
Вестник Самарского государственного аэрокосмического университета № 1 (21) 2010 г.

28

На начальной стадии проектирования
газовой турбины возникает вопрос о выборе
основных параметров, одним из которых
является величина Y, характеризующая нагру-
женность турбины:
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∑= iu
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c
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где u
i
– окружная скорость на среднем диа-

метре i-той ступени; с
ад

– условная адиаба-
тическая скорость многоступенчатой турби-

ны.

Параметр Y является одним из основ-

ных газодинамических параметров вслед-

ствие существенного влияния на к.п.д. и мас-
су турбины. Поэтому представляет интерес
исследование зависимости ∆η

u

*

т
= f (Y) для

корректной оценки снижения к.п.д. турбины
от оптимальных значений и выбора рацио-

нальных параметров.

Ранее такие зависимости определяли
[1] для конкретной турбины с определённой
мощностью на валу, заданными расходом,

давлением и температурой входящего газа.
Поэтому эти зависимости ограничены и не-
достаточны для анализа турбин с различны-

ми исходными параметрами. Представляет-
ся необходимым получить универсальные
зависимости.

Для этого разработан метод расчета
к.п.д. многоступенчатой дозвуковой нео-

хлаждаемой турбины, использующий в ка-
честве исходных следующие безразмерные
параметры: число ступеней z; степень пони-

женияполного давленияπ
т
*;параметр нагру-

женности Y; приведенные скорости на входе
и выходе из турбины λ

0
и λ

т
; углы потока в

абсолютном движении на входе и выходе из
турбины α

0
и α

т
, доли адиабатного теплопе-

репада, срабатываемого в ступенях H
ад ст

;

степень реактивности ступеней ρ
ст
; отноше-

ние среднего диаметра к высоте лопаток сту-
пеней (D/h)

ст
; относительные величины ра-

диального зазора δ рзз ст
; коэффициент расхо-

да радиального зазора µ
рз
и показатель адиа-

баты k. Параметр относительного расхода
газа для j-го венца:
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обобщает параметры состояния газа для j-го
венца турбины.Математическая модель рас-
чёта потерь в решётках подробно описана в
[2]. Для определения мощностного коэффи-

циента полезного действия турбины по па-
раметрам торможения с учётом возврата теп-

ла использовалась формула, полученная [3]:
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На рис. 1 приведены расчётные зависи-

мости изменения мощностного к.п.д. турби-

ны по параметрам торможения ∆η
u

*

т
= (η

u

*

т
 –

–η
u

*

т opt
)·100 % , степени реактивности ρ

III
и

H адIII
от Y при различных π

т
*. Изменение Y

вызвано изменением среднего диаметра тур-

бины D
ср

, π
т
* – изменением высоты лопатки

последней ступени турбины h
т
и соответ-

ственно отношением D / h
т
, как показано на

рис. 1 б.

Диапазон полученных отношений
D / h

т
близок к статистическим данным по

трехступенчатым турбинам ТРДД. Парамет-

ры III ступени ( H адIII
, ρ

III
) выбирались опти-

мальными с целью получения максимально-

го η
u

*

т
при удовлетворении условий осевого

выхода потока из турбины и неотрицатель-
ности степени реактивности в корневом се-
чении.

Рис. 1. Влияние Y и π
т
* на ∆η

u

*

т
 (а), H адIII

 (в), ρ
III

 (г) при λ
0

= 0,3, α
0I

= 90°, λ
т

= 0,5, α
т

= 90°,

H адI
 = H адII

= (1 – H адIII
)/2, ρ

I
= ρ

II
= 0,4,δ рзIзI

= 1 %, µ
рзз

= 0,8
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В области малых значений Y степень
реактивности в III ступени увеличивается
при увеличении π

т
* и уменьшении парамет-

ра Y (рис. 1 г). Это связано с возрастанием
потребной степени реактивности на среднем
диаметре ступени с более длинными лопат-
ками для обеспечения заданной величины
реактивности в корневом сечении ρ

втIII
. Ус-

ловие осевого выхода обеспечивается наи-

большим значением величины H адIII
, при

которой степень реактивности на среднем
диаметре диктуется условием ρ

втIII
= 0. В об-

ласти больших значений Y степень реактив-

ности ρ
III
возрастает с увеличением Y, а H адIII

(рис. 1 в) выбиралось обеспечивающим мак-

симальный η
u

*

т
.

Повышение параметра Y приводит к
существенному росту к.п.д. турбины. Из
рис. 1 следует, что влияние Y на к.п.д. возра-
стает с увеличением π

т
*.Причиной этомуслу-

жит изменение потерь трения ζ
тр

. На рис. 2
представлено изменение ζ

тр
в сопловом ап-

парате (СА) II ступени, в других венцах тур-

бины характер зависимости ζ
тр

= f (Y, π
т
*) ана-

логичный, за исключением СА I ступени. С
ростом Y при высоких значениях π

т
* проис-

ходит быстрое возрастание конфузорности
межлопаточных каналов турбины

0

1

sin

sin
K = α

α
, что совместно с уменьшением

угла поворота потока в ступенях обуславли-

вает снижение потерь на трение. Для мало-

нагруженных турбин (при низких значениях
π
т
* и высоких Y) уменьшение угла поворота

в ступенях и возрастание конфузорности
межлопаточных каналов не приводят к
уменьшению ζ

тр
. С увеличением π

т
* скорос-

ти на выходе из венцов λ
1t
, λ

w2t
приближают-

ся к оптимальным значениям, что также спо-

собствует увеличению к.п.д.

Расчётные данные, приведённые на
рис. 1 а, позволяют судить об уменьшении
к.п.д. со снижением Y при условии λ

т
= 0,5 и

α
т

= 90°. Так, например, при π
т
* = 3 в диапа-

зоне 0,5 < Y < 0,55 понижение Y на 0,01 при-

водит к уменьшению к.п.д. турбины в сред-

нем на 0,02 %, а при π
т
* = 5 – на 0,07 %. В

зоне меньших значений Y это влияние более
существенное.Например, снижение Yна 0,01

в диапазоне 0,45 < Y < 0,5 приводит к умень-
шению к.п.д. при π

т
* = 3на 0,07 %, при π

т
* = 5

– в среднем на 0,17 %.

Влияние нагруженности Y на к.п.д. η
u

*

т

зависит и от выбора приведенной скорости
на выходе из турбины λ

т
. Обычно λ

т
нахо-

дится в пределах λ
т

= 0,35…0,6. Для опреде-
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т
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Рис. 3. Влияние Y и λ
т
на ∆η

u

*

т
при π

т
* = 2,5 (а); 3 (б); 4 (в); 5 (г); 6 (д) при λ
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ления совместного влияния Y, π
т
*, λ

т
на к.п.д.

турбины на рис. 3 приведены кривые
∆η

u

*

т
= f (Y, λ

т
) при π

т
* = 2,5; 3; 4; 5; 6, где

H адIII
и ρ

III
изменялись, как было описано ра-

нее. Изменение λ
т
достигалось за счёт изме-

нения высоты лопатки на выходе из после-
дней ступени, что при постоянных значени-

ях π
т
* и Y приводит к изменению угла рас-

крытия проточной части турбины.

При низких π
т
* (рис. 3 а) с увеличени-

ем выходной скорости λ
т
происходит значи-

тельное уменьшение η
u

*

т
, что связано с тем,

что получение повышенной выходной ско-

рости приводит к дополнительным потерям,

а изменение потерь трения ζ
тр

, обусловлен-

ных уменьшением угла поворота потока, не-
значительно. В высоконагруженных турби-

нах (в области высоких π
т
* и умеренных зна-

чениях Y) (рис. 3 г, д) при повышенных зна-
чениях выходной скорости λ

т
, (то есть с

уменьшением угла поворота потока в решёт-
ках) происходит существенное уменьшение
потерь на трение ζ

тр
, что компенсирует по-

вышение потерь, связанных с получением
большей выходной скорости.Описание этих
процессов с привлечением i-S диаграмм под-

робно приводится в [4], что подтверждает
корректность полученных расчетных дан-

ных. Исследование влияние Y и λ
т
было про-

ведено в [1] для высоконагруженной двух-

ступенчатой турбины ТРД.Показано, что для
исследованной турбины в области умерен-

ных Y к.п.д. η
u

*

т
не изменяется при измене-

нии λ
т
от 0,4 до 0,5. При этом напряжение в

корне лопатки уменьшается примерно на
20 %.

Из рис. 3 следует, что при уменьшении
выходной скорости влияние параметра Yуси-

ливается. Так, например, при π
т
* = 4и λ

т
= 0,5

в диапазоне 0,5 < Y < 0,55 снижение Y на 0,01

приводит к уменьшению к.п.д. турбины η
u

*

т

на 0,05 %, а при λ
т

= 0,4 на 0,06 %. В зоне
меньших значений Y в диапазоне
0,45 < Y < 0,5 снижение этого параметра на
ту же величину приводит к уменьшению
к.п.д. при λ

т
= 0,5 на 0,25 %, и λ

т
= 0,4 – в

среднем на 0,27 %.

Разработанный метод определения
к.п.д. турбины, использующий безразмерные
параметры, позволил провести расчётное
исследование совместного влияния Y, π

т
* и

λ
т
при условии осевого выхода потока из тур-

бины.Анализ полученных зависимостей по-

казал, что с увеличением π
т
* и уменьшением

λ
т
влияние Y на к. п. д. турбины возрастает.
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