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Для перспективных авиационных и энергетических высокотемпературных газотур-
бинных двигателей требуются высоконагруженные газовые турбины с оптимизаци-
ей всех геометрических параметров с целью повышения коэффициента полезного 
действия турбин и уменьшения их размеров и массы. Одним из таких параметров 
является открытый осевой зазор в проточной части турбины. Традиционно его вы-
бор связан с выравниванием параметров потока в зазоре между решетками, обу-
словленным существенной разницей давления в следе за выходными кромками и в 
основном потоке, и с вибропрочностью рабочих лопаток. В 1960–1970-х годах для 
улучшения эффективности перспективных двигателей В.В. Уваров рассматривал 
возможность сжигания топлива в осевых зазорах проточной части турбины двига-
телей с применением сложного термодинамического цикла. В настоящее время к 
этому вопросу вновь возродился интерес. Этот процесс требует установления связи 
между осевыми зазорами и зоной микрофакельного горения топлива. Исследовано 
влияние увеличенного открытого осевого зазора на эффективность обандаженной 
ступени турбины газотурбинного двигателя. Определены интегральные характери-
стики турбины при изменении частоты вращения ротора турбины при различных 
значениях открытого осевого зазора. Анализ результатов эксперимента показал су-
щественную зависимость эффективности ступени турбины от открытого осевого за-
зора при попадании границы активной струи под бандаж рабочего колеса и слабую 
зависимость при попадании границы струи непосредственно в открытый осевой  
зазор. 
Ключевые слова: ступень турбины, проточная часть турбины, закрытый осевой за-
зор, открытый осевой зазор, перекрыша, рабочие лопатки с бандажом 

Advanced aviation and power high-temperature gas turbine engines require high-load gas 
turbines, whose geometric parameters have to be optimized in order to improve the effi-
ciency of the turbines, and reduce their size and weight. One of these parameters is the open 
axial clearance in the turbine flow passage. Traditionally, the choice of the axial clearance is 
associated with the equalization of the flow parameters in the gap between the grids due to 
the significant difference in pressure in the wake behind the outlet edges and the main flow, 
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and the vibratory strength of the blades. To improve the efficiency of prospective engines in 
the 1960s and 1970s, V.V. Uvarov considered the possibility of burning fuel in the axial 
clearances of the flow passage of the turbine using a complex thermodynamic cycle. At pre-
sent, interest in this issue has revived. This process requires establishing a relationship be-
tween the axial clearances and the zone of microflame combustion of the fuel. The influence 
of the increased open axial clearance on the efficiency of the shrouded stage of the gas tur-
bine engine is studied. The turbine integral characteristics with variable rotational frequency 
of the turbine rotor and different values of the open axial clearance are determined. The 
analysis of the experiment results has shown that the efficiency of a turbine stage depends 
significantly on the open axial clearance when the boundary of the active jet falls under the 
impeller shroud, and shows a week dependence when the boundary of the jet falls directly 
into the open axial clearance. 
Keywords: turbine stage, turbine flow passage, closed axial clearance, open axial clearance, 
peritricha, rotor blades bandage 

Высоконагруженные газовые турбины авиаци-
онных и энергетических высокотемпературных 
газотурбинных двигателей нуждаются в опти-
мизации всех геометрических параметров в це-
лях повышения коэффициента полезного дей-
ствия и уменьшения размеров и массы. К числу 
оптимизируемых параметров относится и осе-
вой зазор (ОЗ) в проточной части турбины. 

Выбор значения ОЗ связан с обеспечением 
зоны выгорания топлива в микрофакельном 
горении в пределах возможной минимизации 
потерь энергии при увеличении ОЗ. С точки 
зрения аэродинамической эффективности для 
дозвуковых процессов течения газа оптималь-
ный зазор принят равным примерно 0,6 хорды 
сопловых лопаток (СЛ). 

Цель работы — исследование эффективно-
сти ступени турбины при увеличении в ней ОЗ 
для применения микрофакельного сжигания 
топлива в ОЗ. 

Традиционно выбор ОЗ связан с выравни-
ванием параметров потока в зазоре между ре-
шетками, обусловленным существенной разни-
цей давлений в следе за выходными кромками 
и в основном потоке, и с вибропрочностью ра-
бочих лопаток (РЛ) [1, 2]. Минимизация ОЗ 
повышает интегральное полное давление при 
входе потока в рабочую решетку, но снижает 
вибропрочность РЛ. Увеличение ОЗ приводит к 
выравниванию эпюры давлений и существен-
ному уменьшению колебаний статического 
давления и скорости потока при входе в РЛ. 
Поэтому компромисс между этими двумя про-
цессами традиционно служит основанием для 
выбора ОЗ. 

В работах [1, 2] показано, что увеличение ОЗ 
позволило значительно снизить колебания ста-
тического давления и скорость потока в про-

филе РЛ и повысить эффективность турбины 
на 0,9 %. На основе данных, приведенных в ра-
ботах [1, 2], и нашего опыта установлено, что 
ОЗ ac, необходимый для выравнивания эпюры 
давлений, зависит от уровня скорости потока 
из соплового аппарата (СА). 

Для повышения эффективности перспектив-
ных двигателей в 1960–1970-х годах В.В. Уваров 
рассматривал возможность сжигания топлива в 
проточной части турбины. В настоящее время к 
этому вопросу вновь возродился интерес, что 
отражено в публикациях [3, 4], где описано при-
менение сложного термодинамического цикла 
при сжигании топлива в ОЗ турбины. Этот про-
цесс нуждается в установлении связи между ОЗ 
и зоной микрофакельного горения топлива осо-
бенно при переменном режиме работы и раз-
личной подаче топлива с учетом современных 
требований к проектированию проточных ча-
стей охлаж даемых турбин авиационных и энер-
гетических газотурбинных двигателей [5–14]. 
Поэтому возникла необходимость исследовать 
влияние увеличенных ОЗ на эффективность 
турбин газотурбинных двигателей. 

Формирование зоны горения при микрофа-
кельном сжигании топлива перед РЛ турбины 
требует увеличения общего зазора между РЛ и 
СЛ. Если РЛ выполнены с бандажом и лаби-
ринтами для уплотнения радиального зазора, 
то общий зазор формируется из закрытого 
(ЗОЗ) и открытого ОЗ (ООЗ) с перекрышей 
между закрытой и открытой частями ОЗ. При-
чем влияние ЗОЗ достаточно изучено [1, 2], и 
его увеличение до 0,45 от хорды лопаток в тур-
бине практически не снижало ее коэффициент 
полезного действия (КПД). 

Рассмотрено влияние ООЗ на течение пото-
ка и потери энергии в ступени турбины га-
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зотурбинного двигателя, связанные с сущест-
венным изменением ООЗ. Исследования про-
ведены для ступени турбины, оснащенной бан-
дажом с лабиринтным уплотнением РЛ, при 
возрастании ООЗ. 

Для испытания турбины с бандажом на РЛ 
выбрана ступень, схема проточной части и ос-
новные размеры которой приведены на рис. 1. 
Применение бандажа с лабиринтами определи-
ло наличие достаточно развитого уступа за СА, 
равного 6,8 мм. Перекрыша Δ = 1,3 мм соответ-
ствует рекомендациям при достаточно хорошо 
уплотненном радиальном зазоре з = 1,0 мм. ОЗ 
в ступени турбины ac — расстояние от выход-
ных кромок СА до входных кромок РЛ. ЗОЗ — 
расстояние от выходных кромок СА до уступа, 
в эксперименте равный 10 мм. ООЗ в ступени 
турбины S — расстояние от границы уступа за 
СА до передней границы бандажа на РЛ. 

Исследования параметров потока проведены 
при входе в ступень турбины (см. рис. 1, сече-
ние 0–0), в ООЗ (сечение 1–1) и при выходе по-
тока из ступени турбины (сечение 2–2). 

Расчетная степень реактивности на среднем 
диаметре проточной части турбины ρ = 0,04, 
степень реактивности у корня — отрицательная. 
Средний диаметр проточной части d = 305 мм, 
длина СЛ l1 = 53 мм, хорда СА b1 = 43 мм, длина 
РЛ l2 = 55 мм, хорда РЛ b2 = 23 мм, отношение 
d/l2 = 5,54. Конструктивные углы: выхода из СА 
1 = 18°, входа в РЛ 1 = 38°, выхода из РЛ 2 = 
= 34°. 

РЛ от корневого сечения до среднего диа-
метра были не закручены, а от среднего сечения 
до периферии спрофилированы по закону 

1 const.   CЛ имели по радиусу постоянный 

профиль № 9. РЛ у корня и на среднем радиусе 
изготовили из профиля № 70, а у периферии — 
из профиля № 51 [15]. Бандаж, представляю-
щий собой стальное кольцо с двумя гребешка-
ми лабиринтного уплотнения, напрессовали на 
РЛ в горячем состоянии, а его наружный диа-
метр обработали в сборе с ротором. 

Выбор активной ступени со степенью реак-
тивности ρ = 0,04 обусловлен следующими со-
ображениями. Исходя из задач исследования, в 
перспективе уменьшенная степень реактивно-
сти позволит реализовать увеличенную работу 
в турбине с возросшим подводом теплоты при 
сжигании топлива в ОЗ. Опыты проведены при 
переменном значении ООЗ, что в условиях су-
ществующего экспериментального стенда до-
стигалось отодвиганием СА от рабочего колеса 
(РК). 

Увеличение осевого зазора приводит к воз-
растанию степени реактивности у периферии 
и ее уменьшению у корня вплоть до отрица-
тельных значений, а также к возможному воз-
никновению прикорневого отрыва потока в 
РК. При этом к потерям, обусловленным уве-
личением ООЗ S, будут добавляться потери от 
отрыва, что не позволяет выявить потери от 
утечек в радиальном зазоре в чистом виде [10, 
11]. У ступени, использованной в опытах, сте-
пень реактивности у корня ступени ρк, будучи 
всегда отрицательной, при режимах, соответ-
ствующих оптимальному значению параметра 
нагруженности турбины (u/cад)опт (где и — 
окружная скорость РК; cад — адиабатическая 
скорость истечения потока из СА), для всех 
значений зазоров оставалась постоянной и 
прикорневые сечения работали в практически 
одинаковых условиях. 

Картины течения потока у периферии для 
активных и реактивных ступеней являются 
сходными, поэтому результаты, полученные 
для активных лопаток, можно использовать 
при проектировании реактивных ступеней.  

Испытания обандаженной ступени турбины 
проведены при радиальном зазоре r = 1 мм 
(относительное значение этого параметра 

0,018).r   При этом определены интеграль-
ные характеристики турбины при изменении 
частоты вращения ротора турбины для различ-
ных значений ООЗ: S = 2, 3, 5, 8, 13 и 18 мм. 

В расчетном режиме степень понижения 
давления  = 1,59; расход воздуха G = 4,9 кг/с, 
приведенная скорость потока на выходе из СА 
1 = 0,77; число Рейнольдса по скорости потока 

 
Рис. 1. Схема проточной части экспериментальной 

обандаженной турбины 
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Re1 = 7,8105; параметр нагруженности турбины 
u/cад = 0,20...0,55. 

На рис. 2 приведена зависимость мощност-
ного КПД т турбины от параметра нагружен-
ности турбины u/cад при радиальном зазоре 
r =1 мм и ООЗ S = 2; 3; 5; 8; 13 и 18 мм (соот-
ветственно отношение ООЗ к хорде b1 лопаток 
СА S/b1 = 0,0465; 0,070; 0,116; 0,186; 0,302; 0,419). 
Относительные величины ОЗ ac/b1 при ac = 14; 
15; 17; 20; 25 и 30 мм соответственно равны 0,33; 
0,35; 0,40; 0,47; 0,58 и 0,70. 

КПД достигает максимального значения 
т max практически при всех значениях S для 
u/cад ≈ 0,48. При S = 2 мм т = 0,805 и, согласно 
результатам траверсирования потока, КПД по 
заторможенным параметрам т

  = 0,872. Из 
рис. 2 следует, что наиболее существенно т 
уменьшается от 0,805 до 0,760 при увеличении 
ООЗ с 2 до 8 мм, а далее КПД турбины остается 
практически неизменным для всех исследован-
ных значений параметра нагруженности турби-
ны u/cад. 

Зависимость максимального КПД турби-
ны т max при r = 1 мм от относительного ООЗ 

2/S S l  приведена на рис. 3. 
В диапазоне изменения S  = 0,036…0,33 экс-

периментальная зависимость т max ( ),f S   
приведенная на рис. 3, хорошо аппроксимиру-
ется выражением 
 т max = 0,7336 + 0,002604/ S . 

С увеличением S  от 0,036 (S = 2 мм) КПД 
турбины уменьшается сначала интенсивно,  

затем слабее, причем изменение характера 
снижения КПД происходит в диапазоне S  = 
= 0,055...0,090 (S = 3...5 мм). При 0,055S   тече-
ние потока в периферийной зоне происходит с 
возрастанием потери кинетической энергии, а 
при 0,090S   поток попадает непосредственно 
в ООЗ и далее в надбандажное пространство, 
сохраняя определенный запас кинетической 
энергии. 

Из рис. 3 следует, что при радиальном зазоре 
r = 1 мм и 0,055S   рост S  на 1 % влечет за 
собой падение т на 1,1 %. При 0,090S   уве-
личение ООЗ приводит к относительно малому 
уменьшению КПД, что свидетельствует о за-
вершении процесса выравнивания кромочных 
следов при стабилизации режима течения и 
утечки в радиальный зазор. Характер зависимо-
сти КПД ступени от ООЗ на участке стабилиза-
ции режима течения и утечки в зазор (при 

0,090)S   позволяет предположить, что в этой 
области снижение КПД в основном связано с 
концевыми потерями вследствие трения на 
ограничивающих проточную часть цилиндри-
ческих поверхностях. 

Зависимость степени реактивности у пери-
ферии ρп от относительного ООЗ S  при ради-
альном зазоре r = 1 мм показана на рис. 4. 

При увеличении ООЗ степень реактивности 
у периферии повышается с ρп = 0,16 (S = 2 мм 
(S  = 0,036)) до ρп = 0,21 (S  = 0,33 (S = 18 мм)). 
При определении степени реактивности стати-
ческое давление в межвенцовом зазоре (S = 
= 2 мм) измеряли в точках периферии, затем 
СА отодвигали от РК, увеличивая ООЗ. 

Степень реактивности у корня ступени ρк 
при увеличении S в диапазоне 2…8 мм остава-
лась практически постоянной и составляла ρк = 
= –0,180...–0,185, и лишь при S > 8 мм происхо-
дило некоторое снижение ρк с ростом S до ρк = 
= –0,200...–0,205 (S = 15...18 мм). 

 
Рис. 2. Зависимость КПД обандаженной турбины т  

от параметра нагруженности турбины u/cад  
при радиальном зазоре r = 1 мм  
и ООЗ S = 2 (1), 5 (2) и 8 мм (3): 

точки — экспериментальные данные;  
кривые — их аппроксимация 

 
Рис. 3. Зависимость максимального КПД  

обандаженной турбины т max от относительного  
ООЗ S  при радиальном зазоре r = 1 мм: 

точки — экспериментальные данные;  
кривая — их аппроксимация 
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Изучение структуры потока за СА и РК про-
ведено при радиальном зазоре r = 1 мм и ООЗ 
S = 10 мм. Результаты траверсирования потока 
приведены на рис. 5. 

Осредненный по высоте проточной части 
коэффициент скорости СА по данным травер-
сирования φ = 0,971. Осредненный угол 1 = 
= 18°. У корня РЛ наблюдается явно выражен-
ная зона уменьшения приведенной скорости 2 
при выходе потока из турбины, которая рас-
пространяется на расстояние около 15 мм от 
корня РЛ. Из рис. 5, в и г следует, что максимум 
расхода в РК смещается к периферии ступени, 
существенной становится радиальная состав-
ляющая скорости потока, которая индуцирует-
ся развитым отрывом у корня РК, а также по-

вышенной утечкой в радиальный зазор вслед-
ствие большого значения S. 

Для исследования закономерностей течения 
потока в ООЗ у периферии РК проведены заме-
ры давления по меридиональному обводу кор-
пуса у периферии ступени за уступом и давления 
на торце наружной обечайки СА за уступом 
(донного давления рд) при режимах, соответ-
ствующих максимальному КПД, радиальном 
зазоре r = 1 мм и различных значениях S. 

На рис. 6 приведена схема расположения 
отбора давлений р11–p19, рд и p1п, а на рис. 7 — 
распределение осредненного по шагу СА отно-
сительного давления на корпусе за уступом 

1п/iip p p  1п(p  — статическое давление за 
сопловыми лопатками на периферии) при ра-
диальном зазоре r = 1. Расстояние между дву-
мя соседними поясами замеров составляет 
2 мм. Ось дренажного отверстия для замера 
давления p13 лежит в плоскости переднего 
торца бандажа. 

Анализ экспериментальных данных показал, 
что максимум давления на меридиональном 
обводе проточной части за уступом при всех 
значениях ООЗ S расположен практически в 
плоскости переднего торца бандажа. Это свиде-
тельствует о том, что при малом зазоре S поток, 
попадая в ООЗ, отбрасывается к периферии 
вследствие насосного эффекта от вращения РК, 
а затем, поворачиваясь, течет в надбандажное 

 

Рис. 4. Зависимость степени реактивности  
у периферии ρп от относительного ООЗ S   

при радиальном зазоре r = 1 мм: 
точки — экспериментальные данные;  

кривая — их аппроксимация 

 

 
Рис. 5. Характер изменения коэффициента потерь энергии СА (а), осредненного по шагу  

угла выхода из СА 1 (б), приведенной скорости потока на выходе из СА 1 (в)  
и приведенной скорости 2 (г) по длине СЛ l1 при радиальном зазоре r = 1 мм и ООЗ S = 10 мм: 

точки — экспериментальные данные; кривые — их аппроксимация 
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пространство. При большом зазоре S максимум 
давления помимо насосного эффекта РК обу-
словлен присоединением потока к корпусу. 

За уступом в ООЗ развивается турбулент-
ное закрученное струйное течение с образова-
нием рециркуляционной зоны, которая отде-
лена от основного потока разделительной ли-
нией тока. Положение точки присоединения 
турбулентной струи к корпусу определяется из 
условия равенства давления торможения и 
статического давления на разделительной ли-
нии тока непосредственно перед точкой при-
соединения. 

Таким образом, зона присоединения должна 
характеризоваться резким ростом давления на 
стенке корпуса, следовательно, при r = 1 мм 
она расположена между поясами замеров 13 и 
15 (см. рис. 6), расстояние между которыми 
равно 4 мм. Повышение давления р14 при уве-
личении ООЗ S свидетельствует о смещении 
точки присоединения от плоскости переднего 
торца бандажа в направлении уступа. Зависи-
мость относительного давления 13p  от ООЗ S 
приведена на рис. 8. 

При хорошем уплотнении радиального за-
зора (r = 1 мм) кривая 13p  не имеет максимума, 
так как расход утечки мал и насосный эффект 
от вращения РК превышает прирост кинетиче-
ской энергии потока при увеличении S (при 
S > 9 мм (S  > 0,16)). 

Результаты измерения донного давления за 
уступом при оп(u/cад)опт приведены на рис. 9  
в виде зависимости коэффициента донного 
давления 2

д 1п д 1п 1п2( )/( )Q p cp    от отношения 
ООЗ к перекрыше ,/S S   где 1пc  — абсолют-
ная скорость потока при выходе из СА на пе-
риферии. 

Изменение коэффициента донного давления 
аппроксимируется зависимостью 

 д
0,618    0,015.

4,11
Q

S
 


 

Исследование обандаженной турбины, про-
веденное в широком диапазоне изменения 
ООЗ, подтвердило существование двух режи-
мов течения. При этом, как следует из данных 
эксперимента, с увеличением ООЗ S наиболее 
сильное уменьшение КПД происходит при ма-
лых значениях ООЗ, когда граница потока по-
падает под бандаж (первый режим). При попа-
дании границы потока непосредственно в ООЗ 
(второй режим) КПД с ростом S КПД снижает-
ся незначительно. Этот результат показывает, 
что при больших S утечка обусловлена посто-
янством радиального зазора над бандажом и 
разностью давлений 1пp  и 2п ,p  которая мало 
меняется при возрастании S. Здесь 1пp  — пол-
ное давление в сечении перед лабиринтным 
уплотнением на бандаже, 2пp  — статическое 
давление в сечении за лабиринтным уплотне-
нием на бандаже. 

 
Рис. 6. Схема расположения дренажных отверстий 

 для отбора давлений p11–p19, pд и p1п  

 

 
Рис. 7. Распределение давления ip  по меридиональному обводу корпуса  

при r = 1 мм и S = 2 (1), 4 (2), 6 (3), 8 (4) и 10 мм (5): 
точки — экспериментальные данные; кривые — их аппроксимация 



70 ИЗВЕСТИЯ ВЫСШИХ УЧЕБНЫХ ЗАВЕДЕНИЙ. МАШИНОСТРОЕНИЕ  #9 [702] 2018 

Анализ данных позволяет предположить, 
что при хорошем уплотнении радиального за-
зора разница между предполагаемым КПД при 
S = 0 и КПД при утечке по второму режиму 
должна сокращаться. Отсюда следует, что в 
случае отсутствия специального уплотнения ОЗ 
стабильные значения КПД турбины при увели-
чении ООЗ (вызванного причинами конструк-
тивно-технологического характера или услови-
ями эксплуатации (осевые сдвиги ротора и 
корпуса, неравномерное термическое расшире-
ние и т. п.)) можно обеспечить при втором ре-
жиме утечки и хорошем уплотнении радиаль-
ного зазора. То же самое относится и к измене-
нию периферийной степени реактивности, так 
как ее значение зависит от утечки. 

Полученное в опытах распределение давле-
ния по меридиональному обводу корпуса при 
различных значениях ООЗ свидетельствует о 
том, что длина отрывной зоны и положение 

границы струи в ООЗ существенно зависят от 
размера зазора S. 

Изменение донного давления за уступом, 
приведенное на рис. 9 в виде зависимости ко-
эффициента Qд от отношения S/ показывает, 
что наименьшее давление за уступом возникает 
при малых S, когда утечка в радиальном зазоре 
и концевые потери трения на ограничивающих 
цилиндрических поверхностях минимальны, 
наименьшая длина отрывной зоны потока 
наблюдается за уступом. С увеличением S утеч-
ка и длина отрывной зоны возрастают, давле-
ние повышается. 

Выводы 
1. Формирование зоны горения при микро-

факельном сжигании топлива перед РЛ турби-
ны требует увеличения общего зазора между 
СЛ и РЛ. Если РЛ выполнены с бандажом и ла-
биринтами для уплотнения радиального зазора, 
то общий зазор формируется из ЗОЗ и ООЗ с 
перекрышей между закрытой и открытой ча-
стями ОЗ. Причем влияние ЗОЗ достаточно 
изучено. 

2. Исследование влияния ООЗ на течение га-
за в турбине, имеющей бандажированные РЛ и 
уступ на периферии проточной части, показало, 
что КПД турбины при оптимальном параметре 
ее нагруженности (u/cад)опт снижается с 0,805 до 
0,760, т. е. на 6 %, при начальном увеличении 
ООЗ от 2 до 5 мм. При дальнейшем возраста-
нии ООЗ КПД турбины остается практически 
неизменным для всех исследованных значений 
параметра u/cад = 0,2…0,6. 

3. Изучение течения в зоне ООЗ (S = 2... 
18 мм) обандаженной турбинной ступени пока-
зало существенную зависимость эффективно-
сти ступени от ООЗ S при попадании границы 
активной струи под бандаж РК и слабую зави-
симость при попадании границы струи непо-
средственно в ООЗ. 

4. Полученное в опытах распределение дав-
ления по меридиональному обводу корпуса 
при различных значениях ООЗ позволило 
установить, что длина отрывной зоны и поло-
жение границы струи в ООЗ существенно за-
висят от зазора S. Изменение относительного 
давления за уступом ip  от 0,990 до 1,025 при 
возрастании зазора S свидетельствует о сме-
щении точки присоединения потока от плос-
кости переднего торца бандажа в направлении 
уступа. 

 
Рис. 8. Зависимость относительного давления 13p   

от ООЗ S: 
точки — экспериментальные данные;  

кривая — их аппроксимация 

 
Рис. 9. Зависимость коэффициента донного  

давления Qд от отношения S/ при радиальном  
зазоре r = 1 мм: 

точки — экспериментальные данные;  
кривая — их аппроксимация 
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5. Степень реактивности в периферийной 
зоне ρп возрастает с 0,16 до 0,21 при увеличении 
ООЗ с 2 до 8 мм (S  = 0,036…0,33). Именно в 

этом диапазоне ООЗ наиболее интенсивно 
уменьшается КПД ступени турбины (с 0,82 до 
0,76). 
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