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ВСТУП 

Програмний комплекс ANSYS є лідером серед CAE-програм, що 
базуються на скінченно-елементному аналізі з великим досвідом 
розв’язання складних прикладних задач числовими методами. Перша 
версія ANSYS, що з’явилася близько півстоліття тому, була здатна 
реалізувати лише аналіз напружено-деформованого й теплового станів 
конструкції у стаціонарній постановці. Але з моменту виходу цей продукт 
постійно розвивався і набував все нових можливостей інженерного 
аналізу, а основним напрямом розробок стала реалізація 
багатодисциплінарних розрахунків, завдяки чому сучасний програмний 
комплекс ANSYS перекриває такі види інженерного аналізу, як механіка 
деформованого твердого тіла, тепловий аналіз, гідрогазодинаміка та 
аналіз процесів горіння, вибуху, тепломасообміну, фазових переходів, 
електродинаміки. 

Постійне вдосконалення не тільки розрахункового модуля, але й 
графічного ядра привело до того, що фірма ANSYS, Inc., уже з 10-ї версії 
свого продукту запропонувала нову платформу Workbench, у якій 
реалізувала сучасний графічний інтерфейс. Ця платформа насамперед 
спрямована на ефективне керування окремими модулями й продуктами 
ANSYS при вирішенні складних мультидисциплінарних завдань. 

Моделювання геометрії забезпечено вбудованим модулем Design 
Modeler, який реалізовано на базі ядра Parasolid. Останнім часом ці 
можливості ще розширили додатковим модулем SpaceClaim Direct Modeler 
(SCDM). SCDM – це багатофункціональний додаток для тривимірного 
моделювання, що надає ефективні рішення для будь-яких завдань 
проєктування. SpaceClaim, що ґрунтується на технології прямого 
моделювання, усуває проблеми, пов'язані з підготовкою геометрії в 
сторонніх САПР, полегшуючи редагування, спрощення й відновлення 
імпортованих моделей. 

Для математичного опису й моделювання різних фізичних процесів 
програма ANSYS, як і інші CAE-продукти, використовує метод скінченних 
елементів. Цей метод поєднує в собі універсальність алгоритмів 
розв'язання різних крайових задач з ефективністю комп'ютерної реалізації 
обчислень. 

Для роботи з програмними продуктами ANSYS користувачеві 
необхідно володіти базовими знаннями про ідею та реалізацію методу 
скінченних елементів.  
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1 ЗАГАЛЬНІ ВІДОМОСТІ ПРО АНАЛІЗ ТЕРМОНАПРУЖЕНОГО СТАНУ 

Коректне визначення температурного стану деталей турбіни є одним з 
найбільш важливих завдань на етапі проєктування. 

Температурний стан деталі турбіни визначається в основному 
конвективним теплообміном із зовнішнім середовищем і контактним 
теплообміном зі сполученими деталями. Променистим теплообміном в 
практичних розрахунках можна знехтувати через його незначність. 
Виняток становить лопатка соплового апарата першого ступеня, де 
відносна величина тепла, що додається внаслідок випромінювання, може 
бути дуже значною. 

Основним способом визначення теплового стану деталей турбіни є 
числовий (наближений) розрахунок, в основу якого покладено метод 
скінченних елементів (МСЕ). Розрахунок може бути проведений як у 
двовимірній (поперечний переріз лопатки або вісесиметричний переріз 
ротора/статора), так і в просторовій постановках. 

Визначення стаціонарної температури тіла зводиться до розв'язання 
рівняння теплопровідності (рівняння Фур’є) 

 q λ Tgrad , (1.1) 

де  q – тепловий потік;  
 – теплопровідність матеріалу;  
Т – температура.  
 
Для такого класу задач застосовуються граничні умови 3-го роду – 

задання на поверхні теплообміну коефіцієнта тепловіддачі та температури 
середовища. Інтенсивність конвективного теплообміну в інженерній практиці 
оцінюється величиною коефіцієнта тепловіддачі α : 

  w fα q T T  , (1.2) 

де  T – температура стінки; 
qw – питомий тепловий потік у певній точці поверхні теплообміну. 
 
Величина Тf має бути задана за визначенням і звичайно являє собою 

температуру середовища, що омиває поверхню теплообміну. 
Основною проблемою при визначенні поля температур у деталях 

турбін є задавання коректних граничних умов. Коефіцієнти тепловіддачі 
визначаються або за емпіричними залежностями, або за результатами 
розрахунку параметрів течії методами обчислювальної газодинаміки. 

Щоб задати граничні умови в місцях контакту сполучених деталей 
застосовують коефіцієнт контактного теплообміну cont: 
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  cont cont b bα q T T1 2  , (1.3) 

де  Тb1 і Tb2 – температури деталей, що контактують у певній точці 
поверхні теплообміну; 

qcont – питомий тепловий потік. 
 

Під час проєктування комбінують розрахунки в 2D- і 3D-постановках. 
При розрахунках роторів і корпусів турбіни, що складаються 

переважно з тіл обертання, використовують вісесиметричні (2D) 
розрахункові моделі, що дає змогу з деякими припущеннями отримати 
уявлення про тепловий стан вузла в цілому. 

Для визначення циклічного ресурсу й радіальних зазорів проводять 
розрахунки теплового стану в нестаціонарній постановці. Вісесиметричні 
моделі застосовують для розрахунків нестаціонарного теплового стану 
ротора турбіни, щоб визначити напружений стан деталей в узагальненому 
польотному циклі (УПЦ) двигуна й вибрати зони для проведення аналізу 
вже в просторовій постановці. 

За результатами розрахунку теплового стану в УПЦ ротора і корпусу 
визначають їх радіальні переміщення, необхідні для розрахунку 
радіальних зазорів у турбіні (одного з основних факторів, що впливають на 
її ККД). 

Поєднання нестаціонарного вісесиметричного розрахунку ротора в 
цілому і тривимірного аналізу його найбільш критичних зон (деталі з 
отворами підведення повітря, замкові частини дисків і т. ін.) дає змогу 
оптимізувати деталі так, щоб отримати циклічний ресурс усіх частин 
турбіни не нижче, ніж у найбільш навантаженому місці ротора (зазвичай 
маточина диска), і забезпечити приблизно рівні запаси за статичною 
міцністю по кожній деталі. 

Використання комбінованих (2D/3D) розрахунків сприяє значному 
зменшенню трудомісткості й часу проєктування турбіни.  

2 ПІДГОТОВКА ГЕОМЕТРИЧНОЇ МОДЕЛІ ДИСКА ТВТ 

Ротор турбіни має складну конструкцію, яка може містити фланцево-
болтові, штифтові, шліцьові з'єднання деталей, а також канали або отвори 
для забезпечення потреб системи охолодження. 

2.1 Спрощення геометрії деталей 

Для спрощення розрахунків роблять припущення про те, що картина 
розподілу температур і напружень у тілах обертання є симетричною 
відносно осі обертання. Це дає змогу використовувати більш просту 
двовимірну вісесиметричну модель ротора. Однак такий підхід у сукупності 
з розрахунковим методом – методом скінченних елементів – виключає 
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і прилеглими деталями, наприклад, покривним диском. Таким чином, для 
більш повної відповідності розрахункової моделі реальному об'єкту (диску) 
розрізну частину потрібно зберегти, але надати їй особливих 
властивостей, про що буде сказано нижче. 

2.3 Умови осьової симетрії в пласких моделях тіл обертання 

Використання пласкої моделі для тіл обертання потребує дотримання 
ще однієї умови. 

Віссю симетрії для вісесиметричних елементів у програмному 
комплексі Ansys є вісь OY. Отже, значення абсцис точок моделі 
відповідають радіальним розмірам, тобто вони не мають набувати 
від’ємних значень. Виходячи з вищесказаного, двовимірна вісесиметрична 
модель тіл обертання являє собою пласку поверхню, обмежену контуром 
деталі і розташовану в площині XOY в I або (та) IV квадранті. Вісь симетрії 
моделі повинна проходити через початок координат і збігатися з віссю OY 
системи. 

2.4 Одиниці вимірювання 

Програмний комплекс Ansys автоматично не встановлює систему 
одиниць для аналізу, що проводиться. Це дає можливість використовувати 
будь-яку систему одиниць за умови, що вона буде єдиною для всієї 
інформації, яку вводитимуть. Іншими словами, системи одиниць – 
геометричні розміри розрахункової моделі, фізичні властивості матеріалів, 
початкові й граничні умови, що прикладаються, – не повинні бути 
суперечливими.   

3 ЗАДАВАННЯ ВЛАСТИВОСТЕЙ МАТЕРІАЛІВ ДЕТАЛЕЙ 

3.1 Рекомендації щодо вибору матеріалів основних деталей 
турбіни 

До складу конструкції газової турбіни входять чотири основні групи 
деталей, що визначають надійність роботи двигуна: 

̶ диски, кільця та інші обертові роторні деталі; 
̶ лопатки; 
̶ вали; 
̶ корпусні деталі. 
Нижче розглянуто матеріали, що застосовуються для кожної групи. 

3.2 Диски й роторні деталі турбіни 

Матеріал, який вибирають для диска, має відповідати таким вимогам: 
̶ висока статична й динамічна міцність при температурах до 750 °С; 
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̶ оптимальні характеристики з малоциклової втоми; 
̶ тріщиностійкість (стійкість до розвитку тріщин, які виникли у 
матеріалі); 

̶ достатній обсяг бази даних щодо конструкційної міцності; 
̶ низька чутливість до дефектів; 
̶ досвід застосування в експлуатації; 
̶ досвід виготовлення у виробництві; 
̶ гарантія відсутності металургійних дефектів у заготовках; 
̶ можливість контролю внутрішніх і зовнішніх дефектів; 
̶ прийнятна вартість. 
Нині, з огляду на тенденцію до збільшення циклічного ресурсу, 

основними критеріями вибору матеріалу дисків поряд з міцністю є 
малоциклова втома й опір розвитку тріщин. 

У 1960-х роках широкого застосування для дисків турбін набули 
сплави на нікелевій основі ЭИ437БУ-ВД (покращений, вакуумно-дугової 
виплавки) і ЭИ698ВД. Ці диски виготовлялися традиційним методом 
деформації зі злитків. У зарубіжних країнах зараз найбільшого поширення 
набув сплав IN718. Максимальна температура застосування для цих 
сплавів становить 600...650 °С. 

Наступне покоління – розроблені ВІАМ дискові сплави ЭП742ИД, 
ЭК79У, ЭК79ИД, ЭК151ИД, ЭП962. Це високоміцні нікелеві сплави, які 
одержують зі злитків із застосуванням ізотермічного штампування. Однак 
при виробництві заготовок складної форми з цих сплавів виникають 
технологічні проблеми – їх важко деформувати. 

Для вирішення цієї проблеми розроблено унікальну технологію 
отримання заготовок для дисків методом металургії гранул (порошкової 
металургії). 

До гранульних сплавів належать ЭП741НП, ЭП962П. 
У зарубіжних країнах застосовуються гранульні сплави IN 100, 

RENE95, MERL76, які можна віднести до сплавів 1-го покоління, і сплав 
R88DT, який можна віднести до сплавів 2-го покоління. 

Матеріал для валів повинен мати високі міцнісні характеристики, 
добре оброблятися і мати задовільну корозійну стійкість. Основне 
призначення вала турбіни – передавання значного за величиною крутного 
моменту від турбіни до компресора. Вали турбіни працюють у повітряно-
масляному середовищі (у зоні масляних порожнин опор) з температурою 
до 450 °С. Для виготовлення турбінних валів застосовуються сплави 
40ХНМА, ЭИ961Ш, ЭП517. 

3.2.1 Соплові й робочі лопатки 

Матеріал лопаток газових турбін повинен мати високі жароміцність і 
жаростійкість, а також малу чутливість до концентрації напружень, 
протистояти термічній втомі, задовільно оброблятися, мати прийнятну 
вартість. 
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Для лиття соплових і робочих лопаток з 1960-х років на території 
колишнього СРСР застосовуються нікелеві сплави ЖС-6К, ЖС-6Ф,  
ЖС-6УВИ. Ці сплави рекомендується застосовувати до температури 
1050…1100 К. 

Величезний прогрес у параметрах турбіни й довговічності соплових і 
робочих лопаток досягнуто з упровадженням у практику сплавів зі 
спрямованою кристалізацією й монокристалічних сплавів. Основна ідея 
сплаву зі спрямованою кристалізацією полягає в ліквідації меж між 
зернами, перпендикулярних до напрямку відцентрових сил, тобто 
виключення можливостей для повзучості і руйнування на межах зерен. 
Монокристалічна деталь взагалі не має меж зерен, тому вона має 
оптимальні характеристики міцності. 

Як випливає з рисунка 3.1, лопатки, отримані методом спрямованої 
кристалізації, мають збільшену в 2,5 раза міцність, збільшену в 6 разів 
стійкість до термовтоми і збільшену в 2 рази стійкість до окиснення і 
корозії. Для монокристалічної лопатки міцність і стійкість до термовтоми 
поліпшуються відповідно в 9 разів, а стійкість до окиснення і корозії – в 3,5 
раза. 

 
Рисунок 3.1 – Порівняльне оцінювання механічних характеристик сплавів  

зі спрямованою кристалізацією і монокристалічних сплавів 

Нині для робочих лопаток застосовуються монокристалічні сплави 
ЖС32 та ЖС36ВИ, розроблені у ВІАМ. 

Фірми Pratt&Whitney і General Electric розробили вже чотири покоління 
монокристалічних сплавів: PWA1480 – 1-ше покоління; PWA1484, 
Rene N5 – 2-ге; PWA1487, Rene N6 – 3-тє; EPM-102/MX-4/PWA1497 – 4-те. 
Сплави 2-го покоління можуть застосовуватися при максимальній 
температурі до 1095 °С, 3-го покоління – до 1125 °С. 
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Для двигунів наземного застосування, у яких як паливо 
використовується природний або попутний газ, одним із основних критеріїв 
вибору матеріалу для лопаток турбіни є характеристики щодо опору 
сольовій корозії. Такі властивості матеріалу забезпечує збільшений уміст 
хрому. 

У турбінах наземних «авіапохідних» двигунів застосовуються 
корозійностійкі сплави ЧС70ВИ, ЧС-80, ЦНК-7НК. У ВІАМ розроблено 
перспективні корозійностійкі сплави нового покоління ЖСКС-1 і ЖСКС-2. 
За жароміцністю ЖСКС-1 перевершує наявні сплави ЦНК-7НК, ЧС-80 і 
зарубіжні аналоги GTD-111, IN738LC, не поступаючись їм за опором 
гарячої корозії. Безвуглецевий сплав ЖСКС-2, легований 2 % танталу і 1 % 
ренію й призначений для лиття монокристалічних лопаток, за 
жароміцністю не поступається авіаційним сплавам спрямованої 
кристалізації ЖСЗ0-НК і  
ЖС26-ВНК, значно перевершуючи їх за опором сольовій корозії. 

3.2.2 Корпуси турбін 

Під час роботи двигуна корпус зазнає великих напружень унаслідок 
значних градієнтів температур газу в проточній частині (колова 
нерівномірність температур за камерою згоряння) і різниці температур у 
проточній частині й повітряному середовищі над корпусом. У зв'язку з цим 
матеріал для корпусу повинен мати високі характеристики, добре 
оброблятися, допускати можливість заварювання дефектів і мати 
задовільну корозійну стійкість. Сьогодні корпуси турбін виготовляють зі 
сплавів ЭП609, ЭП648-ВИ, ЭИ437Б, ЭП718-ИД. 

До корпусних деталей також належать вставки (розрізні кільця) над 
робочими лопатками. Розрізні кільця працюють у «жорстких» умовах 
газового потоку проточної частини: висока температура, великі швидкості 
течії газу. Для розрізних кілець найбільшого поширення набули матеріали 
ЭИ437Б, ЭИ868. 

3.3 Особливості задавання властивостей матеріалу  
в розрахунковій моделі 

Для розрахунку термонапруженого стану вузла турбіни в 
нестаціонарній постановці необхідно задати такі фізичні властивості 
матеріалів: 

̶ густина ρ, кг/м3; 
̶ модуль пружності E, Па; 
̶ коефіцієнт Пуассона μ; 
̶ теплоємність С, Дж/(кгК); 
̶ теплопровідність λ, Вт/(мК); 
̶ коефіцієнт температурного розширення α, 1/К. 
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Також слід ураховувати температурну залежність перелічених 
властивостей матеріалів, за винятком густини й коефіцієнта Пуассона. 

Розглянемо особливості напружено-деформованого стану розрізної 
частини обода диска. Оскільки основним фактором навантаження дисків є 
відцентрова сила, спричинена їх обертанням, то переважні напруження – 
напруження розтягнення в осьовому й коловому напрямку. 

При виконанні в ободі диска пазів для установлення робочих лопаток 
суцільність структури матеріалу порушується. Наслідком цього є 
відсутність силового зв'язку і деформацій (напружень) у коловому 
напрямку в міжпазових виступах обода. 

Наблизити поведінку розрахункової моделі до поведінки реальної 
конструкції можна шляхом задавання для розрізної частини обода 
матеріалу, фізичні властивості якого в різних напрямках є неоднаковими. 
Цим умовам відповідає ортотропна модель матеріалу. Ортотропність 
буде виявлятися тільки на тих фізичних властивостях, що є необхідними 
при визначенні деформацій, викликаних силовим навантаженням диска. 
До таких належать модуль пружності, коефіцієнт Пуассона, а також 
модуль зсуву, який можна визначити за формулою 

 
 

E
G

μ2 1



. (3.1) 

З огляду на вищесказане, рекомендується задавати такі 
налаштування ортотропної моделі матеріалу: 

      X YE T E T E T  ; (3.2) 

    ZE T E T 310  ; (3.3) 

 XYμ μ ; (3.4) 

 YZ ZXμ μ 0  ; (3.5) 
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; (3.6) 

      
 
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G T G T

μ2 1
 


, (3.7) 

де  E(T) – довідкове значення модуля пружності для заданої температури;  
μ – довідкове значення коефіцієнта Пуассона. 
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4 ВИЗНАЧЕННЯ ГРАНИЧНИХ УМОВ ТЕПЛООБМІНУ 

Як уже зазначалося раніше, точність результатів, які одержують під 
час аналізу термонапруженого стану елементів гарячої частини двигуна, 
значною мірою залежить від коректності моделювання теплового впливу 
на досліджувану конструкцію. 

Змінення коефіцієнтів тепловіддачі на різних поверхнях роторних 
деталей пов'язане з особливостями організації течії повітряного 
середовища. Таким чином, розглянутий вузол слід розмежувати на окремі 
ділянки, що різняться характером проходження обтікального повітряного 
потоку. Ці межі можуть бути оформлені у вигляді природних перешкод на 
шляху проходження потоку – з'єднання дисків з валами, барабанні ділянки, 
кільцеві виступи для розміщення гребінців лабіринтових ущільнень, пояски 
для встановлення балансувальних вантажів та ін. Іншою ознакою 
виокремлення певної ділянки теплообміну є напрямок течії повітря – 
радіальна течія до периферії або до центра; осьова течія зовні або 
всередині порожнистого циліндра; осьова течія у вузькій щілині між двома 
циліндрами, причому обидва циліндри можуть одночасно обертатися або 
один з них може залишатися нерухомим тощо. 

На кожній з виокремлених ділянок коефіцієнт тепловіддачі α знаходять 
за відомим числом Нуссельта з критеріального рівняння 

 α Nu λ L  , (4.1) 

де  λ – коефіцієнт теплопровідності повітря, Вт/(м·К); 
L – характерний розмір ділянки, м. 
 
Число Нуссельта визначається формулою 

 kNu ARe , (4.2) 

де  Re – число Рейнольдса; 
A, k – коефіцієнти критеріального рівняння, які визначаються дослідним 

шляхом і залежать від умов обтікання ділянки. У навчальних цілях 
рекомендується для всіх ділянок призначити такі значення коефіцієнтів: 

 
A = 0,0207, k = 0,8; 

 ОСTλ e0,000922,583 10  ; (4.3) 

 ρUL μRe , (4.4) 

де  ρ – густина повітря, кг/м3, 
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  ОСρ p RT ; (4.5) 

 p,  TОС – тиск, Па, і температура, K, середовища на певній ділянці; 
R – універсальна газова постійна, Дж/(кг·К); U – колова швидкість, м/с, 

  д дU R ω R πn 30; (4.6) 

Rд – середній радіус виокремленої ділянки, м; 
μ – коефіцієнт динамічної в'язкості повітря, Па·с, 

 ОСTμ e0,000851,8494 10  ; (4.7) 

n – частота обертання ротора, об/хв. 
 
Температуру середовища на кожній ділянці розраховують за 

формулою 

  ОС в
p

U
T T

C

2

2
 , (4.8) 

де  Тв – температура повітря в місці його відбору на охолодження деталі, К;  
Cp – теплоємність повітря, Дж/(кг·К), 

          p в в вC T T T7 3 4 2 11,7287 10 4,1509 10 1,0764 10 1004,6 .   (4.9) 

Різні ділянки дисків турбін можуть обдуватися повітрям, що 
відбирається з різних ступенів компресора. Зазвичай периферійна зона 
диска охолоджується повітрям через останній ступень компресора або 
вторинним повітрям з камери згоряння, а середня зона і маточина – 
повітрям з проміжних ступенів компресора.  

5 ПЕРЕРАХУНОК ТЕМПЕРАТУРИ ЗА КОМПРЕСОРОМ  
НА ДОВІЛЬНОМУ РЕЖИМІ РОБОТИ ГТД 

Для визначення температури повітряного потоку за компресором Т*Кi 
рекомендується прийняти таку умову – відношення температури повітря за 
компресором на проміжному режимі до температури за компресором на 
базовому режимі є пропорційним відношенню відповідних частот 
обертання ротора високого тиску. Щоб виключити вплив зовнішніх умов 
роботи двигуна, пропоновану пропорцію слід розглядати у зведених до 
стандартної атмосфери величинах (рисунок 5.1). 
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У загальному вигляді це твердження можна записати як 

  
  

 

k

К i  зв i  зв

К б  зв б  зв

T n
C

T n

*
.

*
.

, (5.1) 

де  Т*
К.i зв – зведена до стандартної атмосфери температура за 

компресором на i-му режимі роботи двигуна;  
Т*

К.б зв – зведена до стандартної атмосфери температура за 
компресором на базовому режимі роботи двигуна;  

С і k – константи;  
ni зв – зведена до стандартної атмосфери частота обертання ротора 

високого тиску на i-му режимі роботи двигуна;  
nб зв – зведена до стандартної атмосфери частота обертання ротора 

високого тиску на базовому режимі роботи двигуна. 
 
За базовий режим беруть злітний режим роботи двигуна (H = 0 м; 

Мп = 0). Апроксимацію даних залежністю (5.1) для різних типів двигунів у 
діапазоні режимів роботи від малого газу до максимального злітного при 
різних поєднаннях зовнішніх умов (ТН, Н, МП) зображено на рисунку 5.1. 

 
Рисунок 5.1 – Відносна зміна температури повітря  

на виході з компресора за режимами роботи двигуна  
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6 ПЕРЕРАХУНОК ТИСКУ ЗА КОМПРЕСОРОМ  
НА ДОВІЛЬНОМУ РЕЖИМІ РОБОТИ ГТД 

Відносну зміну тиску повітряного потоку на виході з компресора на 
різних режимах роботи двигуна, як і у випадку з температурою, можна 
описати функціональною залежністю від відносної частоти обертання 
ротора. Однак, щоб не припуститися помилок, зручніше скористатися 
надлишковим тиском, який визначається як різниця між тиском у проточній 
частині на виході з компресора і тиском незбуреного потоку. З 
урахуванням вищесказаного, зв'язок між тисками і частотами обертання 
можна записати у вигляді рівності 

 
 

  
 

над i  зв i  зв

К б  зв б  зв

p n
p n

*
.

*
.

f , (6.1) 

де 

    над i  зв К i  зв Н i  зв К i  звp p p p p* * * *
. . . . 0 , (6.2) 

р*
К.б зв – зведений до стандартної атмосфери тиск за компресором на 

базовому режимі роботи двигуна; 
р*

К.i зв – зведений до стандартної атмосфери тиск за компресором на  
i-му режимі роботи двигуна; 

р*
Н.i зв – зведений до стандартної атмосфери тиск незбуреного потоку 

на вході в двигун на i-му режимі роботи двигуна; 
р0 – тиск стандартної атмосфери. 
 
На відміну від температури, змінення тиску за режимами температури 

має більш складний характер та істотно залежить від типу двигуна. 
Результати апроксимації надлишкового тиску для різних типів двигунів у 
широкому діапазоні режимів роботи при різних поєднаннях зовнішніх умов 
(ТН, Н, МП) показано на рисунках 6.1, 6.2. 
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Рисунок 6.1 – Відносна зміна надлишкового тиску повітря 

за компресором за режимами роботи ТРД і ТРДД 
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Рисунок 6.2 – Відносна зміна надлишкового тиску повітря  

за компресором за режимами роботи ТВаД 
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7 ПРИКЛАД РОЗРАХУНКУ НЕСТАЦІОНАРНОГО  
ТЕРМОНАПРУЖЕНОГО СТАНУ ДИСКА ТУРБІНИ 

7.1 Підготовка та імпорт геометричної моделі  
в Ansys Workbench 

Створення пласкої вісесиметричної моделі й імпорт її в Ansys 
Workbench складається з декількох етапів. Нижче наведено послідовність 
дій одного з можливих способів підготовки геометричної моделі. 

Крок 1. З креслення поздовжнього перерізу турбіни необхідно 
виокремити основні деталі ротора турбіни високого тиску. До таких 
деталей можуть належати (рисунок 7.1): диск турбіни з робочими 
лопатками; лабіринтовий диск, що фіксує кільце; вал компресора; 
дефлектор; трубка підведення повітря; вал турбіни (або його фрагмент); 
проставки; елементи кріплення (болти, гайки, шайби). 

 
Рисунок 7.1 – Виокремлення елементів ротора, що входять до складу  

розрахункової моделі 

Крок 2. Після видалення з ескізу елементів статора слід також видалити: 
 штрихування; 
 усі кріплення (болти, гайки, заклепки, штифти); 
 отвори для встановлення кріплення й отвори для прокачування 
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повітря між порожнинами (в 2D-вісесиметричній постановці наявність 
наскрізного отвору означає розрив у розрахунковій області, тому його 
неможливо змоделювати безпосередньо, деталь розглядається як 
суцільне тіло без розривів); 

 розрізні ущільнювальні кільця. 
Також слід перевірити контури всіх деталей на відсутність розривів і 

накладення ліній одна на одну. 
Ескіз розрахункової моделі слід розташовувати таким чином, щоб вісь 

обертання збігалася з віссю OY, а розрахункова область – тіло – 
знаходилася в 1-му або 4-му квадрантах. В іншому випадку при подальшій 
роботі з моделлю виникатимуть помилки, пов'язані з від’ємним радіусом, 
чого, з огляду на математику, не може бути. 

Усі перелічені операції можна виконати в будь-якій з CAD-програм – 
AutoCAD, «Компас» тощо. Результат підготовки ескізу показано на 
рисунку 7.2. 

 
Рисунок 7.2 – Загальний ескіз моделі ротора 

Крок 3. Використовуємо підготовлений загальний ескіз моделі ротора 
для створення ескізів окремих деталей. З рисунка 7.2 видно, що для цього 
прикладу таких ескізів має бути 9. Для кожної з деталей необхідно зробити 
копію загального ескізу й зберегти її під окремим ім'ям (можна назву деталі 
або будь-яке довільне ім'я). У назві файлу слід застосовувати латиницю, 
допускається використовувати цифри (див. довідкову систему Ansys). У 
кожній зі збережених копій необхідно залишити контур тільки однієї з 
деталей, усі інші лінії – видалити. 
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ВАЖЛИВО! Контури деталей не можна зміщати, розташування ліній 
відносно початку координат у файлах окремих деталей має точно 
збігатися з таким розташуванням у вихідному загальному ескізі. 

Кожен із ескізів окремої деталі після завершення його редагування 
слід зберегти у форматі *.igs для подальшого імпорту геометрії в одну з 
програм геометричного моделювання, наприклад Solidworks. 

Крок 4. Імпорт геометрії окремих деталей у Solidworks. Для цього в 
Solidworks викликати команду «Відкрити файл», указати тип файлу, що 
відкривається, – IGES і вибрати файл однієї з деталей (рисунок 7.3). 

 

 
 

Рисунок 7.3 – Імпорт готового ескізу деталі в SolidWorks 

 
Після натискання кнопки «Відкрити» відкриється вікно настройок 

процедури імпорту, в якому слід вибрати опції, як показано на рисунку 7.4. 
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Рисунок 7.4 – Настройки імпорту формату IGES 

Крок 5. Створення пласкої поверхні за імпортованим ескізом. Виконати 
ланцюжок команд: «Вставка» – «Поверхня» – «Пласка» (рисунок 7.5). 

 
Рисунок 7.5 – Створення пласкої поверхні 

Результат створення поверхні для окремої деталі показано на 
рисунку 7.6. 
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Рисунок 7.6 – Пласка модель дефлектора 

При створенні пласкої поверхні може з'явитися повідомлення про 
помилку «Пласка поверхня не може бути створена через те, що вибраний 
ескіз не є пласким або не є замкнутим», як показано на рисунку 7.7. 

 
Рисунок 7.7 – Можлива помилка при створенні пласкої поверхні 
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Ця проблема може виникати через накладення ліній ескізу одна на 
одну (рисунок 7.8). У такому випадку необхідно видалити зайві лінії, 
перевірити «замкнутість» контуру й повторити команду створення поверхні. 

 
Рисунок 7.8 – Накладення ліній в ескізі 

Крок 6. Після того, як усі «деталі» ротора окремо створено, їх слід 
зібрати в єдиний вузол. Для цього необхідно створити в Solidworks новий 
файл збірки Assembly (рисунок 7.9). У збірку додати створені раніше 
окремі деталі ротора турбіни, для чого в Менеджері Команд (Command 
Manager) на вкладці Збірка (Assembly) вибрати команду «Вставка 
Компонентів» (Insert Components) – «З файлу» (From File), після чого 
вибрати потрібний файл деталі. 

Після додавання в збірку деталь за замовчуванням є зафіксованою в 
точці вставки. Про це свідчить умовне позначення (f) перед ім'ям деталі в 
дереві побудови збірки. Щоб задати коректне розташування деталі 
відносно початку координат збірки, деталь необхідно «звільнити» (Float) 
від фіксованого положення. Зробити це можна натисканням правою 
клавішею на імені деталі в дереві збірки й вибором відповідної команди з 
меню. 
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Рисунок 7.9 – Створення файлу збірки 

 
Якщо деталь не зафіксована, то перед її ім'ям у дереві збірки буде 

відображатися знак «мінус» в дужках (-). 
Кожну з деталей, що знову додається, необхідно спочатку зробити 

вільною, після чого визначити її коректне розташування відносно початку 
координат збірки. Роблять це шляхом задавання з'єднань (Mates) типу 
«Збіг» (Coincidence) між відповідними основними поверхнями деталі й 
збірки – по три з'єднання для кожної з деталей. Приклад додавання такого 
з'єднання між площинами Спереду для деталі Вал Компресора показано 
на рисунку 7.10. 

Після завершення редагування збірки її необхідно зберегти у двох 
форматах: у форматі Solidworks – Assembly (*.asm; *.sldasm) – для 
можливості подальшого редагування збірки; у форматі Parasolid (*.x_t) для 
імпорту геометрії в модуль Workbench. 
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Рисунок 7.10 – Задання з'єднань між деталлю і збіркою 

 
Крок 7. Імпорт підготовленої геометрії в модуль Ansys Workbench 

(далі WB). Після запуску WB з розділу Component Systems панелі Toolbox 
необхідно додати компонент Geometry. Зробити це можна подвійним 
кліком по компоненту або перетягуванням на схему проєкту (рисунок 7.11). 
Після додавання слід налаштувати властивості геометрії: правою 
клавішею миші викликати для геометрії панель Properties... і вказати в полі 
Basic Geometry Options тип геометрії – Surface Bodies, а в полі Advanced 
Geometry Options – Analysis Type 2D (рисунок 7.12). 
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Рисунок 7.11 – Додавання компонента Geometry в схему проєкту 

 
Рисунок 7.12 – Настройки властивостей геометрії 
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Після встановлення властивості геометрії потрібно запустити модуль 
DesignModeler (рисунок 7.13). У цьому модулі з командного меню вибрати 
File – Import External Geometry File…, указати розташування файлу збірки 
в форматі parasolid *.x_t і в настройках імпорту (рисунок 7.14) виставити 
Base Plane – XYPlane; Operation – Add Material; Solid Bodies – No; Surface 
Bodies – Yes; Line Bodies – No, потім згенерувати геометрію – кнопка 
Generate.  

 
Рисунок 7.13 – Виклик модуля DesignModeler 

  
Рисунок 7.14 – Настройки імпорту геометрії в DesignModeler 

На рисунку 7.15 показано результат імпорту геометрії у WB. 
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Рисунок 7.15 – Геометрична модель у DesignModeler 

 
На цьому створення й імпорт геометрії завершено, а модуль 

DesignModeler можна закрити. 

7.2 Вибір типу аналізу й задавання моделей матеріалів 

Усі доступні типи аналізу знаходяться в головному вікні проєкту WB на 
панелі Toolbox у розділі Analysis Systems. Для вирішення поставленого 
завдання потрібно виконати розрахунки стаціонарного й нестаціонарного 
теплового й напруженого станів, використовуючи загальні геометрію і 
моделі поведінки матеріалів, при цьому окремі типи аналізу можуть бути як 
такими, що залежать від результатів попереднього розрахунку 
(температурні напруження залежать від теплового стану конструкції), так і 
ні. Вибір необхідного типу аналізу на прикладі стаціонарного теплового 
розрахунку зображено на рисунку 7.16. Для цього потрібно перетягнути 
іконку аналізу з панелі інструментів на модуль геометрії у вікно схеми 
проєкту. Установлений зв'язок між блоками відображається синьою лінією 
(рисунок 7.17). 

Щоб вибрати готову модель матеріалу зі списку доступних або 
визначити нову, потрібно запустити модуль Engineering Data 
(див. рисунок 7.17). 
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Рисунок 7.16 – Вибір типу аналізу 

 
Рисунок 7.17 – Установлення зв'язку між блоками 

Для створення нової моделі матеріалу з необхідними значеннями 
фізичних властивостей слід вибрати джерела даних – Engineering Data 
Sources – у вкладці Engineering Data (або у вікні залежно від версії WB), як 
показано на рисунку 7.18, поз. 1. У полі Engineering Data Sources перейти в 
кінець списку (поз. 2 на рисунку 7.18), клікнути в порожнє поле, позначене 
зірочкою (поз. 3 на рисунку 7.18) і написати (латиницею) ім'я нової 
бібліотеки матеріалів. Після назви нової бібліотеки буде видано запит на її 
збереження – тут можна вказати директорію, у якій бажаєте зберегти файл 
бібліотеки. Рекомендується виконати збереження на зовнішній 
накопичувач, щоб у подальшому можна було підключити свою бібліотеку 
матеріалів на будь-якому комп'ютері. 

Після збереження бібліотеки стане доступною процедура визначення 
нового матеріалу. Для цього необхідно встановити режим редагування 
бібліотеки (поз. 1 на рисунку 7.19), потім у вікні Outline of library name 
клікнути в порожню чарунку Material, позначену зірочкою (поз. 2 на 
рисунку 7.19), вписати в неї ім'я нового матеріалу й натиснути на 
клавіатурі кнопку Enter. 
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Рисунок 7.18 – Додавання нової бібліотеки матеріалів 

 

 
Рисунок 7.19 – Додавання нового матеріалу 

Переконайтеся, що новостворений матеріал вибрано (поз. 1 на 
рисунку 7.20). У вікні Toolbox (поз. 2 на рисунку 7.20) знайдіть потрібний 
параметр і додайте в модель матеріалу, клікнувши по ньому двічі (поз. 3 
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на рисунку 7.20). Унаслідок цього вибраний параметр має з'явитися у вікні 
Properties of Outline Row. Після додавання параметра слід задати його 
значення в полі Value (рисунок 7.21). 

 
Рисунок 7.20 – Додавання властивостей нового матеріалу 

 

 
Рисунок 7.21 – Задавання значень вибраних властивостей 

Після визначення всіх необхідних властивостей матеріалу, якщо 
необхідно, слід додати новий матеріал і для нього також задати 
властивості, після чого необхідно вимкнути режим редагування бібліотеки. 
На запит про збереження внесених змін у бібліотеку слід відповісти Так 
(рисунок 7.22). 
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Рисунок 7.22 – Закінчення редагування бібліотеки матеріалів 

Щоб додати задані матеріали в проєкт, необхідно натиснути кнопку 
«+», унаслідок чого іконка книги має з'явитися в С-колонці вибраного 
матеріалу (рисунок 7.23). 

 
Рисунок 7.23 – Додавання створеного матеріалу в проєкт 

Після закінчення створення матеріалів і додавання їх у проєкт слід 
деактивувати Engineering Data Sources, клікнувши по відповідній кнопці 
(рисунок 7.24).  

 
Рисунок 7.24 – Відключення джерела даних про матеріали 

Щоб виключити з подальших аналізів непотрібні матеріали, достатньо 
відмітити їх в C-колонці – Suppress (рисунок 7.25). 
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Рисунок 7.25 – Відключення незадіяних матеріалів 

Після завершення роботи з матеріалами слід перейти в основне вікно 
(вкладку) проєкту. 

7.3 Підготовка розрахункової моделі 

Щоб перейти до процедури створення скінченно-елементної сітки і 
потім до настройок аналізу, необхідно запустити модуль Mechanical. Це 
можна зробити, клікнувши двічі по блоку Model або Setup (рисунок 7.26). 
Вікно модуля Mechanical показано на рисунку 7.27. 

 
Рисунок 7.26 – Запуск модуля Mechanical 

Тип аналізу, установлений за замовчуванням для пласкої 2D-моделі – 
це Plane Stress (плаский напружений стан). При моделюванні тіл обертання 
цю настройку потрібно змінити на Axisymmetric (вісесиметричний). Щоб це 
виконати, у дереві моделі необхідно вибрати Geometry (панель Outline) і 
потім у панелі Details of "Geometry" задати 2D Behavior – Axisymmetric 
(див. рисунок 7.27). 
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Рисунок 7.27 – Модуль Mechanical – вибір типу аналізу 

Застосування створених раніше матеріалів до різних тіл геометричної 
моделі здійснюють таким чином: зі списку тіл у дереві моделі вибирають 
такі, матеріали яких є однаковими, і в панелі "Details ..."  у параметрі 
Material Assignment (рисунок 7.28) присвоюють їм необхідну модель 
матеріалу. Доти, доки тілу не присвоєно матеріал, перед його ім'ям у 
дереві моделі буде відображатися знак питання, а поле Assignment буде 
виділено жовтим кольором. Після присвоєння матеріалу знак питання й 
виділення кольором не будуть відображатися (рисунок 7.29). 

Візуально перевірити коректність задання матеріалів можна, змінивши 
настройку відображення геометрії. Для цього слід виділити Geometry у 
дереві моделі й у панелі "Details ..." у групі Definition указати Display Style – 
Material, унаслідок чого тіла, для яких задано однакові матеріали, будуть 
відображатися однаковим кольором. Так, на рисунку 7.29 видно, що в 
моделі задано три різних матеріали: перший – дисковий сплав для дисків 
основного й лабіринтового, а також для фіксувального кільця; другий – 
конструкційна легована сталь для всіх валів, труб і дефлекторів; третій – 
модифікована копія першого (дискового) матеріалу з ортотропними 
характеристиками пружності для моделювання розрізної частини обода 
диска. 
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Рисунок 7.28 – Застосування матеріалів до вибраних тіл 

 
Рисунок 7.29 – Налаштування відображення геометрії в модулі Mechanical 
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При додаванні в проєкт моделі, що містить декілька тіл, модуль 
Mechanical автоматично створює контакти між усіма дотичними тілами, при 
цьому тип контакту – так званий "зв'язаний" або "ідеальний" Bonded 
контакт. Контакт типу Bonded обумовлює заборону будь-якого взаємного 
переміщення тіл по межі контакту, а тіла сприймаються системою як єдине 
ціле, можливо, з відмінністю властивостей у різних розрахункових 
областях. Насправді в конструкції ротора турбіни можуть бути з'єднання 
"телескопічного" типу, як, наприклад, в елементах ущільнень, і навіть 
затягнуте фланцево-болтове з'єднання, яке забезпечує певною мірою 
відносну свободу деформування деталей у напрямку площини фланця. 
Таким чином, контакт типу Bonded є некоректним для цього завдання й 
призведе до помилок у розподілі деформацій і напружень у зоні з'єднань 
деталей. 

Контакт типу Bonded має бути створений тільки для пари "основний 
диск – розрізана частина обода" (рисунок 7.30). 

Для всіх інших контактних пар необхідно задавати тип контакту 
No Separation. 

Для полегшення вибору джерела (Contact) і цілі (Target) контакту 
можна натиснути кнопку Body Views на панелі команд Connections (див. 
рисунок 7.30). 

 
Рисунок 7.30 – Задавання контактів 

Скінченно-елементна сітка може бути створена з трьома різними 
настройками (рисунок 7.31): 
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1 Настройка сітки – блок Mesh у дереві моделі – за замовчуванням: 
сітка зазвичай виходить найбільш грубою і підходить для окремих 
моделей простих форм. 

 
2 Настройка сітки – блок Mesh у дереві моделі – редагує користувач: 

результат кращий порівняно з першим способом, можна настроїти розмір 
елемента, коефіцієнт зростання тощо, але настройки залишаються 
загальними для всієї розрахункової області, тому може бути складно 
добитися оптимального результату. 

 
3 Індивідуальна настройка параметрів сітки, таких як упорядковане 

або вільне розбиття, форма елементів, розмір тощо, для окремих зон і 
навіть геометричних примітивів розрахункової області моделі. 
Налаштування доступне з панелі Mesh у блоці команд Mesh Control. 

 
 

Рисунок 7.31 – Налаштування скінченно-елементної сітки 

 
Результат створення скінченно-елементної сітки показано на 

рисунку 7.32. 
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Рисунок 7.32 – Скінченно-елементна сітка ротора турбіни 

 
Ще один крок у підготовці розрахункової моделі – це створення 

іменованих вибірок для подальшого їх використання під час задання 
граничних умов теплообміну. Ця процедура не є обов'язковою, однак її 
рекомендується виконати в разі необхідності багаторазового 
навантаження моделі (або багаторазового вибору великої кількості 
геометричних примітивів, об'єднаних між собою в окремі групи). У прикладі 
іменовані вибірки слід створити для груп ліній, які визначають межі між 
деталями й навколишнім середовищем, що також належать до єдиної 
ділянки теплообміну відповідно до затвердженої розрахункової схеми 
(рисунок 7.33). 

На рисунку 7.33 зображено таку розрахункову схему для ротора 
турбіни високого тиску. Вертикальними лініями позначено межі між 
ділянками теплообміну з постійними граничними умовами. Горизонтальні 
лінії вказують протяжність ділянки – більш наочно для замкнутих порожнин 
або ділянок зі "складними" межами. 
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Рисунок 7.33 – Розрахункова схема теплового аналізу ротора турбіни 

 
Спочатку необхідно вказати, що вибору підлягають тільки кромки моделі 

(рисунок 7.34), потім вибрати всі кромки (лінії), що належать до однієї 
ділянки теплообміну, після чого, клікнувши правою клавішею миші по одній з 
вибраних ліній, викликати меню, що випадає, з якого вибрати опцію 
Create Named Selection (N). Після цього у вікні Selection Name, що з’явиться 
(рисунок 7.35), указати ім’я виборки й опцію Apply selected geometry, 
підтвердити команду, натиснувши OK. Унаслідок повторення цієї процедури 
для всіх ділянок теплообміну має вийти стільки іменованих вибірок, скільки 
ділянок визначено розрахунковою схемою. 
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Рисунок 7.34 – Створення іменованої вибірки Named Selection 

 

 
Рисунок 7.35 – Задавання імені й типу для Named Selection 
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7.4 Підготовка граничних умов 

7.4.1 Аналіз узагальненого польотного циклу 

Двигун-прототип застосовується на транспортних літаках. Спрощений 
вигляд узагальненого польотного циклу (УПЦ) і висоту польоту показано 
на рисунку 7.36. 

Весь політ подано набором окремих режимів роботи двигуна. З огляду 
на розрахунок навантажень (теплових і силових) кожен режим необхідно 
розглядати окремо зі своїми фіксованими вхідними величинами, 
наприклад відносною зведеною частотою обертання ротора і тривалістю. 
Ті режими, на яких відбувається змінення висоти, мають бути подані двома 
або більше режимами залежно від того, скільки разів і в який бік 
змінюється висота польоту. Так, наприклад, злітний режим починається на 
нульовій висоті й закінчується на висоті 0,4 км, отже, цей режим має бути 
поданий двома наборами даних – для висоти 0 і 0,4 км (таблиця 7.1). 
Аналогічно і для всіх інших режимів.  

7.4.2 Підготовка вихідних даних для визначення граничних 
умов на довільному режимі роботи двигуна 

Як було зазначено в розділі 4, вихідними даними для розрахунку 
коефіцієнта тепловіддачі й температури навколишнього середовища на 
виокремленій ділянці є характерний розмір ділянки, температура і тиск 
повітря за компресором або в місці відбору, а також частота обертання 
ротора. На прикладі режиму «0,4 ном», який починається на 198-й хвилині 
польоту (11880,1 с) на висоті 8 км, розглянемо порядок перерахунку 
температури й тиску повітря за компресором. 

Так, для температури слід виконати такі дії: 
1 За відносною зведеною частотою обертання ротора визначити  

коефіцієнт К i зв К i зв К б звТ Т Т* * *
. . . , користуючись рисунком 5.1. Значення 

відносних зведених частот обертання ротора наведено в таблиці на графіку 
узагальненого польотного циклу (див. рисунок 7.36): 

 К i звТ *
. 0,86 .  

2 Розрахувати зведену температуру повітря за компресором на i-му 
режимі роботи двигуна за формулою 

 К i зв К i зв К б звТ Т Т* * *
. . .  . (7.1) 
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З
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.1
 

Номер кроку навантаження  
(Current Time Step) 

Крок за часом 
(Time Step), c 

Час закінчення кроку 
навантаження 

(Step End Time), с 

Назва режиму 

Коефіцієнт  
тяги 

Висота польоту,  
км 

Температура повітря  
на вході в двигун Тн, K 

Тиск повітря  
на вході в двигун  

Pн, Па 

Відносна частота 
обертання 

Відносна температура  
Т

*
К.i зв 

Відносний тиск  
Р
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над.i зв 

Тиск за компресором 
зведений 
Р
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Фізична температура  
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Р
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Отже, 

   К i звТ *
. 0,86 812 698 K .  

3 Визначити фізичну температуру повітря за компресором на i-му 
режимі за формулою 

 К i К i зв НТ Т Т Т* * *
. . 0  , (7.2) 

де  Т0 = 288 K – температура стандартної атмосфери на висоті 0 км; 
Т*

Н = 236 K – температура повітря на висоті Н = 8 км. 
 
Отже, 

 К iТ *
. 698 236 288 571K   .  

Порядок перерахунку тиску: 
1 За відносною зведеною частотою обертання ротора визначити 

коефіцієнт над i зв над i зв К б звР Р Р* * *
. . . , користуючись рисунком 6.1 або 6.2, 

залежно від типу двигуна: 

 над i звР *
. 0,52 .  

2 Розрахувати зведений надлишковий тиск повітря за компресором на 
i-му режимі роботи двигуна за формулою 

 над i зв над i зв К б звР Р Р* * *
. . .  . (7.3) 

Отже, 

   над i звР *
. 0,516 2490300 1283842 Па  .  

3 Відповідно до формули (6.2) знайти величину зведеного тиску за 
компресором: 

  К i зв над i звР Р Р* *
. . 0 , (7.4) 

де Р0 = 101325 Па – тиск стандартної атмосфери на висоті 0 км. 



 

46 

Отже, 

   К i звР *
. 1283842 101325 1385167 Па .  

4 Визначити фізичний тиск повітря за компресором на i-му режимі: 

 К i К i зв НP P P P* * *
. . 0  , (7.5) 

де Р*
Н = 35652 Па – тиск повітря на висоті Н = 8 км. 

 
Отже, 

 К iP *
. 1385167 35652 101325 487377Па   .  

Фізичну частоту обертання на i-му режимі роботи двигуна визначають 
за формулою 

 i i зв б Нn n n T T*
0  , (7.6) 

де  i звn  – відносна зведена частота обертання ротора на i-му режимі 

роботи двигуна; 
nб – частота обертання ротора на базовому режимі (злітна, Н = 0 км). 
 
Контурне навантаження являє собою розтягувальне напруження від 

відцентрових сил лопаткового вінця і частини замкового з'єднання, яке не 
увійшло до розрахункової моделі. Визначивши контурне навантаження на 
базовому (злітному) режимі, його значення можна легко перерахувати для 
будь-якого довільного режиму роботи двигуна за формулою 

  р л i р л б i бσ σ n n
2

. .  . (7.7) 

Результати розрахунку вихідних даних для визначення граничних 
умов (ГУ) наведено в таблиці 7.1. 

Розрахунок ГУ для всіх ділянок теплообміну (див. рисунок 7.33) на всіх 
розрахункових режимах (див. таблицю 7.1) виконують у формі таблиці 7.2. 

У таблиці 7.2 наведено результати розрахунку граничних умов 
теплообміну для ділянки № 1 перших кількох розрахункових режимів. 
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Таблиця 7.2 – Розрахунок ГУ теплообміну на ділянці № 1 
t, 
с 

n,
 о
б

/х
в 

Т
* к 

i, 
K

 

Р
* к 

i, 
П
а 

R
1,

 м
 

U
1,

 м
/с

 

Т
с 

1,
 К

 

μ
1·

10
5 , П

а·
с 

λ 1
·1

02 , 
В
т/
м

·К
 

ρ
1,

 к
г/
м

3  

R
e 1

 

N
u 1

 

α
1,

  
В
т/

(м
2 ·г
ра
д

) 

0 0 288 101325 0.096 0 288 2.3 3.35 1.21 0.0 0 50 
60 6141 456 367624 0.096 62 457 2.7 3.90 2.78 6.18·105 889 361 
600 6141 456 367624 0.096 62 457 2.7 3.90 2.78 6.18·105 889 361 

600.1 8432 719 1572355 0.096 85 723 3.3 4.95 7.54 1.86·106 2146 1107 
690 8432 719 1572355 0.096 85 723 3.3 4.95 7.54 1.86·106 2146 1107 

690.1 9165 812 2543313 0.096 92 816 3.6 5.38 10.80 2.69·106 2882 1616 
… … … … … … … … … … … … … 

7.5 Розрахунок теплового стану вузла 

Метою розрахунку є визначення полів температур у диску турбіни і 
прилеглих до нього деталях на всіх розглянутих режимах роботи двигуна 
для подальшого використання їх при розрахунку напружено-
деформованого стану вузла. 

Розрахунок теплового стану будемо проводити в стаціонарній і 
нестаціонарній постановках. У першому випадку будемо розглядати 
базовий режим роботи двигуна – максимальний злітний на нульовій висоті,  
у другому – роботу двигуна відповідно до вибраного узагальненого 
польотного циклу (див. рисунок 7.36). 

7.5.1 Стаціонарний розрахунок теплового стану вузла 

Метою цього розрахунку є визначення розподілу температур у 
досліджуваних деталях при роботі на базовому режимі – максимальному 
злітному. 

Для кожної ділянки теплообміну між деталями ротора й повітрям 
потрібно задати граничні умови згідно з розрахунковою схемою 
(див. рисунок 7.33). Щоб задати ГУ, необхідно в модулі Mechanical у дереві 
аналізу виділити блок Steady-State Thermal, тоді у верхній частині вікна 
з'явиться панель команд Environment з доступними типами теплових 
навантажень (рисунок 7.37). Після вибору типу теплового навантаження – 
Convection – у його настройках слід застосувати таке (рисунок 7.38): 

1) указати метод вибору: Scoping Method – Named Selection; 
2) після цього поле Geometry зміниться на Named Selection, у якому зі 

списку вибрати створену раніше групу, наприклад для ділянки теплообміну 
№ 1, і задати відповідні значення коефіцієнта тепловіддачі (Film 
Coefficient) і температури навколишнього середовища (Ambient 
Temperature), звертаючи увагу на одиниці виміру. 



 

48 

 
 

Рисунок 7.37 – Виклик панелі команд Environment 
 

 
 

Рисунок 7.38 – Налаштування команди Convection 
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Повторити описану процедуру для всіх інших ділянок. 
Унаслідок цього кількість прикладених навантажень типу Convection 

має збігатися з кількістю ділянок теплообміну на вибраній розрахунковій 
схемі. 

Після закінчення навантаження моделі слід запустити виконання 
розрахунку – кнопка Solve на панелі завдань (рисунок 7.39). 

 

 
Рисунок 7.39 – Запуск розрахунку 

 
Результати розрахунку знаходяться в каталозі Solution дерева моделі 

(рисунок 7.40).  

 
Рисунок 7.40 – Виклик панелі команд Solution 

 
На рисунку 7.41 зображено усталене поле температур диска і 

прилеглих деталей на злітному режимі роботи. 
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Рисунок 7.42 – Додавання нового типу аналізу Transient Thermal 

 

 

 
Рисунок 7.43 – Зв'язок аналізів Steady-State Thermal і Transient Thermal 

 
Після додавання нового аналізу, пов'язаного з попереднім, його буде 

додано у вікні Mechanical у дерево моделі (рисунок 7.44). 
Важливим моментом підготовки нестаціонарного аналізу будь-якого 

типу (thermal, structural) є його налаштування, пов'язане з часом 
досліджуваного процесу і тим, як змінюються будь-які з умов 
(навантаження, фіксація, контакти, властивості матеріалів тощо) протягом 
часу. Налаштування самого аналізу, а саме часу закінчення розрахунку, 
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кількості й тривалості кроків навантаження, кількості проміжних кроків у 
кожному кроці навантаження, контролю адаптації часового кроку, 
здійснюється в блоці Analysis Settings. Крім того, результати 
нестаціонарного аналізу значною мірою залежать від початкового стану, з 
якого стартує розрахунок. 

 

 

Рисунок 7.44 – Відображення Transient Thermal у Mechanical 

Початковий стан у тепловому розрахунку визначає блок Initial 
Temperature (рисунок 7.45). У цьому випадку двигун починає працювати з 
холодного стану – 20 ºС. 

 

 

Рисунок 7.45 – Початкова температура в нестаціонарному тепловому розрахунку 
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Налаштування часу виконується в блоці Analysis Settings 
(рисунок 7.46). Кількість кроків навантаження – Number Of Steps – має бути 
не меншою, ніж сума всіх режимів роботи двигуна (один і той же режим 
роботи на різних висотах польоту вважається різними режимами) і 
переходів між режимами. Також доцільно поділити тривалі режими на 2-3 
зони, це дасть можливість задати різні кроки за часом (малі на початку 
переходу на новий режим і великий – через деякий час) і тим самим 
зменшити тривалість розрахунку. З урахуванням усього сказаного в цьому 
прикладі кількість кроків навантаження дорівнює 28. 

 
Рисунок 7.46 – Налаштування нестаціонарного теплового аналізу 

Коли кількість кроків задано, для кожного з них необхідно визначити 
час закінчення Step End Time, відключити автоматичний часовий крок Auto 
Time Stepping – off, задати крок за часом Time Step (рисунок 7.46). Якщо 
тривалість кожного з кроків навантаження становить більше 1 с, а 
сумарний час процесу в секундах більше кількості кроків (як у 
розглянутому прикладі, тривалість УПЦ 14220 с, а кількість кроків 
навантаження – 28), то параметр Step End Time слід задавати в 
зворотному порядку, починаючи з останнього номера кроку навантаження 
Current Time step. Задати тривалість кроків навантаження також можна на 
вкладці Graph в полі Tabular Data (див. рисунок 7.46). Слід зазначити, що 
WB сумісний з таблицями Microsoft Excel, тобто підтримує процедуру 
копіювання і вставки елементів (рядків і колонок) таблиці Excel 
(таблиця 7.1) у полі Tabular Data. Результат задавання часових настройок 
для нестаціонарного аналізу теплового стану показано на рисунку 7.47. 

Граничні умови теплообміну задають так само, як і в стаціонарному 
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аналізі теплового стану деталі (див. підрозділ 7.5.1). Відмінність полягає 
лише в тому, що в нестаціонарній постановці значення ГУ на кожній 
ділянці необхідно зв'язати з часом перехідного процесу (рисунок 7.48). 

 
Рисунок 7.47 – Результат налаштування  

нестаціонарного теплового аналізу 

 
Рисунок 7.48 – Задавання змінних ГУ – Convection 
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Після того, як усі настройки і навантаження на модель визначено, 
запускають розрахунок (див. рисунок 7.39). 

При виведенні на екран результатів нестаціонарного аналізу WB за 
замовчуванням відображає останній розрахунковий момент часу. Щоб 
викликати результат у цікавий для нас момент часу або розрахунковий 
крок, необхідно в настройках результатів (у цьому прикладі – температура) 
у групі Definition для параметра By вказати опцію Time, а для параметра 
Display Time задати бажаний час (рисунок 7.49). Аналогічно додають 
епюри результатів для всіх моментів часу, що цікавлять. На рисунку 7.49 
справа видно, що додано дві епюри, які відповідають початку і закінченню 
злітного режиму. Щоб оновити інформацію для всіх заданих результатів, 
слід натиснути правою клавішею миші на блоці Solution у дереві моделі 
(рисунок 7.50) і з меню, що випадає, вибрати команду Evaluate All Results. 
Слід пам'ятати, що перерахунок результатів є необхідним кожен раз після 
змінення їх настройок. 

    
Рисунок 7.49 – Налаштування виведення поля температур  

у нестаціонарному розрахунку 

 
Рисунок 7.50 – Оновлення інформації для заданих результатів 



 

з
с

р
в
о
с
Ч
с
н
л
п

в
З
у
м
з

ч

ін

злів
спр

рез
вик
охо
спр
Чим
ста
нап
лок
підд

від
Заз
у я
мак
зон

час

нш

Н
ва
рав

О
зул
кор
оло
рич
м б
ану
пру
кал
да
Щ

об
зви
ки
кси
н н

1
сти

2
шим

3

На 
 – 
ва 

Ри

Од
льт
рис
одж
чин
біл
у в
уж
льн
ава
Що
бра
ича
х у
им
ал
) 
ина
2) 
ми
3) 

р
на
– 

ису

на
тат
сто
же
няю
льш
в су
ен
ної
ати
об 
ази
ай
у п
мал
леж
вн
а; 
от
 д
па

рис
а п
на

уно

ак 
том
ову
енн
ют
ше
ум
нь 
ї т
ися
п

ити
 ін
про
льн
жа
нут

тво
ис
ази

сун
поч
апр

ок 7

по
м, 
ува
ня 
тьс
е т
мар

– 
тем
я р
про
и г
нте
оц
них
ать
трі

ор
ска
и д

нку
ча
рик

7.5

ока
за

ати
е

ся 
тем
рні 
р

мпе
роз
оан
гра
ере
ес
х з
ь (р
іш

и 
ами
для

у 7
тку
кін

1 –

аза
аф
и д
еле
не
мпе
на

роз
ера
зтя
нал
аф
ес 
сі н
зна
рис
ня

дл
и; 
я в

.5
у з
нці

– Т

ан
фік
дл
ем
е а
ера
ап
зтя
ату
гув
ліз
фік
дл
нав
ач
сун
 п

ля 

вст

1
злі
зл

епл

і 
ксо
ля 
мен
бс
ату
ру
ягн
ур
ва
зув
и 
ля 
ван
ен
но
пов

б

тан

зо
ітн
літ

ло

еп
ова
де

нтів
сол
ур
уже
нен
и і
нн
ват
зм
ан
нта
нь 
к 7
вер

ол

но

обр
ног
но

вий

пюр
ани
ета
в 
лют
ни
енн
ння
і с
ню,
ти 
мін
нал
аж
по

7.5
рхн

лтів

вл

раж
го 
ого

й с

ри 
им 
ал
ту
тн
ий 
ня 
я 
ер
, а 
з

ен
ліз
жен
орі
52)
ня 

в 

лен

же
ре
о ре

ста

т
у

ьн
урб
им
гр
в 
аб
ред
бі
зм
ння
зу 
ння
вн

): 
ц

(ш

ння

ено
ежи
еж

н д
зл

тем
у з
ног
бін
м р
ад
де
бо 
днь
ль
іне
я т
ст
я д
нян

ен

шти

я р

о п
им
жим

дис
літн

мп
заз
о 
н» 
рівн
дієн
ета
ст

ьої
ьш 
ен
тем
ан
де
но

нтр

иф

роб

пол
му 
му 

ска
ног

ер
зна
ан
в

нем
нт 
алі
тис
ї п
га
ня
мп
нов
та
з 

рал

фтів

боч

56

ля
ро
в 

а на
го р

рат
ач
нал
відо
м т
у
і. Т
сн
о 
аря
 т
пер
вля
лі 
інш

льн

в), 

чи

6 

я т
обо
мо

а п
реж

тур
ен
ліз
ом
те
де
Так
ен
вс
яча
те
рат
ять
рі
ши

но

щ

их л

тем
оти
ом

оча
жи

рно
ний
у 
мо, 
мп
ета
кож
ння
сій 
а –
пл
тур
ь т
ве
им

го 

що 

ло

мп
и д
мен

атк
му

ого
й 
ст
щ

пер
алі
ж в
я –
де

– на
лов
р 
так
ень
и 

о

з'

опа

ер
дви
нт 

ку (

о 
мо
ан
що
рат
і, т
від
–
ета
ав
вог
у
к зв
ь с
зо

тв

'єд

ато

рат
игу
ча

(зл

по
оме
ну 
о 
тур
тим
дом
за
алі
па
го 
де
ва
сум
на

ор

дну

ок.

тур
уна
асу

ліва

оля
ен
де
те
р, ї
м б
мо
але
і: б
аки
с

еяк
ні 
мар
ами

ру 

ую

р р
а в
у 8

а) і

я 
т 
ета
емп
їх 
біл
, щ
еж
біл
и, с
ста
ких
кр
рн
и. 

в 

ють

ро
в м
10

 на

ди
ча
алі
пер
різ
льш
що
жит
льш
сти
ану
х х
рит
их
У 

ма

ь д

зр
мом
0 с.

апр

иск
асу
і. З
ра
зни
ше
 зн
ть 
ш х
исн
у 
хар
тич
х на
ра

ато

дис

ах
ме
. 

рик

ка 
у, 
З 
ту
ице
е в
нак
ві
хол
нен
ди
ра
чні
ап
азі

оч

ск 

хун
ент

кінц

є 
і 
ку
рн
ею
вне
к т
д 
ло
нню
иск
акт
і то
пру
і д

ин

з 

нко
т ч

ці (

«
йо

урс
ні 
ю –
есо
тем
зн
дн
ю. 
ка,
ер
оч
уже
дис

ні –

в

ово
час

спр

«ст
ого
су 
на

– гр
ок 
мпе
нак
на 

, 
рни
ки 
ен
ска

– с

ал

ої 
су 

рав

тат
о 
«С
апр
рад
те
ер
ка 
зо

не
их 
аб
ь н
а д

сер

лом

мо
69

ва)

тич
скл
Си
руж
діє
епл
рат
р

она

еоб
то
бо 
на
до 

ре

м 

од
90,

) 

чн
ла
сте
же
єнт
лов
тур
різн
а б

бхі
оч
 зо
бу
та

дн

аб

дел
,1 

им
адн
ем
енн
том
вог
рни
ни
буд

дн
ках
они
ува
аки

ня 

бо 

лі: 
с; 

м» 
но 
ми 
ня 
м. 
го 
их 
ці 
де 

но 
х. 
и, 
ає
их 

її 

з 



 

б
ж

п
м
к
S
р
(

з
р
п

з
д
о
в
о
«
з
к
№
о
о
д

буд
же 

пан
мод
кла
Sel
роз
ри

зон
роз
пер

змо
для
отр
вісе
орт
«ма
зна
кіль
№ 
обл
орт
дво

Д
дут
то
П

нел
де
аві
lec
зта
ису
П

ни 
зта
рер
Я

оде
я т
рим
ес
тот
ате
аче
ька
3 (
лас
тот
ох 

Для
ть 
очо
Пер
лі 
лі 
ше

ctio
аш
уно
Пов
№
аш
різ
Як 
ел
тог
ма
им
тро
ем
ень
а п
(па
сті
тро
зо

я т
от
ок,
ре
ко
в

ею
on 
ув
ок 
вто

№ 2
ув
зу д
бу

льо
го,
ати
мет
оп
мат
ь п
пор
ази
і с
оп
он, 

то
три
 не
ед 
ом
вид
ю м

ван
7.5
ор
2 у
ван
ди
ул
ова
 щ
и к
три
ни
тич
пру
ря
и п
суц
ни
 ел

Ри

го 
им
ео
до

ман
діл
ми
(р
ння
54
рит
у р
ння
иск
о 
ана
що
ко
ич
ими
чна
уж
дк
під
ціл
их 
ле

ису

щ
ман
бх
од
нд 
лит
иші
ис
я 
, т
ти 
рай
я 
ка (
ро
а о
б 
ре
но
и 
а»
жни
ків.
д р
льн
вл
ме

уно

щоб
ні п
хід
дав
к

ти 
і, 
сун
як
оч
ко
йон
ел
(ди
озг
ор
зб
ект
ої м

в
 к
их 
. У
об
но
лас
ент

ок 7

б а
пр
но
ван
но
бл
ви
нок
кого
чка
ома
ні 
лем
ив
гля
рто
бер
ні 
мод
вла
кон
вл

У з
боч
го 
сти
т м

7.5

ан
ри 
о до
ння
опк
ло
ибр
к 7
о 
а А
анд
от
ме
. р
яну
отр
рег
н

де
ас
нц
лас
зв'я
чі л
м

иво
має

52 –

нал
по
од
ям
ку 
ок 
рат

7.53
від

А). 
ду
тво
ент
рис
уто
роп
гти
нап
елі 
сти
ен
сти
язк
ло
мат
ос
є з

– З

ліз 
ода
дат
м в

S
N
ти 
3).
дп

у In
орі
та 
сун
о в
пни
и ж
пру
не

иво
нтр
ив
ку 
па
те
те
зна

Зон

з
ал
ти 
виб
ho
am
з

. 
ов

nse
в 
на

нок
в п
им
жор
уж
ем
ост
рац
ос
з 

атк
ріа
й 
ахо

и к

мін
ьш
дл
бір

ow 
me
з м
Д

від

ert
під
а 
к 7
під
м м
рс
жен
мож
тям
ція
сте
ци
ки) 
алу
(д
од

кон

не
шом
ля 
рок

M
d 
ме
Для
ає

t, N
д б
пе

7.5
дро
мат
ткі
ння
жл
ми
я н
ей 
им 
не
у 
див
ит

нце

нн
му
ко
к 

Me
Se

еню
я 
є к

Na
бол
ере
4, 
озд
тер
іст
я 
ив
 
на
ма
пр
ео
в 
в. р
тис

ент

ня
у р
ожн
сл
sh
ele
ю, 
д

кри

ame
лт
ети
то
діл
ріа
ть 
в 
во. 
м

апр
ате
ри 
бх
д

рис
ся 

57

тра

те
роз
ної
лід 
h (
ect
щ

дод
ити

ed
ти, 
ин
очк
лі 
ало
ць
р
Кр

мож
руж
ер
до

хідн
ру
сун
на

7 

ції 

ем
зра
ї з 
в

(ди
tion
що 
дан
ичн

d S
пр
і о
ка 
3.2
ом
ьог
роз
рім
же
же
іал
од
но
уго
но
а се

на

пе
аху
тр
від
ив.
n 
в
но
ній

Sele
ри
ос
В)
2, 
м з
го 
зсіч
м т
 
нь
лу,
дав
о вк
ому
ок 7
ер

апр

ера
унк
рьо
доб

 р
і, 
ип
ої 
й т

ec
 ц
і о
). 
ро
з е
се
че
тог
в

ь, 
, –
ван
каз
у 
7.5
ред

руж

ату
ку)
ох 
бра
рис
кл
ад
в

точ

ctio
ьо
отв

озс
екв
егм
ній
го, 
ин
зу

– у
нні
зат
ша

54,
дні

жен

ур 
) п
зо
ази
сун
лік
дає
виб
чц

on
ому
во

січ
віва
мен
й 
на

ник
умо
у п
і в
ти
ар
 т
й п

нь у

і 
про
он 
ити
но
кну
є,
бір
і №

і д
у р
ору

чен
ал
нт
об
а м
кну
овл
ри
виб
 ел
і в
точ
пл

у д

на
ово
но
и 
ок 7
увш
ко

рки
№

дод
рек
у й

на 
ен
а. 
бла
ме
ути
ле
икл
бір
ле
від
чка
ощ

дис

апр
од
ову
сіт

7.5
ши
ом
и 

1 

да
ком
й

об
нтн
Ц
ас
ежі 
и 
ена
лад
рки
еме
д 
а С
щи

ку 

руж
ит
у ім
тку
53)
и п
ан
в
у 

ти
ме
се

бл
ним
ілк
сті 
зо
«

а
ді 
 д
ент
ме
С). 
ні 

тур

же
ти 
ме
у, 
). 
по 
нду
ка
р

и н
енд
ере

ас
ми
ком
н

он 
«м
різ
різ
для
т, 
еж
Я
пе

рбі

ень
дл
ено
на
По
н

у I
за
рай

нов
дує
едн

сть
и в
м 
на 
з 
од
зки
зни
я к
ро
і і
Як 
ере

іни

ь (
ля 
ова
ати
оті
ньо
Ins
ати
йон

ву 
єть
ньо

ь о
вла
оч
б
ізо
дел
им
иц
кри
озт
ізо
і д
ер

 

на
од
ану
исн
ім 
ому
ser
и 
ні 

ви
ься
ої 

обо
аст
чев
баз
отр
льн
 з
я с
ити
таш
отр
дл
ізу

апр
дн
у в
ну
у 
у 
rt, 
ел
ма

ибі
я в
п

ода
тив
вид
зі 
роп
на
зм
ста
ичн
шо
роп
ля 
у д

руж
их
виб
вш
д
пр
N
ле
ато

рк
ви
ло

а
вос
дн
пл
пн
» 
іне
ан
ної
ова
пни
пе

дис

же
х і 
бір
ши 
дер
рав
Nam
еме
оч

ку 
бр
ощ

ди
стя
о, 
лас
им

ен
нов
ї з
ани
их
ерш
ска

енн
ти
рку
н

ре
во
me
ен
ин

дл
рат
щин

иск
ям
щ
ско
ми 
аб
ня
вит
зон
ий 
 т
ши
а. 

ня 
их 
у. 
на 
ві 
ю 

ed 
т, 
ни

ля 
ти 
ни

ка 
ми 
що 
ої
й
бо 
м
ть 
ни 
в 
та
их 



 

58 

 
Рисунок 7.53 – Додавання нової іменованої вибірки для вузла сітки 

 
Рисунок 7.54 – Вибір критичних точок 

Додати нову епюру результатів: панель команд Solution, Thermal, 
Temperature. У полі Details of… у розділі Scope вибрати опцію Scoping Method 
– Named Selection, а у полі Named Selection, що з'явилося, зі списку доступних 



 

59 

указати вибірку для однієї з критичних точок (рисунок 7.55). Результат для 
точки № 1 показано на рисунку 7.56. 

 
Рисунок 7.55 – Додавання графіка температури для критичної точки 

 
Рисунок 7.56 – Температура критичної точки № 1 протягом УПЦ 

Оськільки вибірка для критичної точки створена по одному з елементів, 
а елемент з чотирма або більше вузлами, то графік буде містити 
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закріплена тільки з одного боку за торець вала компресора. 
Як навантаження на модель діють кутова частота обертання ωY 

відносно осі OY і розтягувальне контурне навантаження від маси лопаток 
σр.л, прикладене до периферії диска як тиск. 

Розрахункову схему для аналізу напружено-деформованого стану 
досліджуваного вузла зображено на рисунку 7.58. 

 
Рисунок 7.58 – Схема силового навантаження вузла 

Static Structural – тип аналізу, який необхідно додати в схему проєкту. 
Додавати (перетягувати) слід до розділу Model будь-якого з уже 
проведених теплових аналізів (рисунок 7.59). 

 
Рисунок 7.59 – Додавання аналізу стаціонарного напружено-деформованого стану  

в схему проєкту 

Тепер потрібно перейти у вікно Mechanical і задати навантаження із 
закріпленнями на готову модель (рисунок 7.60). Температуру навколишнього 
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середовища (Environment Temperature) задати такою, що дорівнює 20 ºС. Усі 
навантаження і закріплення знаходяться у відповідних групах панелі команд 
Environment: кутова швидкість – у групі Inertial; інші види навантажень – у 
Loads; закріплення (або, якщо необхідно, переміщення) – у Supports. Усі ГУ 
силового характеру, що прикладаються, слід задавати за компонентами, як 
показано на рисунках 7.61, 7.62. 

 
Рисунок 7.60 – Налаштування аналізу Static Structural 

  
а      б 

Рисунок 7.61 – Силові ГУ:  
а – кутова швидкість; б – тиск 
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Рисунок 7.62 – Силові ГУ: обмеження переміщень 

Усі додані до моделі навантаження силового характеру показано на 
рисунку 7.63. 

 
Рисунок 7.63 – Силові ГУ: загальний вигляд 

Для виведення результатів розрахунку напружено-деформованого 
стану необхідно додати епюри напружень. Роблять це так само, як і для 
результатів теплового аналізу (див. підрозділ 7.5.1, рисунок 7.40). 

Нормальні напруження (Normal Stress) по осях OX (радіальний 
напрямок) і OZ (коловий напрямок) показано на рисунку 7.64, еквівалентні 
за Мізесом напруження (Equivalent Stress) – на рисунку 7.65. 
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Рисунок 7.64 – Радіальні й колові напруження, зумовлені обертанням 

 
Рисунок 7.65 – Еквівалентні напруження, зумовлені обертанням 

Загальний вигляд розподілу напружень відповідає теоретичному. 
Припущення про можливість моделювання замкової частини шляхом 
задання ортотропних властивостей матеріалу є правильним, що 
демонструє розподіл колових напружень. Отримані максимальні 
напруження 1051 МПа є нефізичними й свідчать про те, що на 
заокругленні між ободом і полотном диска спостерігається робота 
матеріалу в зоні пластичності. Це може бути зумовлене кількома 
причинами: «грубою» сіткою в зоні заокруглення; неврахуванням 
згинального моменту від газових сил, що діють на лопатковий вінець, який 
передається на диск через хвостовики лопаток; неврахуванням реальних 
зазорів між ободом диска і лабіринтовим диском. 
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7.7 Розрахунок термонапруженого стану вузла 

Метою цього розрахунку є визначення полів напружень у деталі з 
урахуванням сумарної дії теплових силових навантажень. 

Розрахунок необхідно проводити у двох постановках – стаціонарній 
(на злітному режимі) і нестаціонарній (при виконанні польотного циклу). 

7.7.1 Стаціонарний розрахунок термонапруженого стану вузла 

Розрахунок температурних напружень 

Початковою інформацією при розрахунку температурних напружень є 
поле температур у деталі, отримане внаслідок аналізу її теплового стану. 
Щоб транслювати результати стаціонарного теплового розрахунку в 
структурний, необхідно аналіз Static Structural з панелі Toolbox основного 
вікна проєкту «перетягнути» на модуль Solution уже виконаного аналізу 
Steady-State Thermal (рисунок 7.66). 

 
Рисунок 7.66 – Додавання статичного структурного аналізу  

термонапруженого стану 

Навантаженням у цьому типі аналізу є поле температур, отримане 
раніше в стаціонарному тепловому розрахунку. Рисунок 7.67 показує, що 
цей вид навантаження вже додано в дерево моделі як Imported Body 
Temperature, і, оскільки тепловий розрахунок був стаціонарним,  
температура буде імпортована для скінченного часу. Щоб температури 
були завантажені в поточний аналіз, потрібно виконати команду Import 
Load, яку викликають натисканням правої клавіши миші на компоненті 
Imported Body Temperature у блоці Imported Load (див. рисунок 7.67). 

Результат імпорту температури показано на рисунку 7.68. 
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7.7.2 Нестаціонарний розрахунок термонапруженого стану 
вузла 

Метою розрахунку є визначення полів напружень у диску для кожного 
моменту часу при виконанні польотного циклу. 

Розрахунок слід починати з підготовки міцнісної бази. Для цього 
необхідно додати нестаціонарний структурний аналіз (Transient Structural) 
до блока Solution уже проведеного аналізу Transient Thermal 
(рисунок 7.73). 

 
Рисунок 7.73 – Еквівалентні температурні напруження 

Для проведення аналізу НДС деталі з урахуванням її теплового стану 
в нестаціонарній постановці необхідно виконати такі пункти: 

 визначити початковий тепловий стан конструкції; 
 задати настройки аналізу (кількість кроків навантаження, зміни 

кроків, час закінчення розрахунку й час проміжних кроків у кожному кроці 
навантаження); 

 настроїти імпорт поля температур; 
 настроїти закріплення моделі й навантаження змінним у часі 

силовим впливом. 
Настройки, пов'язані з початковим станом (рисунок 7.74), кількістю й 

тривалістю кроків навантаження (рисунок 7.75), мають повністю 
відповідати настройкам проведеного раніше нестаціонарного розрахунку 
теплового стану конструкції (див. підрозділ 7.5.2). 
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Рисунок 7.74 – Початковий тепловий стан у нестаціонарному розрахунку напружень 

 
Рисунок 7.75 – Налаштування кроків навантаження  

в нестаціонарному розрахунку напружень 

При настроюванні імпорту результатів нестаціонарного теплового 
аналізу для параметра Source Time з розділу Definition потрібно 
встановити опцію All (рисунок 7.76), після чого, клікнувши правою 
клавішею миші на блоці Imported Body Temperature у дереві моделі, 
застосувати команду Import Load. 
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Рисунок 7.76 – Налаштування результатів  
нестаціонарного теплового розрахунку 

Закріплення моделі має повністю відповідати закріпленню в 
стаціонарному розрахунку напруженого стану: кромку, що відповідає 
вільному торцю вала, фіксують у напрямку осі симетрії OY = 0 (див. 
рисунки 7.58, 7.62). 

Змінну частоту обертання (Inertial, Rotational Velocity, рисунок 7.77) і 
контурне навантаження (Loads, Pressure, рисунок 7.78) задають аналогічно 
змінним тепловим ГУ – перелічені параметри задають за відповідними 
компонентами глобальної системи координат, а їх числові значення для 
кожного кроку навантаження заносять у таблицю. 

Після визначення всіх параметрів і навантажень запускають аналіз на 
розрахунок командою Solve з панелі команд. 

 
Рисунок 7.77 – Задавання змінної частоти обертання 
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Рисунок 7.78 – Задавання змінного тиску як контурного навантаження 

 
На рисунках 7.79–7.81 показано напружений стан диска на початку 

(690,1 с) і наприкінці (810 с) злітного режиму роботи двигуна. 
Щоб відобразити зміну напружень у створених раніше іменованих 

вибірках, необхідно в настройках епюри еквівалентних напружень указати 
такі опції (рисунок 7.82): 

 метод вибору, Scoping Method – Named Selection (іменована 
вибірка); 

 іменована вибірка, Named Selection – вибрати зі списку назву 
вибірки, що відповідає одній з критичних точок (у цьому прикладі – 
Crit.Point-1). 

 

 
 

Рисунок 7.79 – Радіальні напруження в диску на початку (зліва)  
і наприкінці (справа) злітного режиму 
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Рисунок 7.80 – Колові напруження в диску на початку (зліва)  
і наприкінці (справа) злітного режиму 

 

Рисунок 7.81 – Еквівалентні напруження в диску на початку (зліва)  
і наприкінці (справа) злітного режиму 

Графіки змінення еквівалентних напружень у критичних точках диска 
зображено на рисунку 7.83. Аналогічним способом отримують графіки для 
радіальних і колових напружень (якщо необхідно). 

Виконаний аналіз термонапруженого стану диска турбіни підтверджує 
тезу про те, що найбільш навантаженим режимом роботи двигуна є 
злітний, а в разі серії з декількох злітних режимів – перший по черзі, тому 
що істотний внесок дають температурні напруження, зумовлені градієнтом 
температур, що є максимальним на зазначеному режимі. 

 



 

74 

 
Рисунок 7.82 – Налаштування еквівалентних напружень для критичної точки 

 
Рисунок 7.83 – Зміна еквівалентних напружень у критичних точках диска  

протягом УПЦ 

Узагальнені польотні цикли ГТД різного типу та призначення наведено 
в Додатку А. 
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