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Представлено проведение комплекса расчетно-проектировочных работ по созданию вы-
сокоэффективных систем охлаждения для сопловых лопаток первых ступеней высоконагружен-
ных газовых турбин для современных и перспективных авиационных двигателей. Весь комплекс 
расчетных работ был идентифицирован на основании огромной базы экспериментальных дан-
ных, имеющейся в ОАО «Авиадвигатель». По результатам расчетов были получены тепловые 
модели и отработаны методики, позволяющие с высокой точностью моделировать тепловое со-
стояние сопловых лопаток и проводить проектирование и тонкую настройку эффективности сис-
тем охлаждения. На основании полученных проектировочных методик были созданы новые мо-
дифицированные системы охлаждения сопловых лопаток первой ступени с повышенной эффек-
тивностью и экономичностью для турбин высокого давления двигателей ПС-90А, ПС-90А2 и 
перспективного двигателя. 
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MODERN COOLING VANE’S SYSTEMS  

OF HIGH-LOADED GAS TURBINES 

This paper contains results of design and experimental works on creation of high-performance 
1st stage vane’s cooling systems for modern and perspective aero engines. All estimations were veri-
fied by huge experimental base of OJSC “Aviadvigatel”. Thermal models and new estimation methods, 
that allow modeling thermal conditions of vanes and design with fine tuning of cooling systems, were 
based on experimental results obtained earlier. New high-performance and highly-economical vanes for 
high pressure turbines of engines PS-90A, PS-90A2 and PAE were created. 
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Сопловые лопатки (СЛ) являются наиболее теплонагруженными 
деталями турбин газотурбинных двигателей (ГТД). С учетом окружной 
неравномерности локальная температура газа на выходе из камеры 

сгорания  может достигать значений порядка 2500 К [1]. При таких 

условиях для перспективных ГТД наибольшие проблемы связаны с на-
дежным охлаждением сопловых лопаток в области входной кромки – 
из-за высокой кривизны профиля, низкой скорости газового потока 
в этом месте и малого перепада давлений между охлаждающим возду-
хом и газом; спинки лопатки – из-за высоких скоростей газа, неопти-
мального параметра выдува в последнем ряду перфорации по спинке 
и необходимости расположения его до горла соплового аппарата. Все 
эти факторы приводят к тому, что для входной кромки наиболее важ-
ными способами охлаждения становятся струйный обдув и конвектив-
ный теплообмен в отверстиях перфорации, а для спинки – пленочное 
охлаждение и струйный обдув спинки изнутри в местах ниже послед-
него ряда перфорации по потоку [2]. 

В процессе работы и длительных горячих испытаний на перьях 
сопловых лопаток первой ступени ТВД двигателей ПС-90А, ПС-90А2 
и их модификаций были обнаружены повреждения: прогары, трещины 
и необратимые деформации на спинках и входных кромках лопаток 
[3, 4] (рис. 1). 

    

Рис. 1. Прогары сопловых лопаток после испытаний 

Был проведен комплекс теплогазодинамических расчетов сопло-
вых лопаток и их идентификация по результатам эксплуатации и испы-
таний [5]. На этапе первоначального проектирования были проведены 
газодинамические расчеты обтекания профилей лопаток в программах 
«3D-Эйлер». Это комплекс программ, предназначенный для численно-
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го решения задачи о пространственных течениях газа в проточных час-
тях многоступенчатых турбин. Численное решение задачи проводится 
с использованием монотонной высокочастотной неявной разностной 
схемы с высоким разрешением газодинамических разрывов1.  

Для определения граничных условий со стороны охлаждающего 
воздуха использовались результаты одномерных гидравлических рас-
четов в программе GIDR2, представляющие собой интегральное рас-
пределение основных параметров воздуха (температуры, расхода и 
давления) по системе охлаждения лопатки. Далее на основании газо-
динамических и гидравлических расчетов проведены трехмерные теп-
ловые расчеты в программе ANSYS с использованием граничных ус-
ловий третьего рода (температура и коэффициент теплоотдачи).  

Для задания граничных условий по газу использовались резуль-
таты расчета обтекания профиля лопатки в программах «3D-Эйлер» 
и «2D-Навье–Стокс» и критериальные уравнения [6]. Для определения 
эффективности пленочного охлаждения использовались зависимости 
Балдауфа–Шульца [7]. Для задания граничных условий со стороны ох-
лаждающего воздуха использовались описанные во множестве работ 
формулы для гладкого канала 

0,4 0,8Nu 0,023 Pr Re   

и штырьковой матрицы 

0,64Nu 0,152Re .  

Для зон струйного обдува использовались критерии Флоршитца 
и Чаппа [8], которые были опробованы и проверены расчетами и экс-
периментами в ОАО «Авиадвигатель».  

Параллельно с критериальными расчетами были проведены свя-
занные теплогазодинамические вязкие расчеты сопловых лопаток 
в составе турбины совместно с камерой сгорания в программе ANSYS 
CFX [9]. В расчете были полностью смоделированы системы охлажде-

                                                 
1 Крупа В.Г. Комплекс программ расчета течения газа в проточной части мно-

гоступенчатой осевой газовой турбины / ЦИАМ им. П.И. Баранова. – М., 2001. 
2 Горбатенко В.Я., Капинос В.М., Слитенко А.Ф. Отчет о научно-исследова-

тельской работе. Тепловые процессы в высокотемпературных аппаратах и конструк-
циях. Метод и программа расчета систем охлаждения газовых турбин / ХПИ им 
В.И. Ленина. – 1983. 
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ния сопловых и рабочих лопаток ТВД со всеми отверстиями перфора-
ции и дефлекторами, система подвода охлаждающего воздуха к лопат-
кам и камера сгорания (рис. 2). Общая размерность сетки составляет 
около 500 млн элементов, для дискретизации пристеночной области 
толщиной 0,1 мм использовалось 10 слоев призматических элементов. 
Модель турбулентности – модифицированная SST. 

 

Рис. 2. Расчетная схема ТВД 

Результаты расчетов и тепловые модели идентифицированы по ре-
зультатам металлографии лопаток ТВД в эксплуатации и испытаниях га-
зогенератора и полноразмерного двигателя ПС-90А2, где температура 
сопловых лопаток определялась термопарами, измерителями максималь-
ной температуры кристаллическими (ИМТК) и термокрасками3. 

Расчетное распределение температур, полученное как по крите-
риальным, так и по связанных расчетам, с высокой точностью описы-
вает распределение температур металла лопатки в эксплуатации [10] 
(рис. 3, 4). 

                                                 
3 Цаплина М.А. Двигатель ПС-90А2. Результаты термометрирования соплово-

го аппарата первой ступени турбины высокого давления термоиндикаторными крас-
ками на газогенераторе № 94-013(852) / ОАО «Авиадвигатель». – Пермь, 2009. 
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Рис. 3. Температура материала сопловой лопатки первой ступени двигателя ПС-90А 
для режима Redline (Тг = 2026 К, Тс.а = 1631 К, Тк = 871 К, GКВД = 77,654 кг/с) 

       

Рис. 4. Температура материала сопловой лопатки первой ступени двигателя ПС-90А2 
для режима Redline (Тг = 2317 К, Тс.а = 1814 К, Тк = 916 К, GКВД = 83,93 кг/с) 

В результате проведенного комплекса расчетно-эксперименталь-
ных работ удалось отработать эффективную методику проектирования 
сопловых лопаток, позволяющую проводить как быстрые прикидочные 
проектировочные расчеты с необходимой точностью, так и расчеты, 
обеспечивающие возможность тонкой настройки проектируемой кон-
струкции. 

Для решения проблем охлаждения, исключения вышеописанных 
повреждений в эксплуатации и увеличения ресурса лопаток на основа-
нии идентифицированных тепловых моделей имеющихся лопаток бы-
ла разработана и применена трехполостная схема конвективно-
пленочного охлаждения для лопаток двигателей ПС-90А и ПС-90А2 
(рис. 5, 6). 

Данная схема позволяет более эффективно распределять воздух 
внутри лопатки и предотвратить необратимую деформацию спинки за 
счет дополнительного ребра жесткости. Подвод охлаждающего возду-
ха в лопатку осуществляется сверху (через наружное кольцо) на двига-
теле ПС-90А. На двигателе ПС-90А2 подвод в переднюю полость осу-
ществляется сверху, а в среднюю и заднюю полости – снизу (через 
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внутреннее кольцо). Передняя полость сделана сужающейся от наруж-
ного кольца к внутреннему, чтобы обеспечить равномерное распреде-
ление давления воздуха по высоте лопатки. Кроме того, для обеспече-
ния гарантированного перепада на входной кромке, возможности регу-
лирования параметров выдува как на корыте, так и на спинке лопатки 
передняя полость лопатки дополнительно разделяется вертикальными 
ребрами еще на две подполости [11] (рис. 7). 

 

Рис. 5. Сравнение лопаток исходной (слева) и модифицированной (справа)  
конструкций двигателя ПС-90А 

 

Рис. 6. Сравнение лопаток исходной (слева) и модифицированной (справа)  
конструкций двигателя ПС-90А2 

Взаимная увязка эффективности пленочного и конвективного ох-
лаждения и перераспределение расхода воздуха по подполостям воз-
можны только за счет изменения отверстий в дефлекторе без передел-
ки лопатки в целом, что обеспечивает гибкость взаимной увязки кон-
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вективного и пленочного охлаждения при минимальных финансовых 
затратах [12]. 

 

Рис. 7. Передняя полость модифицированной сопловой лопатки:  
1 – тело лопатки; 2 – дефлектор; 3 – полость высокого давления;  

4 – полость низкого давления 

Применение трехполостной схемы позволило уменьшить расход 
охлаждающего воздуха в лопатку на 0,5 % от GКВД для двигателя ПС-
90А и на 1 % от GКВД для двигателя ПС-90А2 и снизить температуру 
перьев лопаток в среднем на 60–75 °С, а в месте повреждения на спин-
ке – на 80–90 °С, что подтверждается расчетами и испытаниями. В ре-
зультате эффективность охлаждения профильных частей модифициро-
ванных лопаток θ = 0,7…0,8, что превышает уровень большинства се-
рийных зарубежных разработок (рис. 8, 9). 

      

Рис. 8. Температура материала модифицированной сопловой лопатки  
первой ступени двигателя ПС-90А для режима Redline (Тг = 2026 К,  

Тс.а = 1631 К, Тк = 871 К, GКВД = 77,654 кг/с) 

 

°
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Рис. 9. Температура материала модифицированной сопловой лопатки  
первой ступени двигателя ПС-90А2 для режима Redline (Тг = 2317 К,  

Тс.а = 1814 К, Тк = 916 К, GКВД = 83,93 кг/с) 

На основе сопловых лопаток двигателей ПС-90А и ПС-90А2 бы-
ла разработана перспективная сопловая лопатка (рис. 10). Основными 
отличиями от предыдущих лопаток являются: 

– дополнительное разделение передней полости уже на три под-
полости (высокого, среднего и низкого давления), что обусловлено 
большей нагрузкой на ступень, большим углом поворота потока и бо-
лее резким изменением скорости потока по профилю лопатки; 

– использование овализированных отверстий, сдвинутых от 
спинки лопатки, для уменьшения концентрации напряжений (рис. 11). 

 

Рис. 10. Общий вид перспективной сопловой лопатки (слева) и стержня (справа).  
Стрелками обозначен подвод охлаждающего воздуха 

Таким образом, в процессе работы над трехполостной схемой ох-
лаждения были решены следующие задачи: 

– обеспечение необходимого расхода и перепада давления в по-
следнем ряду на спинке лопатки;  
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Рис. 11. Отверстия перепуска между средней  
и задней полостями 

– определение места максимума эффективности пленки, опреде-
ление соотношения расходов воздуха, идущего на пленку и на конвек-
тивное охлаждение спинки; 

– обеспечение гарантированного перепада на входной кромке на 
всех режимах работы двигателя; 

– определение соотношения перепадов давлений, реализуемых на 
дефлекторе и на стенке лопатки, для получения максимально эффек-
тивной схемы охлаждения входной кромки;  

– обеспечение допустимой температуры на корыте лопатки при 
минимизации расхода воздуха на охлаждение корыта (оптимизация 
конвективно-пленочного охлаждения корыта за счет выбора оптималь-
ных шагов отверстий в рядах перфорации); 

– обеспечение жесткости спинки лопатки за счет добавления до-
полнительной перемычки. 

В настоящее время лопатки с трехполостной схемой охлаждения 
проходят обкатку на наземных газотурбинных установках и на полно-
размерных авиационных двигателях в стендовых условиях. 
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