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Рассматривается алгоритм проектирования уплотнения как элемента общей внутренней воздуш-

ной системы двигателя. Алгоритм сочетает расчёты гидравлического сопротивления, теплового состоя-
ния, напряжённо-деформированного состояния, параметров авиационного двигателя в разных программ-
ных комплексах. 

 
Система внутреннего воздухоснабжения, уплотнение, утечка, эффективность, методика, алго-

ритм. 
 

При проектировании элементов 
авиационного двигателя составляющие 
внутренние воздушные потоки (системы) 
двигателя традиционно рассматриваются 
отдельно. В зависимости от объекта проек-
тирования могут рассматриваться: система 
охлаждения турбины, система наддува уп-
лотнений той или иной опоры, система 
разгрузки радиально-упорного подшипни-
ка и т.д. Но все эти системы связаны меж-
ду собой, их параметры влияют друг на 
друга, и поэтому логично рассматривать 
их как единое целое при проектировании 
уплотнения. Например, в [1–3] говорится о 
рассмотрении системы как единого целого, 
но не даётся названия, общепризнанного в 
настоящий момент. В литературе можно 
встретить следующие названия: система 
вторичных воздушных потоков [2], internal 
air system [1], secondary air system. В дан-
ной статье используется рабочее название 
- система внутреннего воздухоснабжения 
(далее по тексту – СВВ). Под системой 
внутреннего воздухоснабжения будем по-
нимать совокупность воздушных потоков, 
использующих рабочее тело для обеспече-
ния функционирования двигателя и всего 
летательного аппарата (ЛА), которое отби-
рается из проточной части авиационного 
двигателя и непосредственно не использу-
ется при создании тяги (мощности). 

СВВ состоит из подсистем, каждая из ко-
торых выполняет свою собственную функцию. 
Все подсистемы взаимосвязаны либо напря-
мую, либо косвенно через газовоздушный 
тракт двигателя. Взаимовлияние подсистем, 
например, присутствует при переносе тепла 
через стенки каналов. Поэтому расчёт некото-
рых из подсистем целесообразно проводить 
совместно. В данной работе рассматривалась 
СВВ, реализованная на моделях двигателя 
GE90 и двигателя НК-93. 

Наличие в воздушных системах одинако-
вых конструктивных элементов, в которых 
процессы течения воздуха и теплообмена мо-
гут быть описаны соответственно одинаковы-
ми зависимостями, позволяет представить лю-
бую сложную систему в виде типовых элемен-
тов, соединенных между собой определённым 
образом. Основными элементами системы 
внутреннего воздухоснабжения, которые отве-
чают за разделение сред с различными пара-
метрами рабочего тела и способствуют умень-
шению утечек из проточной части двигателя, 
являются уплотнения. 

Целью данной работы является повыше-
ние эффективности уплотнения путём разра-
ботки методик с учётом: 

• взаимовлияния системы внутреннего воз-
духоснабжения и уплотнений друг на 
друга; 

• теплового состояния деталей двигателя; 
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• деформированного состояния уплот-
нительных узлов. 
Для исследования работы уплотне-

ний на первом этапе необходимо опреде-
лить параметры воздуха во всей системе 

при известной геометрии каналов и параметрах 
рабочего тела в местах отбора и выпуска. 
Фрагмент алгоритма определения параметров 
СВВ изображён на рис. 1. 

 

 
Рис.1. Фрагмент алгоритма расчёта СВВ 

 
Для проведения теплогидравличе-

ского расчёта необходимо изучить воз-
душные системы и построить по ним 
граф, ветви которого соответствуют ох-
лаждающим каналам, а узлы – местам 
соединения каналов в единую систему. 
В данной работе рассматриваются толь-

ко системы, относящиеся к турбине низкого 
давления (НД). 

Итерационность расчёта (рис. 1) появ-
ляется в связи с тем, что на начальном этапе 
расчёта неизвестны значения средних тем-
ператур стенок каналов. 

 

 
 

Рис. 2. Фрагмент  результатов расчёта параметров системы охлаждения модели  
двигателя GE90 
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Далее определяются значения ко-

эффициентов теплоотдачи и средних 
температур воздуха в каналах, которые 
необходимы для проведения теплового 
расчёта. В результате расчёта в ANSYS 
определяются температурные поля де-
талей. 

Пример определения коэффициен-
тов конвективной теплоотдачи для мо-
дели деталей турбины НД двигателя 
GE90 приведён на рис. 2. 

Следующий этап исследования за-
ключается в определении напряжённо-

деформированного состояния деталей кана-
лов и, в частности, деталей уплотнительного 
узла (рис. 3) и в оценке влияния герметич-
ности уплотнительного узла на параметры 
эффективности двигателя. 

Данная оценка существенно зависит от 
места положения уплотнения в конструкции 
двигателя (уплотнения опор компрессора и 
турбины, уплотнения системы охлаждения и 
разгрузки, уплотнения проточной части). 
Это позволило разработать методики оцен-
ки уточнения КПД узлов и удельного рас-
хода.  

 

 
Рис. 3.  Распределение температур на максимальном крейсерском режиме модели двигателя GE90 

 
Для рассматриваемой системы 

двигателя НК-93 проводилась оценка 
влияния изменения радиального зазора 
в лабиринтном уплотнении за компрес-
сором на другие уплотнения системы и 
рассчитывалось температурное состоя-
ние системы в целом. 

Изменение зазора в уплотнении за 
компрессором высокого давления 
(КВД) приводит к изменению утечки 
закомпрессорного воздуха высокого 
давления. При рабочей величине зазора 
эта утечка составляет 0,6%. Большая его 
часть (0,55%) сбрасывается через статор 
и лабиринт У1 (рис. 4) в тракт перед ра-
бочим колесом. При снижении утечки 
за КВД снижается температура уплот-
нения вала ВД и закомпрессорного уп-
лотнения и увеличивается температура 
уплотнения У2 (закомпрессорный воз-

дух охлаждает уплотнение, расположенное 
в горячей зоне). В рабочем состоянии рас-
ход воздуха за КВД создаёт такой перепад 
давлений, что расход воздуха через лаби-
ринт У2 отсутствует. При существенном 
увеличении расхода через рассматриваемое 
уплотнение происходит небольшое подме-
шивание горячего воздуха к охлаждающе-
му. Снижение зазора приводит к снижению 
утечки закомпрессорного воздуха, что, в 
свою очередь, приводит к снижению давле-
ния в межлабиринтной полости У1-У2 и 
утечке охлаждающего воздуха в тракт. 

На рис. 5 показано влияние утечки 
воздуха за КВД на расход через уплотнение 
У2. Видно, что при номинальном значении 
утечки 0,6% расход через уплотнение прак-
тически отсутствует. Снижение утечки при-
водит к росту расхода через У2 (участок по-
ложительного расхода по оси ординат). 
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Рис. 4. Возможные течения через уплотнение У2 
 
 

 
Рис. 5. Влияние утечки закомпрессорного воздуха на расход через уплотнение У2 

 
Рис 6. Фрагмент алгоритма определения влияния герметичности уплотнения  

на параметры эффективности двигателя 
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При увеличении утечки наблюда-
ется обратное течение в лабиринте (уча-
сток отрицательного расхода по оси ор-
динат), что говорит о подмешивании 
(рис. 5) горячего воздуха (по сравнению 
с воздухом, прошедшим аппарат за-
крутки) к охлаждающему. Также следу-
ет отметить, что при изменении расхода 
через лабиринт за КВД в широких пре-
делах может  измениться направление 
течения воздуха, охлаждающего лице-
вую сторону диска турбины высокого 
давления. 

Результаты выполненных расчётов 
позволяют сформулировать оконча-
тельную методику определения влияния 

герметичности на параметры эффективно-
сти АД и ЭУ (рис. 6). Данная методика 
включает в себя не только теплогидравличе-
ский расчёт и расчёт напряженно-
деформированного состояния, но и термога-
зодинамический расчёт. 

Данная методика была реализована 
при исследовании уплотнения в составе 
системы разгрузки радиально-упорного 
подшипника (РУП). 

Из рис. 7 видно, что при изменении за-
зора от 0,6 до 1,8 мм давление в полости 
разгрузки уменьшается от 183 кПа до 89 
кПа (на 51,4%). При этом сила, действую-
щая на РУП, увеличивается на 32 кН. 

 

 
Рис. 7. Влияние геометрических параметров уплотнения на давление  

в полости разгрузки 
 

При этом следует отметить увели-
чение удельного расхода топлива на 

0,07 % (рис. 8а) и уменьшение удельной тя-
ги на 0,12 % (рис. 8б). 

 

  
 а) б) 

Рис. 8. Влияние геометрических параметров уплотнения  
на параметры эффективности двигателя 

 
Проводилось исследование изме-

нения радиального зазора в составе уп-
лотнения системы герметизации турбины. 
Как видно на рис. 9, при изменении герме-
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тичности уплотнения меняется картина 
течения в СВВ. Картины течения были 
разделены по диапазонам величин ради-
альных зазоров. 

При превышении величины ради-
ального зазора 0,52 мм (рис. 9а) проис-
ходит нарушение функционирования 
системы наддува уплотнений масляных 
полостей. При достижении величины 

зазора 0,65 мм (рис. 9б), нарушается функ-
ционирование системы герметизации тур-
бины. При величине зазора 1,2 мм (рис. 9в) 
система наддува уплотнений прекращает 
функционировать полностью, так как пред-
масляные полости опор турбин занимает 
воздух, отбираемый от четвёртой ступени 
КВД с большими значениями температуры 
и давления. 

 
 

      
 а) б) 
 
 

 
 в) 

Рис. 9. Картины течения воздуха в СВВ при различных диапазонах величин  
радиальных зазоров 

 
Данные исследования подтвер-

ждают тот факт, что зазоры в уплотне-
ниях, зависящие от целого ряда факто-
ров, оказывают определяющее влияние 
на эффективность двигателя в целом 

(рис. 10). Следовательно, проектирование и 
установка уплотнений с наиболее выгодны-
ми характеристиками является важной зада-
чей. В этом случае возможно вместо имею-
щихся лабиринтных уплотнений использо-
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вать уплотнение, разработанное компа-
нией Stein Seal [4, 5]. 

Фирма Stein Seal изготовила газо-
статическое уплотнение в комбинации с 
обычным лабиринтным однозубым уп-
лотнением [1], которое будем называть 
малорасходным уплотнением. Главным 
недостатком, ограничивающим приме-
нение газостатического подшипника 
для целей уплотнения, является необхо-
димость установки воздушного (газово-
го) компрессора, развивающего запор-
ное давление, превышающее давление 

уплотняемой среды. В малорасходном уп-
лотнении давление уплотняемой среды ис-
пользуется как запорное для наддува газо-
статического уплотнения, которое распола-
гается после лабиринтного (однозубого), где 
давление ниже, чем в уплотняемой среде. 
Перепад давлений, возникающий на одно-
зубом уплотнении, используется также для 
автоматического поджатия подвижной в 
осевом направлении статорной части уплот-
нения к роторной до получения расчётного 
торцового зазора δ между ними. 

 
 

 
 

Рис. 10. Изменение зазора при запуске, выходе на земной малый газ,  
приёмистости, наборе высоты и крейсерском режиме 

 
Конструкция малорасходного уп-

лотнения показана на рис. 11. Утечка 
воздуха через описанное торцовое уп-
лотнение по сути является расходом, 

необходимым для питания газостатического 
подшипника. Этот расход (утечка) тем 
меньше, чем меньше уплотнительный зазор 
δT, который на рис. 11 показан условно. 
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Рис. 11.  Конструкция малорасходного уплотнения 

 
Работает уплотнение так: 
– на неработающем двигателе дав-

ление везде равно атмосферному и ста-
торное кольцо 1 отведено от торцовой 
поверхности ротора в осевом направле-
нии пружинами 4 на несколько милли-
метров (2−6 мм); 

– после запуска двигателя появля-
ется давление газового тракта перед зу-
бом аспиратора «a» и течение воздуха 
через зазор δR. Возникающий на зубе 
«а» перепад давлений воздуха действует 
на кольцо 1 и начинает подсасывать 
(пододвигать) кольцо 1 к ротору, пре-
одолевая усилия пружин 9; 

– приближение кольца 1 к ротору 
и образование щели (с зазором δT) меж-
ду ним и ротором сопровождается на-
растанием давления в этой щели (в га-
зостатическом подшипнике lg), питае-
мой по жиклёрным каналам с воздухом 
с давлением Р0; 

– уже на режиме малого газа и да-
лее на всех режимах кольцо 1 достигает 
рабочего положения, т.е. останавлива-
ется у ротора при маленьком зазоре δT, 
равном 30−60 мкм, в положении стати-
ческого равновесия, когда силы от пе-
репада давлений на кольцо, действую-
щие справа налево, автоматически 
уравновешиваются силой, возникшей в 
гидростатическом подшипнике и дейст-
вующей слева направо. 

В окончательном варианте конст-
рукции уплотнения Stein Seal [2] полу-
чен физический зазор 60Tδ =  мкм, что 
при полученном коэффициенте расхода 

0,75µ =  соответствует эффективному 

зазору 45Эф Тδ µ δ= ⋅ = мкм. Относительный 
эффективный зазор равен  

30,0492 10Эф
Эф D

δ
δ −= = ⋅ . 

Необходимо заметить, что надёжность 
уплотнения, несмотря на то, что оно заду-
мано как бесконтактное, всё же будет зави-
сеть от возможных торцовых контактов 
кольца 1 и ротора. Такие, хотя и очень крат-
ковременные, контакты возможны вследст-
вие перегрузок, при перемене режимов ра-
боты, газодинамической неустойчивости 
двигателя, когда возможна пульсация дав-
ления в газовом тракте, и т.п. Эти контакты 
не должны приводить к повреждению уп-
лотнения. Поэтому в уплотнении должны 
быть подобраны контактирующие со сколь-
жением материалы (или покрытия), обла-
дающие хорошими трибологическими ха-
рактеристиками в условиях работы уплот-
нения (главными из которых являются тем-
пература и скорость скольжения). 

Уменьшение влияния уплотнения в 
системе герметизации турбин на параметры 
системы наддува уплотнений масляных по-
лостей при увеличенном значении зазора 
можно достичь путём «открывания» буфер-
ной полости и создания в ней более низкого 
давления. С другой стороны, это приведёт к 
повышенным утечкам из предмасляной по-
лости и созданию в ней более низкого дав-
ления. Это будет способствовать увеличе-
нию расхода из полости герметизации, в ко-
торую возможно просочиться горячий газ.  

Применение данного подхода проек-
тирования уплотнения позволяет не только 
скорректировать его параметры по режи-
мам, но и сделать возможным применение 
перспективных бесконтактных уплотнений 
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в опорах и в проточной части АД и ЭУ 
[2, 5, 6]. 
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