
2014. Т. 18, № 4 (65). С. 6–12 http://journal.ugatu.ac.ru 

ISSN 2225-2789 (Online) ISSN 1992-6502 (Print) 

УДК 621.452.3 

ОЦЕНКА ВЛИЯНИЯ СПОСОБА КРЕПЛЕНИЯ ЛОПАТОК СОПЛОВОГО АППАРАТА 

К СТЕНКАМ КОРПУСА МАЛОРАЗМЕРНОЙ ЦЕНТРОСТРЕМИТЕЛЬНОЙ ТУРБИНЫ 

НА РЕСУРС ЕГО РАБОТЫ 

В .  А .  Т РУШ И Н
1 ,  А .  Ю .  Ч Е Ч УЛИ Н

2 ,  Ю .  А .  Ш АБ Е ЛЬ НИ К
3  

1 
trushinf@ufanet.ru, 

2 
antt2008@yandex.ru, 

3 
cammy@list.ru 

1 
ФГБОУ ВПО «Уфимский государственный авиационный технический университет» (УГАТУ) 

2 
ОАО "УАП "Гидравлика" 

Поступила в редакцию 26 февраля 2014 г. 

Аннотация. Дан сопоставительный расчетный анализ  термонапряженного состояния лопаток двух 
практически важных конструкций  соплового аппарата центростремительной газовой турбины ВСУ: 
1) монолитной конструкции; 2) конструкции с лопатками, закрепленными на стенках корпуса лишь од-
ним из торцов. Установлено, что в монолитной конструкции как на стационарных режимах работы тур-
бины, так и на  переходных, при реальных значениях окружной неравномерности температуры за ка-
мерой сгорания, возникновение высоких  знакопеременных  температурных напряжений  в лопатках, 
существенно снижающих ресурс их  работы,  неизбежно 

Ключевые слова: газотурбинный двигатель; центростремительная турбина; сопловой аппарат; окруж-
ная неравномерность температуры;  переходные режимы работы; метод элементарных балансов; 
температурные напряжения; ресурс работы; параметр Ларсена–Миллера. 

Широкое применение малоразмерных цен-

тростремительных турбин, как и малоразмер-

ных осевых [1], в различных технических уст-

ройствах известно. Они обеспечивают, напри-

мер, работу турбонаддувных агрегатов поршне-

вых двигателей, малоразмерных автономных 

электростанций, газотурбинных двигателей на-

земного транспорта, вспомогательных силовых 

установок (ВСУ) и т. д. Требование повышения 

температуры газа перед центростремительной 

турбиной, с целью повышения эффективности 

цикла двигателя, приводит к необходимости 

охлаждать в первую очередь сопловые лопатки 

турбины, выполняя их полыми, с зарекомендо-

вавшей себя дефлекторной схемой охлаждения. 

Проведена оценка термонапряженного со-

стояния соплового аппарата центростремитель-

ной турбины с 30 лопатками. Конструктивная 

схема узла соплового аппарата в системе цен-

тростремительной турбины ВСУ представлена 

на рис. 1.  

Геометрия сечения пера  полой лопатки 

схематично  представлена на рис. 2, где показа-

но разбиение расчетной области на конечные 

элементы для расчета температурного состоя-

ния ротора разностным методом элементарных 

балансов А. П. Ваничева [2, 3]. Достоинство ме-

тода, по сравнению с методом конечных эле-

ментов (МКЭ), как отмечено в [4, 2], – в малых 

затратах машинного времени при достаточной 

точности результатов расчетов нестационарных 

температур в деталях сложной конфигурации.  

Рис. 1. Конструктивная схема узла 

соплового аппарата   
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Это достоинство метода элементарных ба-

лансов  позволяет применять его на бортовых 

компьютерах, оценивая остаточный ресурс ра-

боты турбины  при базировании авиационной 

техники в полевых условиях. 

 

 
 

Рис. 2.  Разбиение расчетной области 

на конечные элементы для расчета 

температурного состояния лопатки методом 

элементарных балансов 

Коэффициенты теплоотдачи на поверхности 

лопаток соплового аппарата со стороны газа 

определялись по рекомендациям [5], а в воз-

душной полости расположения дефлектора – по  

рекомендациям [6]. Температура пленки на сте-

кателе выходной кромки  со стороны корытца 

определялась на основании экспериментальных  

данных [7]. 

Расчет нестационарных температур в эле-

ментах лопатки на переходных режимах работы 

центростремительной турбины, как и в работе 

[1] для осевой турбины, проводился по неявной 

схеме Кранка–Николсона  по формуле [8]  
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где с, m – теплоемкость материала элемента и 

его масса;   – шаг по времени; k – обобщенная 

тепловая проводимость на контакте элементов 

по площади F. Надстрочный индекс n относится 

к начальному моменту времени шага  , а под-

строчные индексы i и j относятся к расчетному 

элементу и к соседнему соответственно.  

Достоверность результатов расчетов вы-

бранным методом элементарных балансов по 

схеме Кранка–Николсона обоснована тестовы-

ми сопоставительными расчетами для круглого 

стержня конечной длины 2L и диаметром 2R, 

теоретическое решение для которого приведено 

в [9].  

Для бесконечной пластины решение имеет 

вид 
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а для бесконечного цилиндра – вид 
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Значения nA , n  и функций Бесселя 0J  в 

зависимости от числа Bi  для пластины и для 

цилиндра соответственно приведены в [10]. 

Хорошая согласованность конечно-

разностных расчетов нестационарных темпера-

тур по формуле (1) с теоретическими, для эле-

мента на среднем радиусе круглого стержня ко-

нечной длины на равных расстояниях от его 

торцов, видна из рис. 3, где пунктирная  линия 1 

относится к теоретическому решению, а линия 

2 – к конечно-разностному. 

 

 

Рис. 3.  Сопоставление результатов 

конечно-разностных расчетов 

нестационарных  температур по формуле 

(1) с теоретическими для одного 

из элементов разбиения стержня 

Применимость метода МКР для расчетов 

нестационарных температур в   лопатках турбин 

обоснована также расчетно-экспериментально в 

[11]. 

Для стационарных режимов работы турбины 

уравнение теплового баланса для элемента ро-

тора имеет вид 

                         
               

          
 .                     (4) 

На рис. 4 представлены результаты расчета 

температур лопаток соплового аппарата  турби-
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ны на номинальном режиме работы двигателя 

(линия 1 соответствует температуре газа; линия 

2 – воздуха внутри лопатки вокруг дефлектора; 

линия 3 – поверхности лопатки со стороны га-

за), а также на режиме повышенной нагрузки 

(линия 4 соответствует температуре газа; линия 

5 – воздуха внутри лопатки вокруг дефлектора; 

линия 6 – поверхности лопатки со стороны га-

за). Линия 7 на рис. 4 соответствует температу-

ре поверхности лопатки через 1 секунду после 

начала перехода от номинального режима рабо-

ты турбины на режим повышенной нагрузки 

(наброс нагрузки). 

 

 

Рис. 4. Температуры газа, воздуха 

и элементов сопловой лопатки 

на стационарных и  в один из моментов 

переходного режима работы турбины 

при набросе нагрузки 

На рис. 5 представлены результаты расчета 

температур лопаток соплового аппарата  турби-

ны на режиме повышенной нагрузки работы 

двигателя (линия 1 соответствует температуре 

газа; линия 2 – воздуха внутри лопатки вокруг 

дефлектора; линия 3 – поверхности лопатки со 

стороны газа), а так же на  номинальном (линия 

4 соответствует температуре газа; линия 5 – 

воздуха внутри лопатки вокруг дефлектора; ли-

ния 6 – поверхности лопатки со стороны газа). 

Линия 7 на рис. 5 соответствует температуре 

поверхности лопатки через 1 секунду после на-

чала перехода от режима повышенной нагрузки 

работы турбины на  номинальный (сброс на-

грузки), а линия 8 – через 8 секунд после начала 

сброса нагрузки. 

 

 

Рис. 5. Температуры газа, воздуха 

и элементов сопловой лопатки 

на стационарных и  в двух из 

моментов переходного режима работы 

турбины при сбросе нагрузки 

Расчет нормальных напряжений 

В турбинной лопатке нормальные напряже-

ния на элементарной площадке поперечного 

сечения определяются по формуле [12, 13]: 
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где T  и E  – коэффициент линейного расши-

рения и модуль упругости материала рассмат-

риваемого элемента, являющиеся функцией его 

температуры T ; N – растягивающая нормаль-

ная сила; M и M  – составляющие изгибаю-

щих моментов относительно главных централь-

ных осей   и   сечения пера лопатки (рис. 6). 

Растягивающая нормальная сила от центро-

бежных сил в лопатках ротора на радиусе R  

определяется по формуле 

 

       

            
  
 

           
  
 

,        (6) 

где 2R  – периферийный радиус лопатки; F  и 

nF  – площадь поперечного сечения пера лопат-
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ки по металлу и по неметаллическому теплоза-

щитному покрытию;   и n  – плотность мате-

риала пера лопатки и теплозащитного покры-

тия;   – частота вращения ротора. 

 

 

Рис. 6. К определению главных центральных 

осей   и   сечения пера лопатки 

относительно произвольных координат x и y 

Составляющие изгибающих моментов отно-

сительно главных центральных осей   и   пера 

лопатки M и M  определяются следующим 

образом: по мощности турбины и ее режимным 

и геометрическим параметрам определяются 

изгибающие моменты xM  и yM  в корневом 

сечении лопатки с радиусом 1R  относительно 

осей x  и y , проходящих через центр тяжести 

корневого сечения. При этом ось x  параллельна 

оси турбины. Координаты центра тяжести рас-

четного сечения на радиусе R  относительно 

осей x  и y  корневого сечения определяются по 

формулам  
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 ,           (7) 

 

где x  и y – координаты центра тяжести элемен-

та dF . 

Через центр тяжести рассматриваемого се-

чения проходят центральные оси 1x  и 1y , отно-

сительно которых элемент dF  имеет координа-

ты 

 

;1 cxxx   cyyy 1 .  (8) 

 

Главные центральные оси   и   определя-

ются поворотом осей 1x  и 1y  на угол   (рис. 6), 

определяемым по уравнению 

 

      
             

     
        

     
  

 .             (9) 

Тогда координаты центра тяжести элемента 

dF  относительно главных центральных осей 

определятся по формулам 

 

                 ;            (10) 

                  ,         (11) 

 

а составляющие изгибающих моментов относи-

тельно главных центральных осей определятся 

по формулам 
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                  .       (13) 

 

При отсутствии растягивающей силы N  и 

изгибающих моментов M и M  уравнение (5) 

упрощается. В нем остаются только члены, оп-

ределяющие термическое напряжение 
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(14) 

 

Рассматриваемый сопловой аппарат центро-

стремительной турбины изготовлен из турбин-

ной стали ЖС32-ВИ, для которой [14, 15]: 

модуль упругости  

E = 1,25·10
5
·(1-2,8·10

-7
·(t

o
C)

2
) МПа; 

коэффициент линейного расширения  

Т = 12,5·10
-6
·(1+4·10

-9
·(t

o
C)

2,8
) 1/К; 

Результаты расчета термических напряже-

ний в поверхностном слое  лопатки соплового 

аппарата рассматриваемой центростремитель-

ной турбины со стороны газа, по температурам 

в сечении пера лопатки  представлены на рис. 7, 

где линия 1 соответствует напряжениям на но-

минальном режиме работы турбины, линия 2 – 

на режиме повышенной нагрузки, а линия 3 – 

значениям напряжений через 8 секунд после 

наброса нагрузки (переход от  номинального 

режима). 

На рис. 8  представлены для сопоставления 

результаты расчета термических напряжений в 

поверхностном слое  лопатки со стороны газа 

(линия 1) и со стороны воздуха (линия 2) в по-

лости дефлектора. 
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Рис. 7. Результаты расчета термических 

напряжений  в поверхностном слое сопловой 

лопатки турбины со стороны газа 

на стационарных режимах работы турбины  

и в один из моментов наброса нагрузки 

 

 

Рис. 8. Результаты расчета термических 

напряжений  в поверхностном слое сопловой 

лопатки турбины со стороны газа (линия 1) 

и со стороны воздуха (линия 2) в один из 

моментов времени при набросе нагрузки 

Следует иметь в виду, что на термические 

напряжения в лопатке от неравномерности тем-

пературного поля в сечении ее пера накладыва-

ются напряжения от окружной неравномерности 

температуры газа на выходе из камеры сгорания 

(на входе в сопловой аппарат)  . Окружная 

неравномерность температуры газа определяет-

ся формулой  

 

  
    
    

 

  
    

  ,                         (15) 

 

где *
 T , *

maxT и *
 T  – осредненная температура 

газа (расчетная), максимальная и температура 

воздуха за компрессором соответственно. 

Для рассматриваемой турбины на номи-

нальном режиме работы двигателя  =0,2; *
 T = 

= 1205 К; *
 T  = 523 К, следовательно *

maxT = 

= 1342 К (1069°
 
С). 

На режиме повышенной нагрузки работы 

двигателя  =0,2; *
 T = 1256 К; *

 T =562 К, сле-

довательно, *
maxT =1395 К (1122°

 
С). 

Результаты расчета дополнительных терми-

ческих напряжений в лопатках соплового аппа-

рата по осредненным значениям их температур 

от окружной неравномерности температуры га-

за на входе в сопловой аппарат показали, что 

эти дополнительные напряжения существенны и 

могут в 2 раза  превышать термические напря-

жения  от неравномерности температурного по-

ля в сечении  пера лопатки. 

Оценка ресурса работы сопловых лопаток 

по параметру Ларсена–Миллера [16] проводи-

лась в следующем порядке. 

По заданному запасу прочности    
    

 
 

             [16] и рассчитанным напряжениям  
σ определяют предел длительной прочности 

         , по которому находится параметр 
Ларсена–Миллера P для данного материала 

          для каждого элемента разбиения. 

Связь P c t,  для турбинной стали ЖС32-ВИ 

графически представлена на рис. 9. 

 

 

Рис. 9. Связь параметра Ларсена–Миллера P 

c пределом длительной прочности t,  

для турбинной стали ЖС32-ВИ 

Параметр Р зависит от t (C) и τ (часы) по 

формуле [16]: 

 

     273          ,           (16) 

 

откуда ресурс работы лопатки по данному рас-

сматриваемому элементу определится как  
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 ,                   (17) 

Проведен расчет ресурса работы сопловой 

лопатки по температурному состоянию элемен-

та на поверхности со стороны газа на конце сте-

кателя спинки лопатки (точка на линии 6 слева 

на  рис. 4, где t = 831,8°
 
С), где термическое на-

пряжение сжатия  только от неравномерности 

температурного поля по обводу профиля лопат-

ки σ = –106,2 МПа (на рис. 7 на линии 2 точка 

слева), при запасе прочности K =2 предел дли-

тельной прочности определится как: 

 

           = 212,4 МПа.  

 

Этому значению  предела длительной проч-

ности t,  соответствует параметр Ларсена–

Миллера P = 28700 (рис. 9 для турбинной стали 

ЖС32-ВИ). Полученное значение параметров 

соответствует термонапряженному состоянию 

лопаток в сопловом аппарате немонолитной 

конструкции, в котором лопатки закреплены в 

корпусе лишь одним концом и могут свободно 

удлиняться или  сокращаться в соответствии с 

их осредненной температурой. Расчет ресурса 

работы τ лопатки по этим параметрам по  фор-

муле (17) дает многие тысячи часов.  

В монолитной конструкции, в которой оба 

торца лопаток закреплены на элементах корпуса 

и не могут свободно удлиняться или сокращать-

ся, на термические напряжения сжатия  только 

от неравномерности температурного поля по 

обводу профиля лопатки накладываются терми-

ческие напряжения от окружной неравномерно-

сти температуры газа   на входе в сопловой 

аппарат. При значении  = 0,2, 30 лопаток име-

ют осредненную температуру 586°
 
С, а 6 из них  

из-за окружной неравномерности температуры 

газа – температуру 700°
 
С, дополнительные на-

пряжения сжатия составляют σ = –209,3 МПа. 

Суммарно на рассматриваемом элементе стека-

теля спинки лопатки напряжения сжатия соста-

вят  

 

σΣ = -209,3+(-106,2) = -315,5 МПа, 

 

а ресурс работы τ лопатки по этим параметрам 

по формуле (17) катастрофически падает до 

значения менее сотни часов. 

ВЫВОДЫ 

Исследовано влияние переходных режимов 

работы центростремительной  турбины ВСУ на 

термонапряженное состояние лопаток соплово-

го аппарата, а также влияние окружной нерав-

номерности температуры газа за камерой сгора-

ния. Расчетно-аналитически установлено суще-

ственное влияние окружной неравномерности 

температуры газа за камерой сгорания на сни-

жение ресурса работы соплового аппарата  цен-

тростремительной турбины ВСУ монолитной 

конструкции по сравнению с сопловым аппара-

том, у которого лопатки  закреплены в корпусе 

лишь одним концом и могут свободно удли-

няться или сокращаться в соответствии с их ос-

редненной температурой. 
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