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Представлены результаты численного моделирования влияния радиуса расположения аппарата закрутки 

на эффективность системы подвода охлаждающего воздуха к рабочей лопатке турбины. Разработана последо-
вательность действий, позволяющая выбрать радиус расположения аппарата закрутки для произвольных гра-
ничных условий в системе подвода охлаждающего воздуха. Расчеты проведены в диапазоне вращательного 
числа Рейнольдса 77 1033.2Re1069.1 ⋅<<⋅ Ф

 и безразмерного расхода воздуха 77 1073.51079.2 ⋅<<⋅ wC , что соответ-
ствует режимам работы ГТД.  

 
Система подвода, рабочая лопатка, турбина, радиус расположения аппарата закрутки. 

 
Обозначения и сокращения 
АЗ – аппарат закрутки; 
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r  - радиус, м; 
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rRотн =  - относительный радиус; 

C - скорость, м/с; 
( ) %100/01011 ⋅−⋅= Ttt NUСUСGN  - затраты 
мощности турбины на прокачку, %;   

ТN  – мощность турбины; 
ρ  - плотность, кг/м3; 
ω  - угловая скорость, рад/с; 
b  - внешний радиус диффузора, м; 
μ  - динамическая вязкость, Н с/м2; 
G  - расход, кг/с; 
s  - ширина, м; 

bsSотн /=  - относительная ширина диффузора 
Индексы 
T – сечение за турбиной; 
К - сечение за КВД; 
u  - окружное направление; 
* - параметр торможения; 
отн – относительный; 
id – изоэнтропическое течение, свободный вихрь 
1 – сечение под лопаткой; 
8 – сечение под байонетом; 
0 – сечение на выходе из АЗ; 
вхАЗ – вход в аппарат закрутки; 
acc – допустимые с точки зрения реализации 
эффекта кондиционирования режимы работы 
системы подвода.  
 

Введение  
Эффективность работы системы под-

вода охлаждающего воздуха к рабочей ло-
патке турбины принято характеризовать  
двумя параметрами: адиабатической эффек-
тивностью Θ и безразмерным снижением 
давления в системе ζ . При этом структура 
потока в системе целиком определяется лю-
быми двумя из следующих критериев: вра-
щательным числом Рейнольдса ФRe , пара-
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метром структуры потока Тλ , безразмерным 
расходом потока wС , числом Россби Ro  и 
другими критериями, которые могут быть 
построены на их основе [4,6,7,8,9,10]. 

Выбор оптимального радиуса располо-
жения аппарата закрутки (АЗ) определяется 
различными факторами и зависит от особен-
ностей конструкции конкретного двигателя. 
Различают системы с “низким расположени-
ем” и с “высоким расположением” АЗ.  

В аппарате закрутки воздух расширяет-
ся и, как следствие, разгоняется в направле-
нии вращения диска турбины, при этом его 
температура и давление в относительном 
движении снижаются. Впервые эксперимен-
тально и аналитически эффект снижения 
температуры воздуха в системе подвода с 
предварительной закруткой был оценен в 
1981 году в работе [1]. В работе [2] результа-
ты расчетов и эксперимент показали, что 
температура под подошвой лопатки relT 1

*  
монотонно снижается при увеличении на-
чальной закрутки 0β . В работах [3,4,5] влия-
ние геометрии полости вращающегося диф-
фузора системы подвода оценивалось по 
безразмерному снижению давления ζ  и по 
адиабатической эффективности Θ , которая 
сравнивалась с идеальной адиабатической 
эффективностью idΘ . В работе [4] экспери-
ментально и расчетным методом (в диапазо-
не 48.017.0 << Тλ , 66 105.5Re105.2 ⋅<<⋅ Ф , 

54 1009.11041.4 ⋅<<⋅ wC , 33.158.0 << β ) было 
показано, что увеличение относительного 
радиуса Rотн расположения АЗ приводит к 
уменьшению безразмерного снижения дав-
ления ζ . В работе [11] показано, что адиа-
батическая эффективность не зависит от 
расхода воздуха, зависит только от закрутки 
потока 01β  и линейно возрастает при увели-
чении Rотн от значения 0.8 до 1. Так как 
Θ увеличивается при увеличении Rотн, то 
конструктору рекомендуется располагать АЗ 
как можно выше. В работе [12] численно и 
экспериментально исследовалось влияние 
радиуса расположения АЗ на теплообмен с 
диском. Диапазон исследования составлял 

35.028.0 << Тλ , 66 101Re108.0 ⋅<<⋅ Ф , 
8.15.1 << β . Для “нижнего” расположения 

Rотн=0.8 выделены вязкий ( 35.0...3.0<Тλ ) с 
относительно низким расходом воздуха и 

инерционный режимы ( 35.0...3.0>Тλ ) с отно-
сительно высоким расходом воздуха. В об-
ласти приемных отверстий интенсивность 
теплообмена оказалась примерно одинакова 
для обоих режимов. У инерционного режима  
наблюдается интенсификация теплообмена 
на радиусе подвода воздуха. Для “верхнего” 
расположения АЗ (Rотн=1) выявлено доми-
нирующее влияние геометрии, а не режим-
ных параметров. 

Таким образом, в рассмотренных рабо-
тах выявлено: радиус расположения АЗ, за-
крутка потока 0β  на выходе из АЗ и параметр 
структуры потока Тλ , характер его турбу-
лентности являются основными параметра-
ми, влияющими на структуру течения в сис-
теме и ее эффективность. Но в них не 
представлено четких указаний о влиянии 
радиуса расположения АЗ на затраты мощ-
ности системы на прокачку охлаждающего 
воздуха, отсутствуют четкие рекомендации 
выбора радиуса расположения АЗ для кон-
кретных условий, приближенных к реально-
му ГТД.  

В нашей работе проведено моделиро-
вание процессов, протекающих в системе 
подвода воздуха в диапазоне критериев, 
имеющих место при типичных режимах ра-
боты ГТД: 75.0375.0 << Тλ , 77 1033.2Re1069.1 ⋅<<⋅ Ф

, 
55 1073.51079.2 ⋅<<⋅ wC , 5.2548.0 << β , с целью 

выработки последовательности действий по 
выбору радиуса расположения АЗ. Кроме 
этого, представлено сравнение вариантов 
отбора через камеру сгорания и теплообмен-
ник.  

Геометрия и особенности моделиро-
вания. В расчетах рассматривались три ра-
диуса расположения АЗ: Rотн =0.5, 0.66 и 
0.83. На рис. 1  приведены варианты геомет-
рии системы подвода и расчетная область.  

При дискретизации осредненных по 
Рейнольдсу уравнений Навье-Стокса (RANS) 
использована аппроксимация по методу ко-
нечных объемов со схемой второго порядка 
точности. Уравнение энергии решалось с 
учетом работы вязких сил. Эффект плавуче-
сти в поле центробежных сил не учитывался. 
В расчетах использовалась гибридная рас-
четная сетка с тетраэдрами в середине и 
призматическими слоями на стенках (рис. 1), 
число узлов сеток составляло в среднем 5.5 
млн. 
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Рис. 1. Область моделирования: 
а- расчетная область; б - варианты геометрии системы подвода; в- расчетная сетка 

 
Расчёты проводились в периодической 

постановке. Стенки задавались гладкими и 
адиабатными. Коэффициенты вязкости и 
теплопроводности определялись с учетом 
температуры. В качестве рабочего тела ис-
пользовался воздух. Его теплоемкость рас-
считывалась по полиномиальной зависимо-
сти от температуры. Все расчёты были 
выполнены с одинаковыми установками ре-
шателя и остановлены при достижении 
уровня сходимости по нормализованным 
среднеквадратичным невязкам ниже 5E-5 и 
дисбалансу расхода воздуха 0.1%. 

Для адекватного описания процессов в 
полости диффузора необходимо выбрать 
подходящую модель турбулентности. В ли-
тературе для задач с вращающимся диффу-
зором использовались различные модели 
турбулентности: high-Reynolds BSL [5, 11], 
low-Reynolds k-e (обычно для исследования 
теплообмена, y+<0.5) [15, 16], SST (для ис-
следования аэродинамики 10<y+<70) [4, 14]. 
Специалисты NASA в техническом мемо-
рандуме [13] дали заключение о том, что для 
задач аэродинамики SST модель является 
наиболее подходящей.  

В настоящем исследовании с учетом 
вращательных чисел Рейнольдса ФRe  поряд-
ка 107 выбрана SST модель турбулентности с 
пристеночными функциями. 

Результаты расчетов. Рассмотрим 
влияние радиуса расположения и безразмер-

ного давления за АЗ *
0 / kPP  на величину уте-

чек воздуха из полости за АЗ в осевой зазор 
и затекания воздуха в полость за АЗ из ду-
мисной полости. Давление в осевом зазоре 
определяется перепадом давления на турби-
не и ее степенью реактивности. Давление в 
думисной полости определяется характери-
стикой лабиринтного уплотнения за ком-
прессором. По условиям работы ГТД затека-
ние горячего газа из осевого зазора 
недопустимо, так как приводит к перегреву 
деталей ротора. Затекание из думиса не 
столь опасно, так как воздух отбирается из-
за компрессора. На рис. 2 приведена зависи-
мость расхода воздуха в осевой зазор и через 
нижний лабиринт  в думисную полость от 
давления за АЗ *

0 / kPP .  
Положительные значения саGG / на 

графиках соответствуют условиям, когда 
воздух или газ затекает из осевого зазора (а) 
или думисной полости (б) в полость за аппа-
ратом закрутки. Отрицательные значения 

саGG / , соответственно, наоборот. 
Из рис. 2 видно, что при условии оди-

накового радиального зазора в лабиринтных 
уплотнениях увеличение радиуса располо-
жения АЗ приводит к увеличению площади 
радиального зазора и, как следствие, к уве-
личению утечек или затекания из осевого 
зазора перед рабочим колесом и в думисную 
полость.
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Рис. 2. Зависимость расхода воздуха от давления за АЗ: в осевой зазор(а) и в думисную полость (б) 
 

Для минимизации утечек воздуха в 
осевой зазор и минимизации затекания воз-
духа из думисной полости за АЗ подбирается 
давление *

0 / kPP , значение которого распо-
ложено в диапазоне между давлением в осе-
вом зазоре и давлением в думисной полости, 
в частности для данной задачи 

*
0

* 7.051.0 kk PPP << . Таким образом, реали-

зуемые закрутки потока 0β  за АЗ ограниче-
ны. 

Определим диапазон реализуемых за-
круток потока 0β  за АЗ по известному до-
пустимому перепаду давления на аппарате 
закрутки (рис. 3). 

                
а       б 

Рис. 3. Диапазон реализуемых закруток потока 0β : 

а) Зависимость закрутки от перепада на АЗ; б) диапазон реализуемой закрутки в зависимости от отнR  
 

Выделив на рис. 3, а допустимый пе-
репад давления на АЗ (жирные вертикальные 
прямые), получим диапазон реализуемой 
закрутки для различных значений относи-
тельного радиуса - для Rотн= 0.5: 

2.20.1 0 << β , Rотн= 0.66: 65.18.0 0 << β , 
Rотн= 0.83: 25.16.0 0 << β .  

На рис. 4 изображена зависимость 
адиабатической эффективности Θ , безраз-

мерного снижения давления ζ  и затрат 
мощности на прокачку охлаждающего воз-
духа N от радиуса расположения аппарата 

отнR и начальной закрутки воздуха за АЗ 0β . 
Из рис. 4, а видно, что в соответствии с мак-
симально допустимыми значениями закрут-
ки 0β  реализуемая адиабатическая эффек-
тивность Θ  для верхнего расположения АЗ в 
7 раз больше, чем для нижнего расположе-
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ния АЗ, а безразмерное снижение давления 
(случай б) - на 40% меньше. Уменьшение ζ  
объясняется снижением реализуемой закрут-
ки под байонетом при уменьшении радиуса 

расположения АЗ. Потери мощности на про-
качку N, в % от мощности турбины, для 
верхнего расположения АЗ в 2.5 раза мень-
ше, чем для нижнего. 

  
а     б     в 

Рис. 4.  Зависимости от начальной закрутки потока: 
а - адиабатической эффективности; б - коэффициента потерь давления; 

 в - затрат мощности на прокачку охлаждающего воздуха 
 

На рис. 5 приведена зависимость за-
крутки под байонетом 8β  от начальной за-
крутки 0β . 

 
Рис. 5. Реализуемая максимальная закрутка под бай-
онетом для заданного 5.5% расхода воздуха в лопат-

ку 
Из рис. 5 видно, что для верхнего рас-

положения АЗ реализуемая максимальная 
закрутка под байонетом составляет 15.18 =β , 
для среднего расположения АЗ 9.08 =β  и для 
нижнего расположения АЗ 7.08 =β . Это объ-
ясняет приведенную на рис. 4 зависимость 
для адиабатической эффективностиΘ.   

В итоге проведенного общего анализа 
ситуации не совсем понятно, как определить 
потребный радиус расположения для кон-
кретных граничных условий.  

Стоит отметить, что существует два 
способа трансляции охлаждающего воздуха 
к входу в АЗ. Первый способ - это отбор воз-
духа напрямую из вторичной зоны камеры 
сгорания, второй способ – отбор из вторич-
ной зоны, но через воздухо-воздушный теп-
лообменник (ВВТ), стоящий во втором кон-
туре двигателя.  

Рассмотрим конкретный пример. До-
пустим, перед конструктором стоят две зада-
чи: 1) выбрать радиус расположения АЗ ис-
ходя из потребного давления под лопаткой и 
расхода охлаждающего воздуха; 2) решить 
вопрос о необходимости постановки возду-
хо-воздушного теплообменника с заданными 
свойствами. 

Расход воздуха через АЗ известен – он 
определяется потребным расходом в лопатку 
и утечками в думисную полость и осевой 
зазор. Потребное давление под лопаткой за-
дано на уровне ** 7.0 крк РР =  (из расходной 
характеристики лопатки). Перепад давления 
на АЗ известен – он определяется давлением 
в осевом зазоре, в думисной полости и дав-
лением перед АЗ. Рассмотрим два конкрет-
ных случая: без теплообменника и с тепло-
обменником. Пусть давление и температура 
на входе в АЗ P*вхАЗ=0.95Р*к, Т*вхАЗ=Т*к, 
давление на выходе из АЗ P0=0.55P*k  - в 
случае отбора воздуха из камеры сгорания. 
P*вхАЗ=0.8Р*к Т*вхАЗ=0.9Т*к, давление на 
выходе из АЗ P0=0.55P*k  - в случае транс-
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ляции воздуха через теплообменник. Из при-
веденных условий найдем потребное и одно-
временно допустимое снижение давления: 

при отборе из КС - 27%; при отборе из теп-
лообменника - 13%. Исходные данные для 
этих случаев  представлены в табл. 1. 

Таблица 1. Исходные данные 

 
 

Для поиска потребного радиуса распо-
ложения АЗ представим результаты расчетов 
в виде зависимостей снижения давления и 
температуры от входа в АЗ до сечения под 
лопаткой от перепада давления на аппарате 
закрутки. Перепад давления на АЗ является 
величиной, удобной для конструктора.  

На рис. 6 представлены универсальные 
зависимости понижения давления и темпера-

туры в системе подвода воздуха в зависимо-
сти от располагаемого перепада давления и 
радиуса расположения аппарата закрутки. 
Универсальность зависимостей в том, что 
они применимы для любой системы с подво-
дом воздуха под покрывной диск через коль-
цевую щель и с байонетом в месте подвода 
воздуха к рабочей лопатке. 

 

  
а    б 

Рис. 6.  Универсальные зависимости: 
а - изменение давления; б - изменение температуры в системе  

 
По графикам на рис. 6 на пересечениях, 

соответствующих условиям табл.1, находим 
потребный радиус расположения АЗ. Темпе-
ратуру под лопаткой для каждого из случаев 
получаем по известному из табл. 1 перепаду 
на АЗ и радиусу отнR , полученному из рис. 6, 
а. Затраты мощности находим из рис. 4, в. 
Результаты сравнения вариантов по темпера-

туре под лопаткой и по затратам мощности 
на прокачку приведены в табл. 2. Из таблицы 
следует, что при заданном уровне давления 
под лопаткой и в предположении, что темпе-
ратура за компрессором Т*к=900К, исполь-
зование теплообменника дает снижение тем-
пературы воздуха под лопаткой на 65К. При 
этом потери мощности турбины на прокачку 
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охлаждающего воздуха увеличиваются в 1.6 
раза. Известно, что затраты мощности на 
прокачку эквивалентны соответствующему 
снижению КПД турбины. В данной ситуации 

вопрос выбора радиуса расположения АЗ 
перекладывается на плечи того, кто готов 
пожертвовать либо КПД турбины, либо ре-
сурсом рабочей лопатки. 

 
Таблица 2. Результаты сравнения вариантов отбора охлаждающего воздуха 

Отбор 
Потребный 
радиус рас-
положения 

Изменение темпера-
туры 

(T*
1rel/T*

вхАЗ-1)*100% 

Темпера-
тура под 
лопаткой 
T*

1rel/T*
к 

Закрутка 
за АЗ  
β0 

Закрутка 
под бай-
онетом 
β8 

Затраты 
мощности 

N, % 

Из камеры 
сгорания 

0,66 -3,50% 0,97 1,5 0,9 0,80% 

Из теплооб-
менника 

0,5 0,50% 0,9 1,8 0,6 1,30% 

 
Таким образом, последовательность 

действий по выбору радиуса расположения 
АЗ для конкретных условий двигателя со-
стоит в следующем: 

1. Считается, что рабочая лопатка уже 
спроектирована под определенный расход и 
температуру охлаждающего воздуха, сочета-
ние которых обеспечивает заданную ресур-
сом температуру тела лопатки. То есть зада-
ны давление под лопаткой и расход воздуха.  

2. Прорабатывается возможность поста-
новки теплообменника во втором контуре 
двигателя с точки зрения термодинамиче-
ских потерь цикла двигателя и определяются 
его характеристики, то есть способность 
снижать температуру и давление при задан-
ном расходе. Таким образом, известна “це-
на” постановки теплообменника. 

3. Задается уровень статического давле-
ния за АЗ исходя из уровней давления в осе-
вом зазоре проточной части и в думисной 
полости, определяются утечки в осевой зазор 
и затекание из думисной полости в полость 
за АЗ. Площадь АЗ назначается исходя из 
потребного расхода в лопатку и утечек. При 
этом учитывается работа системы подвода на 
крейсерском режиме работы двигателя, то 
есть с ограничением подачи основного ох-
лаждающего воздуха определяется площадь 
АЗ.  

4. По полученным в рамках численного 
моделирования универсальным зависимо-
стям осуществляется выбор радиуса распо-
ложения АЗ для обеспечения заданного дав-
ления под лопаткой для случаев отбора 

воздуха из камеры сгорания или теплооб-
менника. Таким образом, радиус АЗ опреде-
лен. 

5. Определяется разница в температуре 
воздуха под лопаткой для случаев отбора из 
КС и ВВТ, затраты мощности турбины на 
прокачку охлаждающего воздуха. 

6. По результатам взвешенного анализа 
всех противоречий постановки теплообмен-
ника: затраты мощности турбины и термо-
динамические потери цикла двигателя во 
втором контуре – с одной стороны и ресурса 
лопатки – с другой стороны, а также раз-
грузка ротора от осевых сил – с третьей сто-
роны, принимается решение о его необходи-
мости. 

Заключение 
1. В диапазоне критериев подобия, соот-

ветствующих режиму работы реального 
ГТД 75.0375.0 << Тλ , 77 1033.2Re1069.1 ⋅<<⋅ Ф , 

55 1073.51079.2 ⋅<<⋅ wC , 5.2548.0 << β , прове-
дено исследование влияния радиуса распо-
ложения аппарата закрутки на показатели 
эффективности системы подвода воздуха к 
рабочей лопатке турбины. 

2. Предложена последовательность при-
нятия решения по выбору радиуса располо-
жения аппарата закрутки и определения “це-
ны” постановки теплообменника. 
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This paper investigates the effect of radial location of the inlet nozzles on effectiveness Θ  and total pressure 

losses ζ of pre-swirl systems. A commercial code Ansys CFX is used to solve the Reynolds Averaged Navier Stokes 
(RANS) equations using SST turbulence model with wall functions approach. Computations are performed for the flow 
parameter 75.0375.0 << Тλ , rotational Reynolds number 77 1033.2Re1069.1 ⋅<<⋅ Ф

, throughflow Reynolds number or 
non-dimensional mass flow rate 55 1073.51079.2 ⋅<<⋅ wC  and swirl ratio 5.2548.0 << β . The principles of the most 
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