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Abstract. The most often used definition way of the turbine nozzle throat gas parameters at avia-
tion gas turbine engine tests is considered. The major factors influencing a definition error of the 
temperature and gas flow in turbine nozzle throat of the turbine are analyzed. The results showing 
influence of most significant of them on estimation results of these parameters are presented. It is 
shown that the possible error at definition of temperature and gas flow in turbine nozzle throat at 
typical throat full-capacity discharge can affect considerably a thermal condition estimation of the 
"hot" engine parts, and also the core air flow.  This circumstance in turn can deform essentially rep-
resentation about the working process realized in the engine.   

Keywords: aviation gas turbine engine; the analysis of tests results; throat section; the turbine noz-
zle; gas flow parameters; an error at parameters’ definition.

УДК 621.452.02:621.1.018.4
DOI 10.54708/19926502_2022_26296105

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

Аннотация. Рассмотрен наиболее часто используемый на практике способ определения пара-
метров рабочего тела в критическом сечении «горла» соплового аппарата турбины при стендо-
вых испытаниях авиационного газотурбинного двигателя. Проанализированы основные фак-
торы, влияющие на погрешность определения температуры и расхода газа в сечении «горла» 
соплового аппарата (СА) турбины. Представлены результаты, демонстрирующие влияние наи-
более значимых из них на результаты оценки этих параметров. Показано, что возможная по-
грешность при определении параметров рабочего тела в этом сечении при типовом уровне не-
точности в определении пропускной способности «горла» СА может значительно повлиять на 
результаты оценки теплового состояния элементов «горячей» части двигателя, а также расхода 
рабочего тела через газогенератор.  Это обстоятельство, в свою очередь, может существенным 
образом исказить представление о рабочем процессе, реализуемом в испытуемом двигателе.   
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ВВЕДЕНИЕ

Как известно, математическое моделирование рабочего процесса авиационного газотур-
бинного двигателя (ГТД) является одним из важных инструментов, применяемых на всех эта-
пах жизненного цикла двигателя, начиная с этапа его проектирования и доводки [1–3]. Мате-
матическая модель двигателя (ММД) позволяет не только проводить расчеты его высотно-ско-
ростных (ВСХ) и дроссельных характеристик в различных условиях эксплуатации [4, 5], но 
и формировать исходные данные для газодинамических расчетов, проектирования и анализа 
особенностей рабочего процесса в узлах ГТД [6–10], разработки его системы автоматического 
управления (САУ) [11], планирования и обработки результатов различных видов испытаний 
[12–14], проведения диагностики состояния ГТД [15] и определение ожидаемого ухудшения 
его параметров в процессе эксплуатации [16, 17], а также решения других задач, возникающих 
в процессе создания и эксплуатации авиационного двигателя [18].

Одно из применений методов математического моделирования авиационного ГТД связа-
но с анализом результатов его испытаний в широком диапазоне эксплуатационных режимов,  
а также согласованием и уточнением ММД по этим результатам. Именно широкое применение 
современных методов математического моделирования позволяет сделать этот процесс более 
эффективным как по времени, так и по объему анализируемых параметров.

Обычно процесс согласования экспериментальных и расчетных результатов достаточно 
сложных объектов, каким является авиационный газотурбинный двигатель, проходит в не-
сколько этапов: от более простой (предварительной) увязки по ограниченному объему параме-
тров к более сложному анализу с помощью ММД и с привлечением на каждом последующем 
шаге все большего количества экспериментальных данных.   

Упрощенная схема согласования ММД с результатами испытаний представлена на рис. 1.

Ключевые слова: авиационный газотурбинный двигатель; анализ результатов испытаний; 
критическое сечение; сопловой аппарат турбины; параметры рабочего тела; погрешность при 
определении параметров.

Рис. 1. Упрощенная схема согласования ММД с результатами испытаний
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Широкое применения ММД при анализе результатов испытаний позволяет не только выя-
вить «некондиционные» результаты измерения параметров и тем самым уточнить получаемые 
экспериментальные характеристики двигателя, но и определить значение тех его параметров, 
непосредственное измерение которых не всегда представляется возможным. 

К таким параметрам, например, для газотурбинного двигателя, в первую очередь, относит-
ся температура газа Т* в критическом сечении соплового аппарата (СА) турбины высокого дав-
ления (ТВД), в основном определяющая тепловое состояние «горячей» части двигателя, а так-
же расход рабочего тела в различных сечениях газогенератора (воздуха на входе в КВД Gвх КВД, 
газовой смеси GгСА в критическом сечении СА ТВД и некоторых других). Непосредственное 
измерение этих параметров на двигателе с приемлемой для практики точностью вследствие 
особенностей рабочего процесса крайне затруднительно, в то же время их значения представ-
ляют значительный интерес для анализа режимов работы как отдельных узлов (КВД, камеры 
сгорания, турбины), так и газогенератора и всего двигателя в целом.

ОПРЕДЕЛЕНИЕ РАСХОДА И ТЕМПЕРАТУРЫ РАБОЧЕГО ТЕЛА  
В КРИТИЧЕСКОМ СЕЧЕНИИ СА ТВД

В применяемых для расчета высотно-скоростных и дроссельных характеристик ГТД мето-
диках [1, 3, 11, 12, 18] расход газа GгСА в критическом сечении СА турбины высокого давления 
(ТВД) определяется по уравнению расхода с предположением о достижении в «горле» скоро-
сти потока, равной скорости звука
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Учитывая допущение q(λгСА, k) = 1, получаем:
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где FгСА – площадь критического сечения СА (измеряется или рассчитывается по чертежам); 
p* = p* × sкс – полное давление газа в критическом сечении СА; p*  – полное давление возду-
ха перед камерой сгорания (измеряется при испытаниях); σкс – коэффициент потерь давления  
в камере сгорания (условно включает и потери вдоль профиля СА турбины до его критического 
сечения); Rг – газовая постоянная; mкр(k) – коэффициент, зависящий от показателя адиабаты k:
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Т*
г – полная температура газа в критическом сечении СА, непосредственно не измеряется  

и может быть найдена из уравнения теплового баланса для камеры сгорания:

Gв × iв
 (Tк ) + Hu × hг × Gтопл = GгСА × iг 








−GG
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где Gв – расход воздуха на входе в КС, который связан с расходом газа в критическом сечении 
СА через расход топлива Gтопл:
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Таким образом, получается следующая система, состоящая из двух нелинейных уравнений 
с двумя неизвестными – расход газа GгСА и температура газа Т*

  в критическом сечении СА [19]:

GгСА= mкр(k) ×
 

,                                                   (1)

(GгСА – Gтопл) × i*(T*) + Hu × ηг × Gтопл = GгСА × i* (T*, )
GG

G
−

.                  (2)

Погрешности при определении GгСА и Т* по данным уравнениям, в основном, связаны со 
следующими обстоятельствами:

– отклонением реально выполненного в металле соплового аппарата ТВД от его проекта 
(«неточность производства»);

– неточностью измерения (механическим, оптическим или иным способом) площади кри-
тического сечения выполненного СА ТВД FгСА («неточность измерения»);

– не всегда поддающейся оценке степенью температурного расширения лопаток СА ТВД, 
приводящего к соответствующему изменению площади сечения «горла» («влияние темпера-
турного расширения»);

– отличием реального течения в сечении «горла» СА ТВД от условно принятого в одномер-
ной постановке критического течения и установлением некоторого пространственного («газо-
динамического») сечения, в котором реализуется скорость, равная скорости звука [20];

– неточностью измерения полного давления в сечении за компрессором высокого давления 
р* (перед камерой сгорания);

– неточностью задания потерь полного давления в камере сгорания и в межлопаточном 
канале от входа в СА ТВД до его критического сечения σкс («неопределенность потерь давле-
ния»);

– неточностью измерения расхода топлива в камере сгорания Gтопл;
– неточностью измерения полной температуры в сечении за компрессором высокого давле-

ния Т* (перед камерой сгорания).
Каждый из перечисленных факторов может привести к отклонению реальных (определяе-

мых при экспериментальных исследованиях) значений расхода газа и температуры в критиче-
ском сечении СА ТВД от их расчетных значений, полученных при проектировании. 

На одном из отмеченных факторов, связанном с влиянием пространственного течения  
в «горле» соплового аппарата, остановимся более подробно.  Как показывают результаты 3D 
оценок [20], течение в межлопаточных каналах сопловых аппаратов современных турбин но-
сит сугубо неодномерный характер, и область критического течения часто находится вне об-
ласти «горла» СА турбины. На рис. 2 в качестве примера показаны линии постоянного числа 
Маха в межлопаточном канале СА типовой турбины современного авиационного ГТД.
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Рис. 2. Распределение действительного числа М в сечении на среднем радиусе СА ТВД  
(«звуковая линия», соответствующая М = 1, обозначена утолщенной серой линией)

В отличие от одномерного приближения даже при сверхкритическом перепаде давлений на 
турбине с увеличением режима работы СА (ростом значения приведенной скорости на выходе 
при условно адиабатическом расширении l2ад) смещение критического сечения («звуковой ли-
нии») в косой срез решеток уменьшается, и возрастает расход газа через сечение «горла» СА. 

На рис. 3, заимствованном из [20], приведены расходные характеристики типового со-
плового аппарата ТВД. Видно, что экспериментальные и согласованные с ними расчетные  
(по 3D-модели) значения расходов газа G, проходящих через «горло» СА, существенно ниже 
(на ~4 % на режиме l2ад = 1,0) значений, определенных по одномерной модели (ОМ) течения 
по уравнению расхода в предположении о «запертом горле» G0.

Рис. 3. Зависимость расхода газа в СА от режима работы
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Возможная ошибка в определении значения Т*
  при современном уровне максимальных зна-

чений температуры газа перед турбиной может существенно повлиять на определение тепло-
вого состояния элементов «горячей» части двигателя. В свою очередь, отклонение значения 
расхода газа GгСА и соответственно в других сечениях проточного тракта двигателя способно 
привести в системе двигателя к заметным погрешностям в определении его параметров, в том 
числе определения положения рабочей точки на характеристике КВД, что может негативно 
сказаться на точности определения запаса его газодинамической устойчивости ΔКу КВД. При 
этом для определения расхода воздуха на входе в газогенератор GвхГГ помимо значения расхода 
топлива Gтопл также необходимо суммарное значение расходов воздуха ΔGотбΣ, отбираемого от 
КВД и возвращаемого в проточную часть двигателя после сечения «горла» СА ТВД.

GвхГГ = GгСА – Gтопл + ΔGотбΣ,

или
ãÑÀ òî ï ë

âõÃÃ
î òáÓ1

G GG
G
−

=
−∆

,

где î òáÓG∆  – значение относительного суммарного отбора воздуха от КВД и выпускаемого  
в проточную часть после сечения «горла» СА ТВД:

î òáÓ
î òáÓ

âõÃÃ

GG
G
∆

∆ =
                                                               

(3)

Однако следует иметь в виду, что вероятность «реализации» того или иного фактора при 
испытании двигателя на стенде неодинакова. Так, например, измерение расхода топлива 
Gтопл, подаваемого в камеру сгорания, обычно производится достаточно точно. То же самое 
можно сказать и о значениях полного давления р* и полной температуры Т* за КВД, обычно 
измеряемых многоточечными гребенками, датчики которых расположены по всей высоте 
проточного тракта и в нескольких сечениях по окружности. Погрешность определения этих 
параметров в большинстве случаев не превосходит 0,5 %. Значение потерь полного давления 
на участке от сечения выхода из компрессора высокого давления до сечения «горла» также 
обычно определяется по экспериментальной зависимости σкс от приведенной скорости потока 
на входе в камеру сгорания (или другого параметра, определяющего режим работы двигателя, 
например, приведенной частоты вращения КВД). 

Таким образом, из всех перечисленных выше факторов, негативно влияющих на точность 
определения расхода GгСА и температуры газа Т* в «горле» СА ТВД, наиболее вероятное вли-
яние неточности определения площади критического сечения FгСА или однозначно с ним свя-
занной пропускной способности СА, значение которой при «запертом» критическом сечении 
q(λгСА, k) = 1 равно:

*
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p R
×
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×

.

В связи с этим представляет интерес оценить влияние погрешности в определении пло-
щади критического сечения δFгСА на неточность определения температуры газа в «горле» СА 
ТВД δТ*, а также расхода газа δGгСА в этом сечении и расхода воздуха на входе в газогенератор 
δGвхГГ .

На рис. 4 представлены результаты такой оценки, проведенной для двухконтурного двух-
вального двигателя с уровнем параметров, соответствующим 4 поколению, из которого видно, 
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что коэффициент влияния неточности определения площади «горла» СА ТВД на температуру 
газа перед турбиной составляет ~0,7, а на расходы GвхГГ и GгСА – вдвое больше ~1,4. Из этого 
следует, что, например, ошибка δFгСА в 1,5 … 2 %, которая для выполненного двигателя вполне 
может соответствовать точности определения этого параметра при его измерении в холодном 
состоянии, и δFгСА ~2 %, которая соответствует изменению площади «горла» в горячем со-
стоянии, в совокупности может привести к неточности δТ*

г = 2,5 %, а расходов GвхГГ и GгСА до  
5 … 5,5 %.

Рис. 4. Зависимость погрешности в определении расхода газа GгСА и воздуха GвхГГ,  
а также температуры газа Т*

  от неточности задания площади «горла» СА

Что касается влияния неточности определения давления и коэффициента потерь в камере 
сгорания, то, как следует из уравнения (1), их влияние аналогично влиянию площади δFгСА. 

Влияние погрешности в определении значения температуры воздуха за КВД δТ*  более сла-
бое (рис. 5): коэффициент влияния на погрешность определения температуры газа δТ* состав-
ляет ~0,5, и на погрешность определения расходов – δGвхГГ и δGгСА – 0,25. Это обстоятельство  
в совокупности с достаточно высокой точностью определения этого параметра при испытани-
ях говорит о том, что погрешность определения δТ*, δGвхГГ и δGгСА в этом случае несуществен-
на.
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Рис. 5. Зависимость погрешности в определении расхода газа GгСА и воздуха GвхГГ,  
а также температуры газа Т*

  от неточности задания температуры за КВД Т*

Кроме того, как видно из уравнений (1–3), неточность задания суммарного относительного 
отбора воздуха от КВД ΔGотбΣ влияет только на значение расхода воздуха в сечении на входе  
в газогенератор GвхГГ , причем каждый дополнительный процент величины ΔGотбΣ  (по отноше-
нию к расходу на входе в газогенератор) приводит к изменению значения GвхГГ тоже на процент.

ЗАКЛЮЧЕНИЕ

Анализ возможных факторов, влияющих на погрешность определения температуры и рас-
хода рабочего тела газотурбинного двигателя в критическом сечении соплового аппарата тур-
бины высокого давления при его испытаниях на стенде, показал, что основным возможным 
источником ошибки при расчетном определении этих параметров может стать неточность за-
дания площади критического сечения СА ТВД (или его пропускной способности).

Погрешность значения площади критического сечения соплового аппарата турбины δFгСА, 
вследствие неточности производства, неточности измерения, пространственного течения  
в «горле» СА или влияния температурного расширения, которое в совокупности может со-
ставить до 3,5…4 % и выше,  способно привести к ошибке в определении температуры газа  
в этом же сечении Т*

  до 2,5 %, что для современных авиационных ГТД составляет до 40 К. Это 
обстоятельство может привести к существенно неверной оценке теплового состояния элемен-
тов «горячей» части двигателя.

При определении расхода газа в критическом сечении GгСА и расхода воздуха на входе  
в газогенератор GвхГГ то же значение неточности в задании δFгСА может привести к погреш-
ности в определении этих параметров до 5,5 %, что, в свою очередь, может привести к непра-
вильному «протеканию» рабочей линии в поле характеристик КВД и неточному определению 
запаса его газодинамической устойчивости (погрешность в значении ΔКуКВД может достигать 
до 7 … 8 %). 

Таким образом, некорректный учет погрешностей измерения параметров двигателя неиз-
бежно приведет к достаточно большим погрешностям определения таких параметров двига-

г г

___
___

г



Vestnik UGATU

АВИАЦИОННАЯ И РАКЕТНО-КОСМИЧЕСКАЯ ТЕХНИКА

1132022, Vol. 26, No. 2 (96)

теля, как полная температура и расход газа в одном из самых горячих сечений двигателя –  
в критическом сечении СА ТВД, что может привести к неправильному определению положе-
ния рабочей точки на характеристике КВД, а также к неверной оценке теплового состояния 
элементов «горячей» части двигателя.
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