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МЕТОД РОЗРАХУНКУ ТЕРМОГАЗОДИНАМІЧНИХ ПАРАМЕТРІВ  

ТУРБОВАЛЬНОГО ГТД НА ПІДСТАВІ ПОВІНЦЕВОГО ОПИСУ  

ЛОПАТКОВИХ МАШИН. ЧАСТИНА ІІІ. ВИЗНАЧЕННЯ ПАРАМЕТРІВ ТУРБІНИ 
 

Застосування повінцевого моделювання лопаткових машин при побудові методу розрахунку парамет-

рів та характеристик сучасних газотурбінних двигунів дає змогу розв’язати багато теор етично і 

практично важливих задач проєктування, доводки та експлуатації двигунів, а також підвищити точ-

ність розрахунків. Предметом дослідження у даній статті є термогазодинамічні процеси в проточ-

ній частині газотурбінного двигуна та його елементів , одним з яких є багатоступенева газова турбі-
на. Мета дослідження –  отримання методу розрахунку параметрів і  експлуатаційних характеристик 

газотурбінного двигуна, складовою частиною якого є модуль повінцевого розрахунку параметрів бага-
тоступеневої охолоджуваної газової турбіни в системі двигуна. Об’єкт дослідження – високотемпе-

ратурна охолоджувана багатоступенева осьова газова турбіна  сучасного авіційного двигуна. Резуль-

татом виконаної роботи є розробка методу повінцевого розрахунку параметрів охолоджуваної бага-

тоступеневої турбіни і відповідного комплексу програм, а також його апробація. На підставі резуль-

татів розрахунків проведено дослідження впливу на термогазодинамічнчі параметри лопаткового він-

ця ступеня турбіни та режим його роботи частоти обертання ротору, п оказано вплив кута наті-
кання на лопатку, який може бути виявлений лише при повінцевому розрахунку, на ККД ступеня.  Нау-

кова і практична новизна полягає у підході до моделювання робочого процесу у турбовальному газо-

турбінному двигуні з повінцевим описом компресору і турбіни, яке не можливо без побудови моделі 

термогазодинамічнх явищ в проточній частині багатоступеневої газової турбіни в одновимірній пос-

тановці за середнім радіусом з урахуванням способів охолодження та місця підводу повітря з системи 

охолодження, а також його температури та витрати, наявності критичних режимів при обтіканні  

окремих лопаткових вінців, що впливає на режими роботи турбіни в цілому. для описання процесу за-

стосовані рівняння законів збереження стисненого досконалого газу та напівемп іричні залежності, 

що враховують реальні властивості течії, надані в літературних джерелах. Висновком роботи є до-

ведена працездатність розробленого  методу розрахунку який реалізовано у програмному комплексі, що  

надалі буде підключений до комплексу програм розрахунку характеристик газотурбінного двигуна . 
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Вступ 
 

Методи розрахунку робочих процесів та харак-

теристик газотурбінних двигунів у даний час набу-

вають все більшого значення впродовж усього їх 

життєвого циклу, починаючи з різних стадій проце-

су проєктування, доводки та експлуатації. В залеж-

ності від особливостей задач, що розв’язуються, 

змінюється р івень складності математичних моде-

лей, які використовуються при побудові відповідних 

методів розрахунку. Існує визнана класифікація ма-

тематичних моделей двигунів, що спирається на 

визначення глибини та повноти відображення пара-

метрів вузлів та елементів ГТД та зв’язків між ними 

в системі двигуна. Згідно з нею в процесі розробки 

використовуються моделі р ізного р івня складності, 

починаючи з 0-го. Моделі 1-го р івня дозволяють при 

отриманні розрахунковим шляхом інтегральних па-

раметрів та характеристик двигуна, спиратися на 

характеристики його  вузлів, що як вихідні дані вве-

дені у розрахунок. Джерелом їх визначення можуть 

бути або експериментальні, або узагальнені 

аналітичні залежності. Саме такі математичні моделі 

є найбільш поширеними. 

Розробка методів розрахунку параметрів га-

зотурбінних двигунів проводиться у багатьох науко-

во-дослідних установах, пов’язаних з авіадвигуно-

будівною галуззю, та університетах. 

Серед країн дальнього зарубіжжя слід відзна-

чити метод розрахунку  та відповідний пакет про-

грам, розроблений J. Kurzke (Німеччина), Gas Turb 

[1], призначений для розрахунку термогідроди-
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намічних параметрів двигунів, який має досить ши-

роке комерційне застосування. При визначенні ха-

рактеристик двигунів різних схем  їх математичні 

моделі спираються на сформовану бібліотеку харак-

теристик лопаткових машин, які отримані експери-

ментально. При відсутності характеристик машин з 

відповідними параметрами для їх побудови вико-

нується процедура масштабування характеристик 

близьких за параметрами машин, див.,  наприклад 

[2, 3], яка моделює характеристики лопаткової ма-

шини, але не дає відповідь про вплив на них зміни 

геометричних параметрів її проточної частини до-

сить обґрунтованою. Пакет програм GSP (Gas 

turbine Simulat ion Program) [4], розроблений у 

Нідерландах забезпечує сінтез двигунів різних схем, 

аналіз їх термогазодинам ічних параметрів на «ро-

зрахунковому» режимі, а також побудову дросель-

них, висотно-швидкісних та ін. характеристик 

двигуна. Аналогічне призначення має пакет програм 

NPSS (Numerical Propulsion System Simulat ion) [5,6], 

розроблений консорціумом двигунобудівельних 

фірм США і NASA. 

Вище розглянуто найбільш відомі пакети про-

грам, та слід зауважити, що більшість сучасних 

авіадвигунобудівних підприємств мають відповідні 

пакети програм власної розробки, призначені для 

математичного моделюванн процесів у газотурбін-

них двигунах. Як приклад, наведемо Запорізьке 

ДП «Івченко-Прогрес» [7, 8], роботи цієї ф ірми є у 

постійному розвитку. Так в роботі [9], досліджено 

вплив змін хімічних складових пального . Але подіб-

ні методи розрахунку та пакети програм не є широ-

ко розповсюдженими. 

Однак існує досить широкий перелік задач, які 

потребують використання методів розрахунку і, від-

повідно, математичних моделей більш високого рів-

ня. Це задачі визначення впливу зміни геометрич-

них параметрів лопаткових вінців і проточної ча-

стини турбомашин на параметри двигуна на ро-

зрахунковому режимі та його  експлуатаційні харак-

теристики і газодинамічну стійкість, оптимізації 

програми регулювання поворотних направляючих 

апаратів компресора залежно від частоти обертання, 

визначення та мінімізації витрати повітря, що охо-

лоджує турбіну, його  параметрів, м ісця відбору у 

компресорі, вплив на його ККД та параметри двигу-

на в цілому. Ці та багато інших задач потребують 

більшої деталізації процесів у компресорі і турбіні, а 

саме повінцевого моделювання лопаткових машин. 

Для його реалізації необхідно використовувати 

геометричні параметри лопаткових вінців і проточ-

ної частини, що накладає  деякі незручності при по-

будові моделі двигуна. Але, як показує досвід вико-

наних розрахунків, навряд чи якісь узагальнення 

впливу параметрів, наприклад, зміни кута установки 

вхідного направляючого апарату, ВНА, на характе-

ристику компресору, можуть надати надійних ре-

зультатів. Тому більш корисні результати має дати 

використання повінцевих методів розрахунку пара-

метрів лопаткових машин як скла дових елементів 

двигуна. 

На кафедрі теорії авіаційних двигунів Націона-

льного аерокосмічного університету «Харківський 

авіаційний інститут» проводяться роботи з розробки 

методів розрахунку параметрів і характеристик га-

зотурбінних двигунів, починаючи з заснованих на 

математичних моделях двигунів 1-го р івня складно-

сті [10], які зараз адаптовані навіть до навчального 

процесу. Більш пізні роботи [11,  12], спрямовані на 

удосконалення опису робочого процесу у авіаційних 

двигунах різних типів з урахуванням зміни складо-

вих пального  на базі повузлових моделей.  У роботі 

[13] проведено моделювання робочого процесу у 

двоконтуровому двигуні зі зм іною його схеми на 

прямопоточний залежно від режиму польоту відпо-

відного літального апарату. 

Подальшим розвитком моделювання процесів у  

газотурбінному двигуні став метод розрахунку, зас-

нований на повінцевому описі робочого процесу у 

компресорі. У його основу покладено розрахунко-

вий аналіз процесу у багатоступеневому компресорі 

за параметрами на середньому радіусі [14]. Цей ме-

тод дозволив отримати  значну кількість  практично 

значимих результатів. 

З метою удосконалення методу розрахунку  па-

раметрів і характеристик газотурбінного  двигуна та 

підвищення його точності для описання робочого 

процесу у компресорі використано двовимірний 

вісьосиметричний підхід [15]. За допомогою цієї 

моделі, наприклад, визначено вплив аброзивного 

зносу компресору, який є нер івномірним за висотою 

лопатки, на параметри і характеристики турбоваль-

ного двигуна [16]. 

Подальшого розвитку метод розрахунку пара-

метрів газотурбінних двигунів знайшов у роботі 

[17], де при побудові методу застосовано повінце-

вий розрахунок багатоступеневих компресора і тур-

біни. Основна система рівнянь та схема розрахунку 

викладена у названій  роботі. Подальше уточнення 

підходу до розрахунку компресора в системі ГТД 

надано в [18]. 

Дана стаття присвячена розробці основ методу  

розрахунку охолоджуваної багатоступеневої турбіни 

в системі ГТД, який використано як складовий мо-

дуль методу розрахунку параметрів та характерис-

тик двигуна в цілому. 
 

Постановка задачі 
 

Для використання у методі розрахунку пара-

метрів і характеристик газотурбінного двигуна [17] 
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потрібно розробити модуль повінцевого розрахунку 

робочого процесу у багатоступеневій турбіні. 

Турбінам сучасних ГТД притаманні високі 

рівні температури газу, що надходить з камери зго-

ряння. Тому елементи конструкції повинні охолод-

жуватися. Відповідно модуль розрахунку турбіни 

має враховувати витрату  та температуру повітря, що 

надходить до системи охолодження та виходить з 

неї у проточну частину, та утікання газів через си-

стему зазорів та лабіринтних ущільнень. Важливим 

є спосіб охолодження та місце виведення повітря у 

лопатковому вінці. 

Наявність критичних режимів обтікання лопат-

кових вінців та запирання м іжлопаткових каналів 

теж повинні знайти відображення у цьому ро-

зрахунку, бо слідством таких явищ у одному вінці є 

вплив на режим роботи сусідніх вінців та ступенів. 

Особливості течії у косому зрізі решіток на 

критичних режимах роботи мають бути враховані у 

алгоритмі, що розробляється. 

Зміна параметрів течії після підведення повітря 

з системи охолодження в потік газу та їх змішуван-

ня також має бути присутнім у алгоритмі розрахун-

ку. 

Наявність радіальних зазорів, бандажеваних 

лопаткових вінців та лабіринтних ущільнень, їх 

вплив на параметри течії у лопаткових вінцях необ-

хідно включити до алгоритму. Тому модуль ро-

зрахунку параметрів багатоступеневої турбіни в 

системі газотурбінного двигуна для підключення у 

загальну  математичну модель [17], має відповідати 

вище означеним вимогам. 

 

Об’єкт дослідження 
 
Об’єктом дослідження є високотемпературна 

багатоступенева охолоджувана газова турбіна су-

часного авіаційного двинуна. Лопаткові вінці, що 

охолоджуються, мають  підвід через відвори у пове-

рхні лопатки повітря з системи охолодження до 

проточної частини.  Турбіна досліджується повінце-

во. Окремі ступені можуть працювати як на до-, так 

і закритичних режимах. Повітря підводиться як у 

носовій, так і у хвостовій частині профілю лопатки, 

до гірла міжлопаткового каналу або за ним. Витрата 

цього повітря та його температура мають бути нада-

ні перед початком розрахунку . Його  результатом 

будуть термогазодинамічні парамететри турбіни 

залежно від режиму її роботи в системі двигуна. 

 

Матеріали і методи досліджень 

 

Запропоновано метод повінцевого розрахунку  

газодинамічних параметрів охолоджуваної турбіни 

стосовно її роботи в системі ГТД, розроблено відпо-

відний програмний модуль для підключення до  про-

грамного комплексу розрахунку параметрів і харак-

теристик турбовального  ГТД [17]. Метод засновано 

на застосуванні системи рівнянь законів збереження 

газової динаміки нев’язкої стисканої досконалої 

течії, записаних стосовно турбомашини, в одно-

вимірній постановці. Для урахування проявів реаль-

них властивостей течії застосовані узагальнені 

напівемпіричні залежності, які надані в опублікова-

них джерелах [19, 20] з використанням даних робо-

ти [21]. 

Вихідними даними для розрахунку турбіни є 

геометричні параметри проточної частини і лопат-

кових вінців на середньому радіусі, а  також витрата 

та температура охолоджуючого повітря. 

Згідно режиму роботи двигуна блок розрахунку  

параметрів турбіни має забезпечити відповідний 

режим її роботи при заданому значенні приведеної 

колової швидкості Uλ у вигляді значень степені 

зниження тиску Тπ  , параметра витрати та ККД. 

Кожен лопатковий вінець визначено за допомо-

гою геометричних параметрів у трьох перетинах: на 

вході, виході та у мінімальному за площею 

прохідному перетині, так званій горловині. 

На рис. 1 схематично показано ступінь охо-

лоджуваної турбіни, що складається з соплового 

апарату (СА) і робочого колеса (РК).  

 
 

Рис. 1. Схематичне зображення ступеня турбіни  

з підводом повітря, що охолоджує,  

у проточну частину 

 

Пунктирна лінія відповідає  положенню 

мінімального  прохідного перетину, площа якого 

стосовно, наприклад, для СА визначається як 

 

min 1 1 1ефF =πD h sinα ,  (1) 

 

де 1 1D , h  – середній діаметр та висота лопатки на 

виході з СА; 
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1ефα  – ефективний кут теч ії у міжлопатковому 

каналі. 

Якщо 1ефα  змінюється по висоті лопатки, тоді 

 

n

вт

r

min 1ефr
F =2π sinα rdr ,  (2) 

 

де втr  і нr  – втулковий та периферійний радіуси. 

При побудові алгоритму розрахунку враховані 

області надходження повітря у проточну частину у 

міжлопаткового каналі, що розташовані до горлови-

ни (та позначаються ДГ) або після горловини (від-

повідно ПГ). При подальшому розрахунку втрат 

енергії у лопатковому вінці також розглядаються 

області до горловини та після горловини окремо. 

Витрата робочого тіла на вході до першого 

ступеня турбіни (перетин 0) пов’язана з витратою 

повітря на вході до компресору ПG  з урахуванням 

відібраного  повітря з його проточної частини ПΔG  

та витрати палива палG : 

 

0 CА П П палG =G -ΔG +G .  (3) 

 

Витрата газу у горловині СА цього ж ступеня 

визначається як 

 

Г СА 0 CА П охол СА ДГG =G +ΔG , (4) 

 

де П охол СА ДГΔG  – витрата повітря, що підведено в 

проточну частину СА з системи охолодження до 

горловини. 

Тоді витрата  робочого тіла у горловині РК того  

ж ступеня може бути знайдена як 

 

Г РК Г CА П охол СА ПГ П охол РК ДГG =G +ΔG +ΔG , (5) 

 

де П охол СА ПГΔG і П охол РК ДГΔG  витрати охолод-

жуючого повітря, що підведено в СА після горлови-

ни, а у РК до горловини. 

У кожному з визначених перетинів виконується 

розрахунок термодинамічних параметрів суміші, що 

складається з продуктів згоряння і повітря, 

відповідно їх параметрам та витратам з застосуван-

ням законів збереження. Ці параметри надалі вико-

ристовують при виконанні розрахунку течії у 

турбіні. 

Залежно від режиму течії газу у міжлопатково-

му каналі по при  збільшенні швидкості у  мінімаль-

ному прохідному перетині гратки профілів встанов-

люються критичні параметри, після чого подальше 

розширення течії відбувається лише у косому зрізі 

до моменту досягнення режиму межі максимально 

можливих значень швидкості на виходії. 

Параметри течії у критичному перетині визна-

чають пропускну здатність лопаткового  вінця. 

Коефіцієнт витрати у горловині міжлопаткового 

каналу знаходять як відношення дійсної та теоре-

тичної витрати газу у цьому перерізі: 

 

Г
Г

Г теор

G
μ =

G
.   (6)  

 

Він враховує захаращення мінімального  прохідного 

перетину примежевими шарами на сторонах тиску 

(коритці) та розрідження (спинці) профілю: 

 

* *
сп кор

Г
Г

1
  

  


,         (7) 

 

де *
спδ  і *

корδ  – інтегральні товщини витискання 

примежевого шару на обох сторонах профілю;  

min
Г

Г СА

F
α =

h Z
 – мінімальний прохідний перетин 

міжлопаткового каналу на середньому радіусі;  

Гh  – висота лопатки у горловині; 

САZ  – число лопаток (у даному разі СА. 

Згідно з роботою [19] Гμ  є залежністю від 

співвідношень довжин середньої лінії каналу до го-

рловини і середньої лінії профілю, конструктивної 

конфузорності міжлопаткового каналу, кута вигину 

профілю, кута потоку на вході, відносної максима-

льної товщини профілю maxC та числа Рейнольдса. 

Крім підведення повітря з системи охолоджен-

ня у міжлопаткові канали враховується також 

утікання робочого тіла через зазори та ущільнення, 

які зменшують витрату суміші газу  та повітря і ма-

ють суттєвий вплив на параметри течії. 

Температура та витрата повітря, що підводить-

ся з системи охолодження у  проточну частину, за-

лежать від місця його відбору у компресорі. Ці дані 

дозволяє  отримати метод [17], який розглядаеться,  і 

що є його суттєвою перевагою. Залежно від способу 

охолодження (конвективний або конвективно-

плівковий), а  також місця видуву повітря (до горло-

вини чи після неї) змінюються параметри течії у 

перетинах, включаючи горловину. Відповідно, зміна 

параметрів теч ії у горловині може призводити до 

виникнення режиму його запирання. 

Запирання одного  лопаткового вінця суттєво  

впливає на течію у оточуючих вінцях і турбіні в 

цілому. 
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Для визначення коефіцієнтів втрат енергії існує 

значна кількість узагальнених напівемпіричних за-

лежностей, які, наприклад, розглянуті в роботі [21], 

де проведено зіставлення результатів розрахунку з 

експериментальними даними. Однак висновків про 

найкращі з них автор за об’єктивних причин не 

надає. Для визначення коефіцієнтів втрат і деяких 

інших параметрів течії у даному методі розрахунку 

використані залежності, які наведені у роботах 

[19, 20]. Так профільні втрати визначаються як сума 

втрат: 

 

пр тер кр м і Reξ =ξ +ξ +Δξ +ξ +Δξ  , (8) 

 

де терξ  – втрати на тертя, пов’язані з товщинами 

втрати імпульсу у примежевому шарі на поверхні 

профілю при оптимальних значеннях шагу решітки і 

кута натікання, при значенні числа Рейнольдса, яке 

перевищує критичне, та оптимальному значенні 

числа Маха течії на виході з решітки; 

кр  – кромкові втрати при обтіканні вихідної 

кромки. 

Інші складові наведеної вище формули визна-

чаються втратами при відхиленні параметрів теч ії 

від оптимальних значень за числом Маха на виході   

( мΔξ ) і кута натікання іξ  та докритичних значеннях 

числа Рейнольдса ( ReΔξ ). 

Як вказано  вище, розрахунок течії у лопатко-

вому вінці виконують послідовно для областей до 

горловини (ДГ) та після неї (ПГ), а також визнача-

ють параметри у м інімальному прохідному пере-

тині. 

Після визначення коефіцієнту вторинних втрат 

можуть бути отримані сумарні втрати, які для 

соплового апарату до горловини мають вигляд: 

 

ΣCА ДГ пр ДГ і вт ДГξ =ξ +Δξ +Δξ .  (9) 

 

Коефіцієнт швидкості теч ії на ділянці від входу  

до горловини визначають як: 

 

Г СА ΣСА ДГφ = 1-ξ .  (10) 

 

Пропускна спроможність СА залежить від зна-

чень Г САφ  та Г САμ . 

Приведена витрата газа у горловині СА 

*
Г Г СА

Г СА *
Г СА

G Т
G =

Р
 може бути знайдена за допомо-

гою рівняння витрати у формі Христіановича: 

 

Г СА CА Г S Г САG =mF q(λ )μ ,        (11) 

 

де 

г

г

к +1

к -1

Г
Г г

2 1
m= к

к +1 R

 
 
 

 – константа, що зале-

жить від властивостей робочого тіла; 

Г Sq(λ ) – газодинамічна функція витрати; 

Г Sλ  – приведена швидкість в горловині в ізоен-

тропічному русі. 

Аналогічно з урахуванням параметрів течії 

після горловини і значень мΔξ , ReΔξ  та кромкових 

і вторинних втрат знаходимо сумарні втрати у 

вихідній частині лопаткового вінця. 

Наявність цих значень дає змогу визначити па-

раметри течії на вихідних кромках лопаткового 

вінця та перейти до розрахунку наступного  вінця. За 

аналогічним алгоритмом виконується розрахунок 

робочого колеса з застосуванням параметрів течії у 

відносному русі і перехід до наступного ступеня.  

Таким чином, метод, що розроблено, дозволяє  

отримати газодинамічні параметри лопаткового 

вінця, ступеня, а за необхідністю і багато ступеневої 

турбіни у вигляді залежностей коефіцієнту витрати 

(або аналогічного йому параметра) та ККД залежно 

від степені зниження тиску та приведеної колової 

швидкості обертання ротору. 

Таким чином, метод, що розроблено, дозволяє  

отримати газодинамічні параметри лопаткового він-

ця, ступеня, а за необхідністю і багатоступеневої 

турбіни у вигляді залежностей коефіцієнту витрати 

(або аналогічного йому параметру) та ККД залежно 

від степені зниження тиску та приведеної колової 

швидкості обертання ротору. 

 

Результати доліджень 

 

Метод повінцевого  розрахунку параметрів течії 

у турбіні газотурбінного двигуна реалізовано у про-

грамному модулі TURB з метою його підключення 

до комплексу програм розрахунку параметрів і ха-

рактеристик двигуна. Програмний модуль дає мож-

ливість отримати параметри ступеня турбіни на 

якомусь одному заданому режимі, а також характе-

ристики  окремого ступеня і багатоступеневої 

турбіни в цілому. 

У даній статті наведені деякі результати тесту-

вання програмного модуля.  

Об’єктом для дослідження обрано ступінь га-

зової турбіни сучасного авіаційного двигуна. 

Далі представлені результати розрахунків ха-

рактеристики ступеня турбіни при різних значеннях 

частоти обертання ротора, яка задана у вигляді при-
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веденого значення колової швидкості U: 

 

1
U

*Г
Г СА

Г

πD n
λ =

2к
60 RT

к +1

,  (12) 

 

де *
Г САT  – температура загальмованої течії у горло-

вині СА, 

n – частота обертання. 

На рис. 2 показано залежність приведеної ізое-

нтропічної швидкості на виході з соплового апарату 

від степені зниження тиску течії у ступені. Збіль-

шення швидкості течії і, відповідно, значення про-

ходить доти, доки не з’являється режим запирання 

міжлопаткового каналу у горловині робочого коле-

са, наступного за даним СА, див. рис.3, і параметр 

приведеної швидкості не досягне максимального 

незмінного значення, подальше зниження тиску від-

бувається за рахунок розширення у косому зрізі. 

 

 
 

Рис. 2. Зміна приведеної ізоентропічної швидкості 

на виході з СА від степені зниження тиску  

у ступені для різних частот обертання: 

– λu = 0,672;           – λu = 0,6;              – λu = 0,5 

 
Рис. 3 ілюструє зміну приведеної ізоентропіч-

ної швидкості у горловині РК. Поява запирання від-

повідає значенням залежно від частоти обертання. 

Більш суттєве розшарування характеристик 

ступеня у залежності від частоти обертання має міс-

це при дослідженні приведеної відносної швидкості 

на виході з РК, W2λ , що показано на рис. 4, який 

відображає розширення течії у  косому зрізі цього 

вінця. 

Більш суттєво частота обертання впливає на 

ізоентропічний ККД ступеня по загальмованим па-

раметрам, рис. 5, та на значення кута виходу потоку 

з РК у абсолютному русі 2α , що показано на рис. 6. 

Проведені розрахунки показали, що при висо-

ких значеннях чисел Uλ , коли має місце запирання 

міжлопаткових каналів СА, а потім і РК значення 

деяких параметрів співпадають. Але суттєве розша-

рування мають залежності відносної швидкості на 

виході з робочого колеса, ККД та кута виходу течії в 

абсолютному русі 2α . Згідно  розрахункам залежно 

від частоти обертання та степені зниження тиску у 

ступені кути 2α  змінюють своє значення орієнтовно 

від 140 до 60 градусів. 

 

 
 

Рис. 3. Зміна приведеної ізоентропічної швидкості  

в горловині РК в залежності від *
СТπ  для різних  

частот обертання: 

– λu = 0,672;           – λu = 0,6;              – λu = 0,5 

 

 
 

Рис. 4. Залежність приведеної відносної швидкості 

на виході з РК від 
*
СТπ  для різних  

частот обертання: 

– λu = 0,672;           – λu = 0,6;              – λu = 0,5 

 
Кут вихода течії з робочого колеса визначає 

кут входа потоку до соплового апарату наступного 

ступеня тобто його відхилення від оптимального 

кута входу. 
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Рис. 5. Залежність ізоентропічного ККД турбіни  

від *
СТπ  для різних частот обертання: 

– λu = 0,672;           – λu = 0,6;              – λu = 0,5 

 

 
 

Рис. 6. Залежність кута виходу потоку  

в абсолютному русі 2α  від *
СТπ   

для різних частот обертання: 

– λu = 0,672;           – λu = 0,6;              – λu = 0,5; 

 

Нижче наведені результати розрахункового  

аналізу впливу зм іни кута натікання на лопатки 

соплового апарату  у межах 30  градусів на харак-

теристику ступеня. Дослідження проводилися при 

незмінному значенні розрахункової частоти обер-

тання та без урахування охолодження лопаток. 

На рис. 7 наведено зміни приведеної витрати у  

горловині СА на р ізних режимах за степінню зни-

ження тиску у  турбіні при двох значеннях кута наті-

кання, який є різницею між оптимальним та реаль-

ним кутами потоку. Відм інність між кутами входу 

потоку до СА призводить до деякого  розшарування 

характеристик, б ільше значення витрати відповідає 

від’ємним значенням кута натікання. 

Однак вплив зм іни кута натікання на СА на 

ККД ступеня є досить значним, що ілюструє рис. 8, 

згідно до якого на режимі, близькому до розрахун-

кового, для даного ступеня відхилення за ККД сягає 

0,008 % абс. 

 

 
 

Рис. 7. Зміна приведеної витрати в горловині СА  

в залежності від кута натікання на лопатки СА: 

 – і= – 30 град;      – і = + 30 град 

 

 

 
 

Рис. 8. Зміна ККД ступеня залежно від кута натікан-

ня на лопатки СА: 

 – і= – 30 град;      – і = + 30 град 

 
Тобто один й той самий ступінь у різних умо-

вах обтікання має різні значення ККД, при 

від’ємних значеннях кутів натікання ККД ступеня 

має більші значення. Таким чином, повінцевий роз-

рахунок дозволив отримати р ізницю значень ККД 

при режимах течії з різними кутами входу потоку , 
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який може стати більш суттєвим у багатоступеневій  

турбіні, Такі відхилення параметрів лопаткових він-

ців залежно від режиму не можливо отримати за 

допомогою повузлового моделювання турбіни. Да-

ний підхід до  розрахунку, безумовно , дозволить під-

вищити точність побудови характеристик турбіни й  

двигуна в цілому.  

 

Висновки 

 

Дана стаття є продовженям серії статей при-

свячених побудові метода розрахунку термогазоди-

намічних параметрів і експлуатаційних характери-

стик газотурбінного двигуна. [17, 18]. В ній наведені 

основні положення методу повінцевого  розрахунку 

параметрів багатоступеневої осьової охолоджуваної 

газової турбіни при її роботі в системі двигуна. Ро-

зроблено відповідний програмний модуль, призна-

чений для підключення до  програмного комплексу 

розрахунку  параметрів і характеристик турбоваль-

ного ГТД. 

Наявність даного програмного модуля дозволяє  

виконати тестування методу повінцевого розрахун-

ку турбіни. Деякі результати тестових розрахунків 

наведено в статті. А саме: проведено дослідження 

впливу частоти обертання на параметри турбіни і  її 

характеристики. Показано, що детальний повінце-

вий розрахунок дає змогу отримати розшарування 

характерстик ступеня по всім газодинам ічним пара-

метрам та виявити вплив запирання міжлопаткових 

каналів окремого вінця на теч ію у сусідньому вінці. 

Особливо режим роботи за частотою обертання 

впливає на значення швидкостей течії, ККД ступеня, 

кути виходу потоку у відносному і абсолютному 

рухах. Останнє є важливим тому, що ці кути визна-

чають, в свою чергу, кути входу потоку у наступний 

лопатковий вінець, а діапазон їх зміни є досить сут-

тєвим. Розрахунками показано  вплив зм іни кута 

натікання на лопатки соплового апарату та ККД  

ступеню Такі дані може надати тільки детальний 

повінцевий розрахунок параметрів турбіни. 

Подальші дослідження на прикладі наступного  

ступеня довели, що при зміні кута натікання на ло-

патку  соплового  апарату  в діапазоні 30  градусів 

призводить до відхилення у 0,008% ККД у абсолют-

ному визначенні на розрахунковому режимі. 

Вплив зміни ККД у одному ступені визначає, 

ще більш суттєву зміну ККД турбіни в цілому. От-

римати такі відхилення значень ККД залежно від 

зміни кута натікання на лопатковий вінець можливо 

тільки із застосуванням повінцевої математичної 

моделі турбіни. Наведений приклад, а також мож-

ливість повінцевого розрахунку  появи запирання 

міжлопаткових каналів окремих вінців демонстру-

ють перевагу моделювання термогазодинамічних 

процесів у ГТД з застосуванням нових більш де-

талізованих моделей лопаткових машин при побу-

дові характеристик двигуна. 

Подальші роботи будуть присвячені дослі-

дженню впливу параметрів охолоджуючого повітря 

на роботу ступеня турбіни та його характеристики, а 

також моделюванню роботи ступенів у  складі бага-

тоступеневої турбіни на різних режимах. 
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TURBOSHAFT GAS TURBINE ENGINE THERMODYNAMICS CALCULATION METHOD  

BASED ON BLADE MACHINE BLADE TO BLADE DESCRIPTION. 

PART III. TURBINE PARAMETERS CALCULATION 

Lyudmila Boyko, Nataliya Pizhankova 

Blade-to-blade modeling of turbomachinery, based on methods for developing the parameters and characteris-

tics of modern gas turbine engines, enables the resolution of a wide range of theoretically  and practically  significant 

problems in engine design, development, and operation. It also improves the accuracy of performance calcu lations. 

This article investigates  thermogasdynamic processes within the flow part of a gas turbine engine and its elements, 

focusing in particular on a multi-stage gas turbine. The study is based on a method for developing the parameters 

and operational characteristics of a gas turbine engine, with a key component being a module for the final develop-

ment o f parameters of a multi-stage cooled gas turbine within  the engine system. The object of investigation is a 

high-temperature cooled, multi-stage axial gas turbine for aircraft  engines. The main result of this work is the devel-

opment of a method for incremental sizing of parameters for a cooled, mult i-stage turbine, a long with a correspond-

ing software package. This method was tested based on real development results. The investigation examined the 

parameters of the turbine stage blade row and the operating mode associated with rotor speed, showing the influx of 

impingement on the blade, observed only under specific rotor configurations at the QCD stage. The scientific and 

practical novelty of this work lies in its comprehensive approach to modeling the operation of a turboshaft gas tur-

bine engine, providing a complete description of the compressor and turbine. This modeling is not feasible without a 

real-t ime simulat ion of thermogas-dynamic phenomena in the flow part of a multi-stage gas turbine, particularly in a 

single-stage plant behind the middle rad ius with the arrangement of cooling methods and the place of supply de-

pending on the cooling system, as well as the temperature and losses, the emergence of critical operating modes 

when the blade screws twisting, which significantly influence turbine performance. The process is described using 

strict conservation laws for highly compressed gases, under conditions that ensure realistic flow power, consistent 

with values reported in the literature. The utility of the developed method, implemented in a dedicated software 

complex, will be connected to the complex of programs for the development of the characteristics of the gas turbine 

engine. 

Keywords: global gas turbine; cooling; critical modes; locked; characteristic; flow angle. 
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