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Аннотация. Приводится анализ особенностей рабочего процесса в турбине ГТД с диа-
гональной проточной частью, что актуально для современных ТРДД с большой степе-
нью двухконтурности. Показано, что рабочий процесс в диагональной ступени турби-
ны необходимо анализировать с учетом изменения радиуса проточной части и кон-
структивной компоновки каскада турбин. Показано влияние угла наклона проточной 
части на КПД турбины. Особо выделяется сопловой аппарат первой ступени ТНД, ра-
ботающий совместно с межтурбинным переходным каналом. Анализируются подхо-
ды к определению потерь энергии в лопаточных венцах диагональной турбины при 
различных вариантах конструктивной компоновки проточной части. 
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ВВЕДЕНИЕ 

В настоящее время полностью сформи-

ровался конструктивный облик газотурбин-

ных двигателей различного авиационного 

и энергетического назначения. Конструк-

тивной особенностью каскадов турбин со-

временных ГТД является наличие ступеней, 

в которых реализуется подъем средней ли-

нии проточной части (рис. 1). Это актуально 

для турбин низкого давления ТРДД для до-

звуковых самолетов. Анализ опубликован-

ных работ показывает, что угол подъема 

средней линии может превышать 30° [1]. 

Классическая методология проектирова-

ния турбин основана на теории осевой сту-

пени турбины и продувках плоских лопа-

точных венцов.  Данная методология нуж-

дается в совершенствовании, т.к. ее приме-

нение для современной турбины будет 

приводить к занижению потерь в проточной 

части и  завышению КПД турбины. Сквоз-

ной   трехмерный  расчет  проточной  части, 

основанный на моделировании работы тур-

бины в пакетах прикладных программ, так-

же занижает потери [2, 3]. 

 

 
Рис. 1. Схема проточной части турбины  

с подъемом среднего диаметра
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Учет влияния угла наклона проточной 

части на рабочий процесс турбины необхо-

димо вводить уже на стадии одномерного 

расчета турбины и выбора степени реактив-

ности ступеней. Необходимо уточнять 

определение коэффициентов скорости 

соплового аппарата и рабочего колеса и ме-

тоды оценки эффективности рабочего про-

цесса турбины в целом.  

ТЕРМОДИНАМИЧЕСКИЕ ОСОБЕННОСТИ 

РАБОЧЕГО ПРОЦЕССА  

В ДИАГОНАЛЬНОЙ ТУРБИНЕ 

Проанализируем особенности процесса 

расширения в ступени турбины с диаго-

нальной проточной частью, основываясь 

на предположениях и допущениях работы 

[4]. Особенности преобразования энергии 

в рабочем колесе диагональной ступени 

турбины обусловлены появлением инерци-

онных сил, порождаемых кориолисовым 

ускорением. 

Работа, совершаемая рабочим колесом 

на преодоление кориолисовых сил, подво-

дится непосредственно к газовому потоку 

в рабочем колесе и затем вновь преобразу-

ется в эффективную работу ступени на валу. 

Работа против кориолисовых сил соверша-

ется рабочим колесом при движении газа 

в межлопаточных каналах. Часть этой рабо-

ты возвращается рабочему телу в виде при-

ращения располагаемой энтальпии тормо-

жения в относительном движении. 

Одна часть работы против кориолисо-

вых сил преобразуется в располагаемый пе-

репад энтальпий в рабочем колесе. Вторая 

часть работы остается в газе в виде кинети-

ческой энергии вращательного движения 

газа вместе с рабочим колесом, т.е. газ по-

лучает приращение кинетической энергии, 

равное: 

 2

1

2

2
2

1
uuEu  .  (1) 

Вместе с тем ввиду неидеальности про-

цесса расширения, приращение располагае-

мой энергии в рабочем колесе не будет 

в точности равно приращению энтальпии 

в относительном движении i
*
wc. Наглядно 

это видно на i-S диаграмме процесса расши-

рения в турбине, показанной на рис. 2. Если 

бы этот процесс был изоэнтропическим, 

располагаемая кинетическая энергия в ра-

бочем колесе составила бы величину w
2

2tc0/2 

(изоэнтропа между точками 2
*
wtc и 2t). 

В действительности процесс закончится 

в точке 2
*
tc (на изобаре P

*
w2c < P

*
w2tc), поэто-

му располагаемая кинетическая энергия бу-

дет равна w
2

2tc/2 (изоэнтропа между изотер-

мой i
*
w2c

 
и точкой 2tc на изобаре P2, которая 

сместится вправо по сравнению с точкой 

2t – точкой конца процесса изоэнтропиче-

ского расширения в рабочем колесе при от-

сутствии кориолисовых сил. 

 

 

 

Рис. 2. Диаграмма процесса расширения газа  

в рабочем колесе при r2/r1 > 1 

Различие в указанных энергиях составит 

величину 
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где T2t – температура газа в точке 2t; k – по-

казатель адиабаты; R – газовая постоянная. 

Соответственно, точка окончания про-

цесса расширения газа в реальном процессе 

2c сместится вправо вдоль изобары P2 

по сравнению с точкой 2, соответствующей 

этому условию при отсутствии кориолисо-

вых сил. Поэтому кинетическая энергия 

в относительном движении на выходе 
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из колеса составит величину w
2

2c/2 (изоэн-

тропа между изотермой i
*
w2c

 
и точкой 2с). 

Приращение энтропии при этом сдвиге ко-

нечной точки составит величину 
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По аналогии с осевой турбиной восполь-

зуемся коэффициентами скорости лопаточ-

ных венцов  для соплового аппарата и  

для рабочего колеса. Величина  определя-

ется только изменением потерь кинетиче-

ской энергии в сопловом аппарате за счет 

усложнения структуры течения, а величина 

 дополнительно зависит от действия ко-

риолисовых сил. 

Таким образом, отношение давлений 

в формуле (3) можно выразить следующим 

образом: 
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где π(λ) – газодинамическая функция дав-

ления. 

Лопаточный коэффициент полезного 

действия ступени в условиях воздействия 

кориолисовых сил имеет вид: 
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где ρ1ад1  cc t ;   2/1ξρ ст

2

ад  cLpkt  – 

приращение располагаемой энергии  

за счет возврата тепла в ступени; 

   tt 11ст λτ/φλτξ 
 
– коэффициент возврата 

тепла в ступени. В выражении (5) сумма  

(-Lc + i
*

wc + Eu) равна нулю, поэтому вли-

яние кориолисовых сил на ηл сводится к из-

менению слагаемого (1-
2
)w2tc0

2
/2. С уче-

том соотношения w2tc0
2
/2 = w2t

2
/2 + i

*
wc  

(рис. 2) и известных выражений для работы 

ступени [5] после преобразований из (5) по-

лучаем 
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Связь  между  ηл  и мощностным коэф-

фициентом  полезного  действия  ступени  

ηu устанавливается соотношением                   

ηu = ηл –c2
2
/

 

cад
2
, которое после преобразо-

вания на основании выходного треугольни-

ка скоростей дает 
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В случае осевой ступени (r1 = r2) в пре-

небрежении возвратом тепла (ξст = 1) фор-

мула (6) обращается в формулу 

П. И. Казанджана, а формула (7) – в форму-

лу И. И. Кулагина [5]. 

Проанализируем влияние диагонально-

сти проточной части на примере ТРДД для 

дозвукового самолета. Для анализа примем 

два направления развития ТРДД – ТРДД с 

газогенераторами  «большой» и «малой»  

размерности. В первом случае примем па-

раметры рабочего процесса: Pвзл = 400 кН; 

π
*
кΣ = 42; m = 8,4; Тг

*
 = 1420 К, а для газоге-

нератора малой размерности: Pвзл = 70 кН; 

π
*
кΣ = 25; m = 4,7; Тг

*
 = 1400 К. 

На рис. 3 показано изменение КПД тур-

бины низкого давления в зависимости от 

угла наклона проточной части в области 

первого рабочего колеса. Распределение уг-

лов проточной части по другим ступеням 

задавалось в соответствии с прототипами 

при постоянных значениях коэффициентов 

потерь в лопаточных венцах. Расчеты вы-

полнены для шестиступенчатой  ТНД GE90 

и трехступенчатой ТНД SaM146 соответ-

ственно. Угол наклона проточной части для 

ступеней ТНД принимался по прототипу 

в соответствии с табл. 1. 
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Видно, что наклон проточной части при-

водит к значительному падению эффектив-

ности турбины и, как следствие, к увеличе-

нию удельного расхода топлива. Причем 

влияние диагональности на КПД турбины 

больше для газогенератора малой размерно-

сти и трехступенчатой турбины низкого 

давления, чем для ТРДД с газогенератором 

большой размерности и шестиступенчатой 

ТНД. А удельный расход топлива при этом 

меняется практически одинаково. Это объ-

ясняется различием в степенях двухконтур-

ности и компоновке ТНД. При шестисту-

пенчатой ТНД основное влияние диаго-

нальности проявляется на первых трех сту-

пенях, а при трехступенчатой ТНД все 

ступени высоконагружены и имеют подъем 

средней линии проточной части. 

Таблица  1  

Изменение углов наклона проточной части  

в области РК ТНД 

Двига-

тель 

Номер ступени ТНД 

1 2 3 4 5 6 
GE90 0...40° 19° 9° 4° 10,5° 11° 

SaM146 0...40° 17,5° 1,5° - - - 

Рис. 3.  Влияние угла наклона проточной части 

на КПД ТНД и удельный расход топлива ТРДД 

На рис. 4 показано влияние уровня по-

терь в лопаточных венцах соплового аппа-

рата и рабочего колеса на эффективность 

диагональной турбины. Увеличение потерь 

в лопаточных венцах также негативно ска-

зывается на эффективности турбины. По-

этому снижение потерь в лопаточных вен-

цах остается актуальной задачей. Уровень 

потерь кинетической энергии определяется 

размерностью турбины. Уменьшать размер-

ность лопаток первых ступеней ТНД не це-

лесообразно из-за  значительного роста вли-

яния вторичных течений на потери. Косвен-

ным доказательством  этого являются ста-

тистические данные о высоте лопаток  

первых ступеней ТНД, показанных 

на рис. 5. 

Рис. 4. Влияние потерь в лопаточных венцах на КПД 

турбины с диагональной проточной частью: 

▲– 0°;  □ – 10°; ● – 20°; ○ – 30°; ♦ – 40° 

Рис. 5. Высота лопатки соплового аппарата 

первой ступени ТНД различных ТРДД 

Видно, что высота лопатки соплового 

аппарата первых ступеней ТНД ТРДД не 

менее 55 мм. Дальнейшее уменьшение вы-

соты лопатки приведет к резкому возраста-

нию потерь. При высоте лопатки 55 мм для 

первого соплового аппарата ТНД начинает 

реализовываться режим смыкания вторич-

ных течений в межлопаточном канале [2]. 

Учет диагональности проточной части 

необходимо вводить уже на стадии одно-

мерного расчета турбины при назначении 

коэффициентов  и . 
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ПОТЕРИ В ЛОПАТОЧНЫХ ВЕНЦАХ  

С ДИАГОНАЛЬНОЙ ПРОТОЧНОЙ ЧАСТЬЮ 

Подход к учету диагональности проточ-
ной части  для различных лопаточных вен-
цов ТНД должен быть различным. Особен-
но это касается первой ступени ТНД. 
Сопловой аппарат и рабочее колесо этой 
ступени имеют наибольший угол наклона 
проточной части. 

Классический подход к определению 
потерь в лопаточных венцах для проектиро-
вания турбинной ступени основан на гипо-
тезе аддитивности потерь [2, 5]. Проектиро-
вание ТНД ТРДД осложняется еще и тем, 
что для первых ступеней (особенно для 
сопловых аппаратов) не пригодны извест-
ные методы оценки потерь в лопаточных 
венцах. Существующие методики опреде-
ления потерь можно подразделить на полу-
эмпирические методы, основанные на ре-
зультатах продувок плоских решеток про-
филей и принципе суперпозиции различных 
видов потерь и методы сквозного численно-
го моделирования. Первые методы в данном 
случае не применимы из-за отсутствия ин-
формации о влиянии угла наклона проточ-
ной части на составляющие потерь, а сквоз-
ное численное моделирование всегда зани-
жает КПД венцов [3]. 

В случае сопловых аппаратов первой 
ступени ТНД такой подход неприменим, 
т.к. характеристики сопловых аппаратов во 
многом определяются параметрами на вхо-
де, которые формируются в межтурбинном 
переходном канале [1, 3, 6, 7].     

Исследования турбинных решеток 
с подъемом средней линии [1, 6, 7] показа-
ли, что аэродинамические характеристики 
диагональных сопловых аппаратов первой 
ступени ТНД необходимо получать только 
в системе с МПК.  

На характеристики соплового аппарата 
первой ступени ТНД оказывают влияние 
следующие параметры: 

1. Параметры за турбиной высокого 
давления (определяются размерностью и 
конструктивной схемой ТВД [1]. 

2. Параметры межтурбинного переход-
ного канала (в основном наличием или от-
сутствием отрыва потока). 

3. Угол подъема средней линии про-

точной части соплового аппарата. 

4. Размерность соплового аппарата 
первой ступени ТНД (с точки зрения дина-
мики вторичных течений [2]). 

На рис. 6 показано распределение потерь 
по высоте в сопловом аппарате ТНД с раз-
личным углом наклона проточной части, 
работающих совместно с переходным кана-
лом. Параметры модели исследования соот-
ветствовали первой ступени ТНД ТРДД 
с газогенератором малой размерности и 
охлаждаемым профилем соплового аппара-
та:  = 17,3°; L/h1 = 4,25. Межтурбинный пе-
реходный канал был принят неагрессивным 
для исключения отрыва потока и связанных 
с ним ошибок при моделировании. Резуль-
таты получены при помощи вычислитель-
ного комплекса газовой динамики ANSYS 
CFX 14.5. Для замыкания системы уравне-
ний Рейнольдса использовалась двухпара-
метрическая модель Ментера (SST). Пара-
метры моделирования назначались в соот-
ветствии с опытом решения подобных задач 
[2, 3]. Результат моделирования согласуется 
с экспериментальной продувкой соответ-
ствующей системы № 3, изложенной в ра-
ботах [3, 7], что позволяет говорить об 
адекватности моделирования. 

 

Рис. 6. Распределение потерь кинетической энергии 

по высоте соплового аппарата 

Распределение потерь в сопловом аппа-
рате первой ступени ТНД имеет сложный 
характер. На распределении потерь невоз-
можно выделить составляющие потерь, т.к. 
нет четко выраженного ядра потока. Для 
исследуемых случаев основное изменение 
потерь при увеличении угла наклона про-
точной части происходит в периферийной 
области и является следствием повышенных 
потерь в периферийной части межтурбин-
ного переходного канала. 
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На рис. 7 показано изменение инте-
гральных потерь в сопловом аппарате с ро-
стом угла наклона проточной части. Видно, 
что потери в сопловом аппарате при не-
больших углах наклона проточной части 
могут быть меньше, чем в осевом лопаточ-
ном венце. Это объясняется более плавным 
профилированием втулочной поверхности 
соплового аппарата. Для осевого лопаточ-
ного венца во втулочной области имеется 
перегиб проточной части, что является при-
чиной увеличения потерь. Потери в перифе-
рийной области все время возрастают. 

 

Рис. 7. Зависимость относительных потерь энергии 

от угла наклона проточной части: 

● – 3D моделирование отдельного лопаточного вен-

ца;▲ – потери в СА при сквозном моделировании 

системы МПК + СА; ––– – расчет по формуле (8) 

В перспективных ТРДД актуальной яв-
ляется задача сокращения осевой длины 
двигателя. В этих условиях межтурбинный 
переходный канал будет непременно агрес-
сивным. Аэродинамическое совершенство-
вание такого межтурбинного переходного 
канала с интегрированным сопловым аппа-
ратом является актуальной задачей, реше-
ние которой требует создания базы аэроди-
намических характеристик таких систем. 

Для рабочих колес и сопловых аппара-
тов последующих ступеней принцип адди-
тивности при оценке потерь в лопаточных 
венцах уже применим. Поле параметров за 
диагональным сопловым аппаратом уже со-
ответствует лопаточному венцу. Повышен-
ные уровни потерь на периферии сгладятся 
в области радиального зазора рабочей ло-
патки, тем более, что рабочие лопатки ТНД 
выполняются уже с бандажными полками. 
Для рабочих колес и сопловых аппаратов 

последующих ступеней можно предполо-
жить, что все составляющие потерь увели-
чатся пропорционально увеличению пути 
движения газа в межлопаточном канале за 
счет подъема проточной части течения. Та-
ким образом, получаем 









 1

cosε

1
ζζ осε

,  (8) 

где  – коэффициент дополнительных по-

терь, вызванных отклонением потока от 

осевого направления; ос – коэффициент по-

тери энергии в плоской лопаточной решетке 

при осевом течении, который определяется 

известными методами.  

Результаты расчета по формуле (8) по-

казаны на рис. 7 в сопоставлении с резуль-

татами расчета потерь в изолированном 

лопаточном венце. Видно, что по выраже-

нию (8) получаются достаточно адекватные 

результаты. 

ВЫВОДЫ 

1. Особенности рабочего процесса в 

лопаточных венцах современных турбин с 

подъемом проточной части следует учи-

тывать на всех стадиях проектирования 

турбины.  

2. В наибольшей степени уточнения 

требуют аэродинамические характеристики 

сопловых аппаратов первой ступени ТНД.   

3. При наличии безотрывного МПК при 

небольших углах наклона проточной части 

можно получить потери в первом СА мень-

ше, чем в осевой решетке с равномерным 

меридиональным раскрытием. 

4. Для проектирования турбин пер-

спективных ТРДД необходимо создание 

базы аэродинамических характеристик  

сопловых аппаратов при различных пара-

метрах МПК, что и является целью даль-

нейших исследований. 
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