 2,77∙105. Таким чином, 

вал працює в надкритичній області. Це значить, що 

осьовий рух повітря практично не впливає на інтен-

сивність теплообміну, і критеріальне рівняння має 

вигляд 

4 1,19
uNu  2,85  10 Re    .               (8) 

 

Тоді 

 

4

1,19 2,38 1,19

1,19 1,1

1

4

9

1, 9
1,38 1,19

1,19

d

d 2

d .

2,85  10

1, 249  10





  
  










 

. 

Ураховуючи, що 
0,76T ; 0,64T ; 

p

RT
  , 

отримаємо: 

 
1,19 0,76 1,19(1 0,64) 1,19

б б б б

1,19 1,1916 1,19

б б б

n T p
k

n T p

n T p
.

n T p

 





     
       
      

     
      
     

 

 

Недоліком формули (8) є відсутність у ній кри-

терію Прандтля. Це пов’язано з тим, що автори ро-

боти [24] проводили свої експерименти на повітрі в 

узькому діапазоні температур і тисків, тому число 

Прандтля було практично постійним. 

Щоб усунути цей недолік, використаємо наве-

дену в роботі [25] інформацію про те, що в формулі 

для визначення критерію Нуссельта для теплообміну 

всередині обертового вала присутній член Pr0,43. 

Тоді  

1,19 1,243 1,19

б б б б

n T p
k

n T p





     
       
      

.    (9) 

Модель параметрів граничних умов для вільної 

зовнішньої поверхні обертового вала 

Для зовнішньої поверхні вала можна вико-

ристати співвідношення, які приведено в роботах 

[26, 27]: Nu = K Rem, причому в обох роботах показ-

ник степеня m дорівнює 0,7, а значення коефіцієнта 

K складають 0,076  0,073 відповідно. Недоліком та-

кож є відсутність числа Прандтля. Його можна усу-

нути, використовуючи результати роботи [28], відпо-

відно якій число Прандтля входить до формули з по-

казником степеня 0,4. Тоді 

 

0,7 0,436 0,7

б б б б

n T p
k

n T p





     
       
      

.    (10) 

 

Модель параметрів граничних умов для зовніш-

ньої поверхні, течія над якою відбувається в зазорі 

між обертовими валами 
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В монографії співробітників Інституту Техніч-

ної теплофізики НАН України [23] наведено інфор-

мацію про результати багатьох робіт в області дослі-

дження теплообміну між обертовими валами. Розгля-

немо деякі, на наш погляд, найбільш значні з них. 

Теплообмін в кільцевому каналі між оберто-

вими циліндричними поверхнями при значній коло-

вій швидкості обертання й малій (відносно радіусу 

внутрішньої поверхні) ширині каналу практично не 

залежить від швидкості осьової течії газу в каналі та 

визначається значенням критерію Тейлора 

 
2 3 2

1 1
2

R
Ta

  



,                          (11) 

 

де 1R  – радіус внутрішнього циліндра; 

   – ширина зазору між циліндрами; 

 1  – кругова частота обертання внутрішнього ци-

ліндра. 

У роботі [29] отримано емпіричну залежність 

 

0,25

cond

Nu
0,175 Ta

N
  ,                  (12) 

де Nu





; 1
cond

1

2

R
N

ln 1
R




 
 

 

, 

яка є справедливою при  

 

0,05 < 
1R


 < 0,25; 2,7∙l03 < Ta < 4∙105. 

 

У нашому випадку R1 ≈ 0,04 м, δ = 0,003 м, 

ω1 = 525 рад/с, ν = 30ˑ10-6 м2/с, 

тому 
1R


=0,075;  

 

3 2 3 2
51 1

2 2
6

R 0,04 0,003 525
Ta 3,3 10

900 10

   
   


. 

 

В роботі [30] отримано залежність 

 

0,25 0,3Nu 0,22 Ta Pr  , 

 

яка з точністю до коефіцієнта підтверджує наведену 

вище залежність, а також дає можливість урахувати  

вплив числа Прандтля 
pc

Pr





, яке в попередньому 

дослідженні не змінювалось в тому значення цього 

числа увійшло до складу коефіцієнта. 

В роботі [31] представлена дещо інша залеж-

ність 

 

0,5 0,25Nu 0,25 Ta Pr  . 

 

В узагальнюючій роботі [32] введено такі позна-

чення: 

 

2

1


 


; 2

1

R

R
  ; 

2
4

1
g

ср

F 1 S
1697 2R




  

  
 
 

;

1
1 1 1 1

S 0,0571 0,652 1 0,00056 0,652 1
1 1


        

           
         

. 

 

При великих значеннях критерію Ta, які відпо-

відають умові  

104 < 
g ср

Ta

F

 
 
 
 

 < 107, 

потік є турбулентним, й інтенсивність теплообміну 

характеризується співвідношенням 

0,249

g ср

Ta
Nu 0, 409

F

 
  

 
 

. 

Очевидно, що в цьому виразі показник степеня  

критерія Тейлора є близьким до значення 0,25, яке зу-

стрічається в багатьох з перелічених раніше дослі-

дженнях. 

З посиланням  на роботу [33] наведено таке спів-

відношення: 

 

 

0,5 0,5 0,5
cr cr 0

1

0,5 0,5cond
cr cr 0

1

3,5
Ta Ta Ta 1

RNu
1,1

3,5Nu
41,1 Ta Ta

R





 
   

 


 

, 

де 
0,5
cr Ta   і 

0,5
cr 0Ta  – критичні значення числа Тей-

лора відповідно при поточному відношенні кутових 

швидкостей і при нульовій частоті обертання зовні-

шнього циліндра: 

3 2
1 cr

cr 2

R
Ta

 



,  

де 

 

 

 

 

2 2 2 2
2 1 2
кр 2 3 2

13 2 2
1

1

R R 1

S R 1 1R
2S R 1 1

R

      
  

            
   

. 
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Відповідно, 
2 2

2
кр 0 3

1S R

 
 


. 

Будемо використовувати спрощене представ-

лення: 

 
0,25 0,3Nu Ta Pr . 

 

Тоді, ураховуючи, що 
0,76T ; 0,64T ; 

cp=const; 
p

RT
  , отримаємо: 

 

0,25 0,3

0,25 0,3
б б б б

Ta Pr
k

Ta Pr


 
  
 

 

0,30,5 0,5 0,30,5 0,3
pб б

б б б p б б

С

C

             
                       

 

0.7 0,5 0,2 0,5 0,5 0,096 0.5

б б б б б б б

n T p
.

n T p

 
                

              
                

(13) 

 

4. Структура методичної частини  

вбудованого вимірювача  

крутильного моменту 
 

Наведені вище підходи та результати покладено  

в основу методичної частини вбудованої системи ви-

мірювання крутильного моменту на валу двигуна, 

структура якої представлена на рис. 3.  

 

 

Рис. 3. Структура методичної частини ВКМ, 

 інтегрованого в конструкцію двигуна 

 

Представлена структура складається з алгори-

тму ідентифікації та математичної моделі вала. Мо-

дель вала включає геометричну, теплову моделі та 

модель напружено-деформованого стану, а також до-

поміжні моделі для визначення термопружних влас-

тивостей матеріалу та параметрів граничних умов те-

плообміну. 

Модель граничних умов теплообміну з викори-

станням формул (2), (9), (10), (13) розраховує зна-

чення температури середовища та коефіцієнтів теп-

ловіддачі на ділянках поверхні вала. Для цього вико-

ристовуються базові значення зазначених парамет-

рів, а також виміряні на поточному режимі значення 

частоти обертання вала, а також температури та ти-

ску в проточній частині. У випадку використання в 

умовах експериментального дослідження додатко-

вих вимірювань найбільш ефективним є вимірю-

вання температури та тиску на виході з КНТ, однак у 

випадку відсутності таких вимірів, як витікає з умов 

подібності (1), можливе використання відповідних 

параметрів на виході з КВТ або на вході до двигуна. 

Модель матеріалу по відомому полю темпера-

тур, отриманому в результаті рішення теплової за-

дачі, розраховує значення модуля пружності й коефі-

цієнта Пуассона, та передає їх до моделі напружено-

деформованого стану. 

Оскільки використовувана математична модель 

вала є нелінійною, необхідний ітеративний алгоритм 

ідентифікації. Він є одновимірним, тому що на заса-

дах аналізу одного параметру (кутового переміщення 

вала) налагоджує модель, коригуючи також один па-

раметр (крутильний момент). Тому в цьому блоці 

може бути використано будь-який ітеративний алго-

ритм оцінювання, наприклад, оснований на методі 

найменших квадратів [15], а в найпростішому випа-

дку – алгоритм розв’язання нелінійного рівняння. 

 

φ(Mкр) = φвим,                          (14) 

 
заданого в алгоритмічній формі. 

 

Висновки 
 

Таким чином, у ході розробки вбудованого ви-

мірювача крутильного моменту отримано такі осно-

вні результати: 

1). З урахуванням аналізу конструкції вала вен-

тилятора двигуна типу Д-436 запропоновано його 

конструктивну доробку, яка забезпечує установку зу-

бчастого індуктора в задній частині вала та індукти-

вного датчика на корпусі задньої опори турбіни. Це 

дозволяє реалізувати вимірювання кутового перемі-

щення вала на великій мірній базі й таким чином за-

безпечити високу точність вимірювань. 

2). Сформовано геометричну модель вала та за-

безпечено розрахунок його температурного та напру-

женого станів із використанням  засобів Ansys.  

3). Вперше в практиці формування моніторинго-

вих моделей теплового та напружено-деформованого 

станів деталей двигунів виявлено обмеженість відо-

мої методики, зумовлена тим, що вона не враховує 

особливостей теплообміну в масляних порожнинах і 
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їх відмінність від умов теплообміну в повітряних по-

рожнинах.  

4). Показано, що, внаслідок конструктивних 

особливостей вала та розташування переднього інду-

ктора, для вала, що розглядається, впливом особли-

востей теплообміну в масляній порожнині можна 

знехтувати. Тому зазначені в попередньому пункті 

дослідження виведено за рамки цієї роботи. 

5). Запропоновано формувати модель для визна-

чення граничних умов теплообміну вала с викорис-

танням відомих параметрів граничних умов на базо-

вому режимі, заданих Розробником двигуна, забезпе-

чуючи зв’язок з ними параметрів на поточному ре-

жимі на основі умов подібності. 

6). Установлено, що загальноприйняте припу-

щення про постійність на всіх режимах відносних ви-

трат повітря, що відбирається на охолодження, до-

зволяє використовувати для задання температури се-

редовища методів теорії подібності, які визначають  

зв’язок (2) цієї температури з температурою на базо-

вому режимі та вимірюваною температурою в обра-

ному перерізі проточної частини. 

7). Виділено три характерні зони поверхні вала, 

що відрізняються умовами теплообміну. Для цих зон 

на основі аналізу літературних джерел з теплообміну 

встановлено критеріальні співвідношення, які 

пов’язують критерій Нуссельта з критеріями Рейно-

льдса, Прандтля і Тейлора. На основі цих критеріаль-

них співвідношень і степеневих моделей, які апрок-

симують залежності теплофізичних властивостей по-

вітря від температури, отримано вирази (9), (10) і (13) 

для коефіцієнтів моделювання kα, що пов’язують зна-

чення коефіцієнтів тепловіддачі на поточному ре-

жимі з коефіцієнтами тепловіддачі на базовому ре-

жимі. 

8). Використання скінченно-елементної моделі 

для визначення температурного, напруженого станів 

вала та його кутової деформації, а також розробленої 

моделі граничних умов теплообміну дозволило сфо-

рмувати структуру методичної частини вимірювача 

крутильного моменту, вбудованого в конструкцію 

ротора двигуна, представлену на рис. 3. 
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CREATION OF A BUILT-IN TORQUE MEAS UREMENT ON THE FAN SHAFT  

OF A TURBOFAN ENGINE  

Kostiantyn Podgors’ky, Sergiy Yepifanov 

One of the main problems in the development of turbofan engines with high and ultra -high bypass ratios is the 

design and testing of fans. Increasing the efficiency of fans of engines of the specified class requires solving many 

complex interrelated problems in the fields of gas dynamics, materials science, strength, vibration analysis, and tech-

nology. One of these tasks is to determine the fan characteristics based on the results of its tests. The subject of this 

study is the development of a built-in fan shaft torque meter, which consists of hardware and software-algorithmic 

parts. The goal was to determine the torque in all engine operating modes typical of the fan characteristic tests. Tasks 

considered in the work: substantiation of the need to create a built-in torque meter to provide bench tests to determine 

the characteristics of the fan; construction of the design of the hardware part of the torque meter with minimal modi-

fications of engine parts; description of the thermal model of the shaft in the basic mode of engine operation; devel-

opment of a methodology for determining the parameters of the boundary conditions of shaft heat exchange in off -

design engine operating modes; formation of the methodological part of the torque meter integrated into the structure 

of the engine. For this purpose, the methods of mathematical finite element modeling of the temperature and deformed  

states of structural elements, as well as the theory of heat exchange, are used. Scientific and practical novelty: a con-

structive modification of the fan shaft is proposed, which ensures the installation of a toothed inductor and the imple-

mentation of a large measurement base, which increases accuracy; a mathematical finite element model of the shaft 

is formed, which ensures the connection between the torque and the twist angle; it is proposed to use the methods of 

the theory of similarity to determine the relationship between the parameters determining the conditions of heating 

and cooling of the shaft, with the measured parameters of the working substance in the gas flow duct of the engine; 

the structure of the methodological part of the torque meter built into the structure of the engine rotor is formed.  

Keywords: turbofan engine; fan; torque; shaft rigidity; temperature distribution; heat exchange boundary con-

ditions. 
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