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МЕТОДЫ РАСЧЕТА ТЕПЛОВОЙ ЗАЩИТЫ
ЛОПАТОК ГАЗОВЫХ ТУРБИН

Приведены новая математическая модель и эффективный числен-
ный метод расчета температурного поля конвективно охлаждае-
мых лопаток газовых турбин. Теоретическое обоснование метода
доказано соответствующими теоремами. Исследованы дискрет-
ные операторы, логарифмический потенциал двойного и простого
слоев, построены сходящиеся квадратурные процессы и оценены
их систематические погрешности в терминах модулей непрерыв-
ности А. Зигмунда. Граничные условия теплообмена определены из
решения соответствующих интегральных уравнений и эмпириче-
ских соотношений.

Повышение КПД силовых установок летательных аппаратов и сни-
жение расхода топлива непосредственно связаны с увеличением па-
раметров рабочего процесса авиационных газотурбинных двигателей
(АГТД) и, в первую очередь, температуры и давления газа в турбинах.
Стремление к освоению предельных стехиометрических температур
рабочего тела в двигателях вполне обосновано, так как удельная тяга
АГТД при прочих равных условиях увеличивается почти пропорцио-
нально росту температуры газа Т ∗г перед турбиной [1–9].

При этом наиболее сложной является задача обеспечения надеж-
ности работы сопловых и рабочих лопаток газовой турбины (ГТ), под-
верженных непосредственному воздействию газового потока и значи-
тельным механическим нагрузкам.

Наряду с разработкой и внедрением современных и перспективных
технологий изготовления лопаток газовых турбин, освоение высоких
температур в АГТД, благодаря усовершенствованию систем охлажде-
ния, является приоритетным направлением исследований по тепловой
защите элементов турбин [2, 7–9]. Однако особенности условий те-
плообмена в элементах ГТД не позволяют решить задачу разработки
рациональной системы охлаждения в строгой постановке [7, 10]. В
телах сложной формы с различными конфигурацией, количеством и
расположением охлаждающих каналов, т.е. в многосвязных областях
с переменными граничными условиями, даже раздельное решение за-
дач гидродинамики и теплообмена является делом далеко не простым.
И это при том, что с повышением Т ∗г требования к точности конеч-
ных результатов возрастают, что, в свою очередь, требует разработки и
применения достаточно эффективных математических моделей и чи-
сленных методов для проведения многократных и многовариантных
расчетов с условиями многокритериальной оптимизации.
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В классической постановке дифференциальное уравнение тепло-
проводности, описывающее в общем случае нестационарный процесс
распространения теплоты в многомерной области (уравнение Фурье–
Кирхгофа), имеет вид [5, 10–12]

∂(ρCvT )

∂t
= div(λ gradT ) + qv, (1)

где ρ, Cv и λ —- соответственно плотность, теплоемкость и теплопро-
водность материала; qv — внутренний источник теплоты; T — искомая
температура. В двумерной постановке при постоянных физических
свойствах и отсутствии внутренних источников (стоков) теплоты, тем-
пературное поле при стационарных условиях будет зависеть только от
формы тела и от распределения температуры на его контуре (границах)
[10–13]. В этом случае уравнение (1) будет иметь вид

ΔT =
∂2T

∂x2
+
∂2T

∂y2
= 0. (2)

Для определения конкретных температурных полей в элементах
газовых турбин чаще задают граничные условия третьего рода, ха-
рактеризующие теплообмен между телом и окружающей средой на
основе гипотезы Ньютона–Римана [10–13]:

α0(T0 − Tγ0) = λ
∂Tγ0
∂n
; (3)

−λ
∂Tγi
∂n
= αi(Tγi − Ti); (4)

здесь T0 — температура среды Ti при i = 0, где i — число контуров,
i = 0,M (при температуре газа, омывающего лопатку); Ti — темпе-
ратура охладителя при i = 1,М ; Тγ0 и Тγi — температура на контуре
Тγi при i = 0 (наружный контур лопатки) и при i = 1,М (контур
охлаждающих каналов); α0 и αi — коэффициенты теплоотдачи газа
к поверхности лопатки (при i = 0) и лопатки к охлаждающему воз-
духу (при i = 1,М ); λ — коэффициент теплопроводности материала
лопатки; n — внешняя нормаль на контуре исследуемой области.

Краевая задача (2)–(4) решается с применением таких численных
методов, как метод конечных разностей (МКР), метод конечных эле-
ментов (МКЭ), метод граничных интегральных уравнений (МГИУ)
(или его дискретный аналог — метод граничных элементов МГЭ), ве-
роятностный метод или метод Монте-Карло и вариационный метод
Треффттца (Спэрроу) [2, 3, 5, 9, 10, 12].

Из перечисленных численных методов эффективным считается
МГИУ (или метод теории потенциала — МТП), хорошо зарекомен-
довавший себя при исследовании многосвязных областей сложной
конфигурации и имеющий ряд преимуществ [4–5, 9, 14].
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Рассмотрим применение МГИУ для решения задачи (2)–(4) в пер-
вой постановке [5, 9, 11, 13].

Функция Т = Т (х , у), непрерывная со своими производными до
второго порядка, удовлетворяющая уравнению Лапласа в рассматри-

ваемой области, включая ее контур γ =
M⋃

i=0

γi, является гармонической.

Следствием интегральной формулы Грина для исследуемой гармони-
ческой функции Т = Т (х , у) является соотношение

T (x, y) =
1

2π

∮

γ

[

Tγ
∂ (lnR)

∂n
− lnR

(
∂Tγ

∂n

)]

ds, (5)

где R — переменное при интегрировании расстояние между точкой
K (х , у) и “бегущей” по контуру точкой k; Тγ — температура на кон-
туре γ. Значение температуры в некоторой k-й точке, лежащей на
границе, получается как предельное при приближении точки K (х , у)
к границе:

T = Tk =
1

2π




∮

γ

Tγ
∂ (lnRk)

∂n
ds−

∮

γ

∂Tγk
∂n
lnRkds



 . (6)

С учетом введенных граничных условий (3)–(4), после приведе-
ния подобных членов и ввода новых коэффициентов, соотношение
(6) можно представить в виде линейного алгебраического уравнения,
вычисляемого для точки k:

ϕk1Tγ01 + ϕk2Tγ02 + . . .+ ϕknTγ0m − ϕkγ0T0 − ϕkγiTi − 2πTk = 0, (7)

где n — количество участков разбиения наружного контура лопатки `γ0
(`γi при i = 0) на малые отрезки ΔS0 (ΔSi при i = 0), m — количество
участков разбиения наружных контуров всех охлаждающих каналов
`γi (i = 1,M) на малые отрезки ΔSi.

Заметим, что неизвестными в уравнении (7), кроме искомого ис-
тинного значения Tk в точке k, являются также средние на отрезках
разбиения контуровΔS0 иΔSi температуры Tγ01 , Tγ02 , . . . , Tγ0n , . . . , Tγim
(общим числом n+m).

Из соотношения (7) получим искомую температуру для любой точ-
ки, пользуясь формулой (5):

T (x, y) =
1

2π
[ϕk1Tγ01 + ϕk2Tγ02 + . . .

+ ϕknTγ0n + . . .+ ϕkmTγim − ϕkγ0Tcp0 − ϕkγiTcpi ], (8)

где
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ϕk1 =

∫

ΔS01

∂(lnRk)

∂n
ds−

α01

λ1

∫

ΔS01

lnRkds;

. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . .

ϕkn =

∫

ΔS0m

∂(lnRk)

∂n
ds−

α0m

λm

∫

ΔS0m

lnRkds;

ϕkγ0 =
α01

λ1

∫

ΔS01

lnRkds+ . . .+
α0n

λn

∫

ΔSn

lnRkds;

ϕkγii =
α01

λ1

∫

ΔSi1

lnRkds+ . . .+
αim

λm

∫

ΔSim

lnRkds.

В представленном довольно оригинальном виде решение краевой
задачи (2)–(4) по расчету температурного поля конвективно охлаждае-
мой лопатки ГТ впервые дано О.И. Голубевой [13] и развито в работах
Л.М. Зысиной-Моложен [11].

В работах [11, 13] дискретизацию контуров γi (i = 0,M) проводи-
ли большим количеством дискретных точек, и интегралы, входящие в
уравнения в виде логарифмических потенциалов, рассчитывали при-
ближенно, заменяя следующими соотношениями:

∫

ΔSγi

∂(lnRk)

∂n
ds ≈

∂(lnRk)

∂n
ΔSγi ; (9)

∫

ΔSγi

lnRkds ≈ lnRkΔSγi ; (10)

здесь ΔSγi ∈ L =
M⋃

i=0

li; li =
∫

γi

ds.

В отличие от работ [11, 13] предлагается новый подход к примене-
нию метода граничных интегральных уравнений. Предположим, что
распределение температуры Т = Т (х , у) можно найти в следующем
виде:

T (x, y) =

∫

Γ

ρ lnR−1ds, (11)

где Γ =
M⋃

i=0

γi — простые гладкие жордановые замкнутые кривые; M —

количество охлаждающих каналов; ρ =
M⋃

i=0

ρi — плотность логарифми-
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ческого потенциала, равномерно распределенного по γi; s =
M⋃

i=0

si —

дуговая координата точки (xi, yi).

При этом кривые Γ =
M⋃

i=0

γi положительно ориентированы и заданы

в параметрическом виде: x(s), y = y(s), s ∈ [0, L]; L =
∫

Γ

ds.

Используя метод теории потенциала и выражение (11), задачу (2)–
(4) приведем к следующей системе граничных интегральных уравне-
ний:

ρ(s)−
1

2π

∫

Γ

(ρ(s)− ρ(ξ))
∂

∂n
lnR(s, ξ)dξ =

=
αi

2πλ

(
T −

∫

Γ

ρ(s) lnR−1ds
)
, (12)

где R(s, ξ) = ((x(s)− x(ξ))2 + (y(s)− y(ξ))2)1/2.
Для вычисления сингулярных интегральных операторов, входящих

в уравнение (12), исследованы дискретные операторы логарифмиче-
ского потенциала простого и двойного слоев, показана их связь и
получены оценки в терминах модулей непрерывности (оценки типа
оценок А. Зигмунда).

Теорема. Пусть выполняется условие
∫

0

ωξ(x)

x
< +∞

и уравнение (12) имеет решение f ∗ ∈ CΓ (множество непрерывных
на Γ функций). Тогда ∃N0 ∈ N = {1, 2 . . .} такое, что ∀N > N0 —
дискретная система, полученная из уравнения (12) на основе исполь-
зования дискретного оператора логарифмического потенциала двойно-
го слоя (изучены его свойства), имеет единственное решение {f̂ (N)jk

},
k = 1,mj; j = 1, n:

|f ∗jk − f̂
(N)
jk | ≤ C(Γ )

( εN∫

0

ωξ(x)ωf∗(x)

x
dx+

+ ε

L/2∫

εN

ωξ(x)ωf∗(x)

x
dx+ ωf∗

(
‖τN‖

)
L/2∫

0

ωf∗(x)

x
dx+

+ ‖τN‖

L/2∫

εN

ωf∗(x)

x
dx

)

,
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где C(Γ ) — константа, зависящая только от ‖τN‖
∞
N=1 — последо-

вательности разбиения Γ ; {εN}
∞
N=1 — последовательность положи-

тельных чисел, таких, что пара (‖τN‖ , εN) удовлетворяет условию
2 < ε ‖τ‖−1 < p.

Пусть ε ∈ (0, d/2), где d — диаметр Γ , разбиение τ таково, что
выполняется условие p′ ≥ δ

/
‖τ‖ ≥ 2.

Далее для всех ψ ∈ CΓ (CΓ — пространство всех функций, непре-
рывных на Γ ) и z ∈ Γ (z = x+ iy):
∣
∣(Iτ,εf) (z)− f̄(z)

∣
∣ ≤

≤ С (Γ )

(

‖f‖C ε ln
2d

ε
+ ωf (‖τ‖) + ‖τ‖ ln

2d

ε
+ ‖f‖C ωZ (‖τ‖)

)

;

∣
∣
∣(Lτ,εf) (z)− f̃(z)

∣
∣
∣ ≤

≤

(

С (Γ )

ε∫

0

ωf (x)ωl(x)

x2
dx+ωf (‖τ‖)

d∫

ε

ωl(x)

x
dx+ ‖τ‖

d∫

ε

ωf (x)

x2
dx

)

,

где

(Lτ,εf) (z) =
∑

zm,e∈τ(z)

(
f(zk,e+1) + f(zk,e)

2
− f(z)

)

×

×
(yk,e+1 − yk,e)(xk,e − x)− (xk,e+1 − xk,e)(yk,e − y)

|z − zk,e|
2 + πf(z),

(Lτ,εf) (z) — двухпараметрическая (зависит от параметров τ и ε) ква-
дратурная формула для логарифмического потенциала двойного слоя;
f̃(z) — оператор логарифмического потенциала двойного слоя; C(Γ )
— постоянная, зависящая только от Γ ; ωf (x) — модуль непрерывности
функции f ;

(Iτ,εf) (z) =
∑

zm,e∈τ(z)

f(zk,j+1) + f(zk,j)

2
ln

1

|zk,j − z|
|zk,j+1 − zk,j| ;

zk,e ∈ τ, zk,e = xk,e + iyk,e;

τ(z) = {zk,e| |zk,e − z| > ε} ;

τk = {zk,1, . . . , zk,mk}, zk,1 6 zk,2 6 . . . 6 zk,mk ;

‖τ‖ = max
j ∈(1,mk)

|zk,j+1 − zk,j| .
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Таким образом, разработан эффективный, с точки зрения реализа-
ции на компьютерах, численный метод, базирующийся на сконструи-
рованных двухпараметрических квадратурных процессах для дискрет-
ных операторов логарифмических потенциалов двойного и простого
слоев. Оценены их систематические погрешности, математически обо-
снованы методы квадратур для приближенного решения граничных
уравнений Фредгольма I и II рода с использованием регуляризации по
Тихонову и доказаны соответствующие теоремы [9, 14–18].

Данную методику расчета температурного поля лопатки можно
применить и к полым лопаткам со вставным дефлектором. При их
рассмотрении дополнительно к граничным условиям III рода примы-
кают и условия сопряжения между участками разбиения контура в
виде равенств температур и тепловых потоков:

Tν(x, y) = Tv+1(x, y);

∂Tv(x, y)

∂n
=
∂Tv+1(x, y)

∂n
,

где ν — число участков разбиения контура сечения лопатки; х , у —
координаты.

При нахождении оптимальных значений Т следует решить обрат-
ную задачу теплопроводности. Для этого сначала нужно найти реше-
ние прямой задачи теплопроводности при граничных условиях III рода
со стороны газа и граничных условиях I рода со стороны охлаждаю-
щего воздуха:

Tν(x, y)
∣
∣
γ0
= Ti0 ,

где Ti0 — известная оптимальная температура стенки лопатки со сто-
роны охлаждающего воздуха.

Вычислительные эксперименты с использованием МГИУ по рас-
чету температурных полей лопаток газовых турбин показали, что для
практических расчетов в предлагаемом подходе дискретизацию обла-
стей интегрирования можно проводить с достаточно меньшим коли-
чеством дискретных точек. При этом повышается реактивность разра-
ботанных алгоритмов и точность вычислений.

Точность вычисления температурных полей охлаждаемых деталей
зависит от достоверности закладываемых в расчет граничных условий
теплообмена.

Для расчета скорости газового потока по обводу профиля лопатки
использованы методы прямых задач гидродинамики решеток, основан-
ные на численной реализации интегральных уравнений с особенно-
стью. Задача сведена к решению граничных интегральных уравнений
для составляющих комплексного потенциала течения — потенциала
скорости ϕ и функции тока ψ, отличающихся от существующих [19–
21] эффективностью при численной реализации.
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Поле скоростей в области течения решетки профилей можно рас-
считать, продифференцировав значения потенциала скорости по обво-
ду, найденные из решения интегрального уравнения

ϕ (xk, yk) = V∞ (xk cosα∞ + yk sinα∞)±
1

2π
ΓθB ∓

1

2π

∮

S+

ϕ (S) dθ,

где ϕ(xk, yk) — значение потенциала скорости; V∞ — средневекторная
скорость набегающего потока; α∞ — угол между вектором V ∞ и осью
решетки профилей; Γ — циркуляция скорости; θВ — соответствует
выходной кромке профиля.

Распределение потенциала скорости по контуру получается из ре-
шения следующей системы линейных алгебраических уравнений:

ϕj ±
n∑

i=1

ϕi (θj,i+1 − θj,i−1) = V∞
(
xkj cosα∞ + ykj sinα∞

)
±
1

2π
Гθj,B,

где i = 2n − 1, j = 2n, n — количество участков. Значения скорости
газового потока определяются дифференцированием потенциала ско-
рости по контуру s, т.е. V (s) = dϕ/ds с использованием известных
формул численного дифференцирования [22].

Распределение скорости по обводу профиля, в отличие от [19, 20],
можно определить, решив также интегральное уравнение, полученное
для функции тока ψ:

ψ = V∞ (y cosα∞ − x sinα∞)∓

∓
1

2π

∮

S+

V ln

√

sh2
π

t
(x− xk) + sin2

π

t
(y − yk) ds,

приводя его к следующему алгебраическому виду:

ψ = ψ∞∓
1

2π

n∑

i=1

Vi ln

{√

sh2
[
2π

t
(x− xk)

]

− sin2
[
2π

t
(y − yk)

]}

Δsi,

где ψ∞ = V∞ (y cosα∞ − x sinα∞).
Расчетные данные распределения скорости по обводу являются

исходными для определения внешних условий теплообмена.
Для расчетов локальных значений αΓ в качестве основы принят

метод ЦКТИ, разработанный Л.М. Зысиной-Моложен, в котором ис-
пользуется интегральное соотношение энергии для теплового погра-
ничного слоя, записанное в переменных А.А. Дородницына, позволя-
ющее в единообразной форме представить решения для ламинарного,
переходного и турбулентного пограничных слоев [2, 10–12, 23]. Для
внесения поправок в базовое значение αΓ использованы подтвержден-
ные расчетно-экспериментальным путем рекомендации ЦКТИ и ХПИ
[12, 23].
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При определении внутренних граничных условий теплообмена ис-
пользуется взаимосвязь внутренних геометрических и гидродинами-
ческих моделей с тепловыми моделями, характеризующими темпе-
ратурное поле тела лопатки. Комплекс параметров, объединяющий в
себе теплогидравлические и геометрические характеристики системы
охлаждения, имеет вид [8, 12, 13, 20]

αв ∙ Fв = f (αг, Qг,Тгл,Твл, λв, μв, λл) .

При этом по сути выполняется оптимизационная задача с предва-
рительным заданием допустимых по условиям прочности температур
стенок с газовой Тгл и воздушной Твл сторонами с учетом ее предель-
ной неравномерности.

Задача внутренней гидродинамики системы охлаждения рассмо-
трена на примере лопатки со вставным перфорированным дефлекто-
ром.

Поиск оптимальной конструкции системы охлаждения тонкостен-
ной дефлекторной лопатки с поперечным течением воздуха осуще-
ствляется путем предварительного выявления перегретых участков.
Местные коэффициенты теплоотдачи охладителя αв определяются при
известном распределении потока в охлаждающих каналах. С этой це-
лью строится эквивалентная гидравлическая схема (ЭГС), при соста-
влении которой весь тракт течения охладителя в системе охлаждения
делится на множество взаимосвязанных участков — типовых элемен-
тов (каналов). Течение охладителя в разветвленных сетях описывается
первым законом Кирхгофа [10, 12, 23, 24]:

f1 =
m∑

j=1

Gij =
m∑

j=1

sign (Δpij) kij
√
Δpij, i = 1, 2, 3, . . . , n, (13)

где Gij — расход охладителя на ветке (i − j), m — количество веток,
присоединенных к i-му узлу; n — число внутренних узлов гидравли-
ческой сети; Δpij — перепад полного давления охладителя на ветке
(i − j). В этой формуле коэффициент гидравлической проводимости
ветки (i− j) определяется следующим образом [23, 24]:

kij =

√

2f
2

ijpij

/
ξij, (14)

где fij , pij , ξij — соответственно средняя площадь поперечного сече-
ния канала (i− j), плотность потока охладителя на данном участке и
суммарный коэффициент гидравлического сопротивления ветви.

Система нелинейных алгебраических уравнений (13) решается ме-
тодом Зейделя с ускорением по следующей формуле [12, 23, 24]:

pk+1i = pki − f
k
i

/
(∂f/∂p)k,
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где k — номер итерации; pki — давление охладителя в i-м участке
гидравлической сети. Коэффициенты гидравлического сопротивления
ξij , входящие в уравнение (14), можно определить по эмпирическим
соотношениям, имеющимся, например, в работах [23, 24].

Значение αв в области входной кромки лопатки с внутренним сег-
ментным оребрением, обдуваемой воздухом одним рядом круглых
струй через отверстия в носике дефлектора, рассчитывается зависи-
мостью [12, 23, 24]

Nu = C Re0,98 Pr0,43/(L/bequ),

где bequ = πd20/2t0 — ширина эквивалентной по площади щели; d0, t0
— диаметр и шаг отверстий в носовой части дефлектора. Критерий Re
в данной формуле определяется по скорости струи на выходе через
отверстия дефлектора, в качестве характерного размера принимается
длина внутреннего обвода входной кромки L.

На участках струйного обдува поверхностей, кроме зоны входной
кромки, можно воспользоваться эмпирической зависимостью [12, 23]

Nu = 0,018
(
0,36δ

2
− 0,34δ + 0,56− 0,1h

)
Sx×

× (Gcfk/Gkfc)
k ∙ Re0,8, (15)

где δ = δ/d — относительная толщина дефлектора; h = h/d — от-
носительная высота канала между дефлектором и стенкой лопатки;
S = S/d — относительный шаг системы струй; d — диаметр перфо-
рации; k = 0,25 + 0,5h. Критерий Re в формуле (15) определяется
по гидравлическому диаметру поперечного канала L = 0,75− 0,45δ и
скорости потока охладителя за зоной перфорации дефлектора.

При расчетах в каждом итерационном процессе производится про-
верка пропускной способности тракта охлаждения по полному давле-
нию на выходе, подсчитанному соответственно через потери полного
давления и приведенную скорость истечения воздуха из лопатки с
учетом его подогрева.

Таким образом, обеспечение необходимого значения коэффициен-
та теплоотдачи αв производится путем варьирования комплексом гео-
метрических параметров схемы охлаждения и режимных параметров
охладителя [10, 12, 23, 24].

Разработанные методики реализованы при проведении расчетно-
экспериментальных исследований термического состояния соплового
аппарата I ступени турбины высокого давления серийной газотурбин-
ной установки. При этом использованы следующие геометрические
данные профиля и режимные параметры газового потока, полученные
расчетным путем: шаг решетки — t = 41,5м, скорость газа на вхо-
де в решетку — V1 = 156м/с, скорость газа на выходе из решетки —
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Рис. 1. Решетка профилей сопловой
охлаждаемой лопатки

Рис. 2. Распределение относительных
скоростей λ (1) и коэффициентов тепло-
отдачи газа αг (2) по обводу профиля

V2 = 512м/с, приведенная скорость газа на выходе — λ1ад = 0,891;
угол входа газового потока — α1 = 0,7

◦, температура и давление газа:
на входе в ступень — T ∗г = 1333K, p∗г = 1,2095 ∙ 10

6Па, на выходе из
ступени — Tг1 = 1005K, pг1 = 0,75 ∙ 106Па.

Получена геометрическая модель лопатки (рис. 1), а также графики
распределений скорости V и коэффициента теплоотдачи газа αг вдоль
обвода профиля (рис. 2).

Разработаны геометрическая модель (рис. 3) и эквивалентная ги-
дравлическая схема тракта охлаждения (рис. 4). Определены основ-
ные параметры охладителя в системе охлаждения и температурное
поле сечения лопатки (рис. 5).

Достоверность методик подтверждена экспериментальными ис-
следованиями теплогидравлических характеристик опытных лопаток.
Методики показали высокую эффективность при многократных и
многовариантных расчетах конвективно охлаждаемых лопаток газо-
вых турбин [7, 14, 18, 25–27], на основе которых предложен способ
модернизации системы охлаждения лопатки за счет реконструкции
дефлектора.
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Рис. 3. Геометрическая модель с нумерацией расчетных точек обвода (1–78) и
характерных участков ЭГС (1–50) опытной сопловой лопатки

Рис. 4. Эквивалентная гидравлическая схема с нумерацией типовых элементов
системы охлаждения сопловой лопатки

Рис. 5. Распределения температур вдоль наружного (N) и внутреннего (�) обво-
дов сопловой охлаждаемой лопатки, полученное расчетным путем
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Применение более совершенных методов расчета температурных
полей элементов газовых турбин является одной из актуальных проб-
лем двигателестроения. Эффективность этих методов в итоге оказыва-
ет непосредственное влияние на эксплуатационную технологичность
и надежность элементов конструкций двигателя.
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