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В роботі розглянуто результати розрахункових 

досліджень температурного градієнта для 

двоярусної лопатки перспективного 
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Нові перспективи розвитку авіації вимагають створення двигунів за новою 

схемою і забезпечують рішення таких задач: 

поліпшення характеристик двигуна за рахунок використання термодинамічних 

циклів з високими параметрами; 

управління змінними термодинамічними циклами в залежності від умов 

польоту; 

використання двигунів безпосередньо для створення підіймальної сили крила. 

Ці та інші питання покликані вирішувати двигуни нових схем. Зокрема, це 

двигуни з встановленими позаду вентиляторами. Дана схема реалізована на модулі 

турбореактивного газогенератора J-79 [1]. Безперечною перевагою цього рішення є 

можливість використання існуючих двигунів саме в якості газогенераторів. Таким 

чином, двоконтурні газотурбінні двигуни можуть стати основою для створення 

триконтурних. При цьому зберігаються гарні характеристики, перевірені технології 

виробництва і експлуатації. Додається тільки один модуль: турбовентиляторна 

частина, яка повинна суттєво покращити характеристики нового двигуна. 

Метою данної роботи є дослідження температурних градієнтів двох’ярусної 

лопатки перспективного триконтурного двигуна. 

Основний матеріал дослідження 

Відмінною особливістю турбовентиляторного модуля є те, що перший контур 

 працює як турбіна, а другий – як вентилятор. Відповідно, робоче колесо 

турбовентиляторного модуля має двох’ярусну лопатку. На рис. 1 вона помічена 

овалом. 
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Рис. 1. Схема ТРДД з турбовентиляторною приставкою 

 

Оскільки в турбовентиляторному модулі дво- або триконтурного двигуна є 

турбінна (гаряча) і вентиляторна (холодна) частини, двох’ярусна лопатка робочого 

колеса зазнаватиме великих перепадів температур. Є значна температурна 

нерівномірність потоку в каналі турбовентиляторного модуля. Внутрішня “турбінна 

частина” робочого колеса омивається гарячим газом за турбіною з температурою  

Т* = 800…900К [2]. Зовнішня частина, що виконує роль вентилятора третього або 

другого контуру, оточена повітряним потоком з параметрами атмосферного 

середовища. Це призводить до високого рівня температурних напружень в лопатках 

робочого колеса. Схематично це зображено на рис. 2.  

 

 
 

Рис. 2. Схема перепаду температур по висоті двох’ярусної лопатки 

 

В даних матеріалах представлено створення параметричної CAD-моделі 

двох’ярусної лопатки (рис. 3). Турбінне і вентиляторне перо лопатки виконано 
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шляхом закручення поверхні за трьома перетинами. Кожний перетин побудовано за 

методикою дуг кіл і відрізків прямих. Параметрами є конструкційні кути входу і 

виходу лопатки, товщина профілю, кути установки і висота перетинів. 

   

 
 

Рис. 3. Параметрична CAD-модель двох’ярусної лопатки 

 

Результати теплового розрахунку методом кінцевих елементів для 

двох’ярусної лопатки в умовах, зазначених вище (див. рис. 2), представлені на рис.4. 

Розрахунок проводився в сталому тепловому режимі.  

Граничні умови: 

на поверхнях гарячого тракту (перо турбінної частини лопатки, верхня 

поверхня хвостовика, нижня і до середини бокової поверхні бандажної полки) 

виконуються умови природної конвекції; 

на поверхнях холодного тракту (перо вентиляторної лопатки, верхня і до 

середини бокової поверхні бандажної полки) виконуються умови природної 

конвекції; 

на поверхнях хвостовика (без верхньої частини) виконується умова другого 

роду (Неймана) – відвід тепла[3]. 

Для ротора проведено порівняння результатів розрахунку розподілу 

температури Т*[К] за висотою лопатки, отриманих за допомогою чисельного 

моделювання і розрахованих за методикою, запропонованою в роботі [4]. 
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Рис. 4. Розподіл температури по довжині двоярусної лопатки в середньому перерізі 

 

Розбіжність в значеннях температури за висотою лопатки, отриманих за 

спрощеною методикою, що наведена у роботі [4], і за допомогою чисельного 

тривимірного моделювання, можна пояснити тим, що у розрахунках за спрощеною 

методикою не враховується опір потоку при турбулентному русі в'язкої рідини. 

Різниця між результатами розрахунків за допомогою двох різних підходів становить 

2…5%. 

Висновки  

Результати моделювання теплового стану двоярусної лопатки за допомогою 

тривимірного чисельного моделювання добре погоджується з розрахунками, 

заснованими на розв’язку двовимірних рівнянь Ейлера, усереднених в окружному 

напрямку. Останній метод, в свою чергу, не враховує в'язкості і не здатний 

врахувати безліч чинників, які вважаються вагомими для течії в міжлопаткових 

каналах. 

Проте метод, заснований на розв’язку двовимірних рівнянь Ейлера, 

усереднених в окружному напрямку, вже досить добре себе зарекомендував на 

протязі багатьох років при проєктуванні турбомашин. 

Отже, конструктор, при виборі геометрії проточної частини, в першому 

наближенні, може впевнено опиратися на результати як двовимірних, так і 

тривимірних чисельних розрахунків. 
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