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Рассматривается определение параметров воздушного потока в предмасляной полости средней опоры 

компрессора. Проведено сравнение двух типов интерфейса в CFD - анализе. Получены  тепловые поля деталей 
и проведён расчёт напряжённо-деформированного состояния деталей опоры. В ходе работы было проведено 
сравнение коэффициентов теплоотдачи, полученных CFD - анализом и путём расчёта по полуэмпирическим 
зависимостям. Проанализировано влияние наличия отверстий в воздушной системе на окружные перемещения 
корпуса заднего РТКУ. 

 
Система внутренних воздушных потоков, гидравлическая сеть, тепло-гидравлический расчёт, предмас-

ляная полость, радиально-торцовое контактное уплотнение (РТКУ). 
  

Система внутренних воздушных пото-
ков (СВВП) двигателя играет важную роль в 
его работе: обеспечивает охлаждение дета-
лей горячей части двигателя; защищает 
внутренние полости от затекания горячего 
газа, идущего по тракту; обеспечивает поло-
жительный перепад давления на уплотнени-
ях масляных полостей. 

Расчёт параметров СВВП можно вы-
полнять в 1D, 2D и 3D постановках. 

Расчёт в одномерной постановке осно-
ван на полуэмпирических зависимостях. Он 
даёт достаточно точные результаты, и при 
этом непосредственно сам расчёт не требует 
больших временных ресурсов. 2D CFD - рас-
чёт удобно применять для полностью осе-
симметричных моделей, когда поведение по-
тока по окружности является постоянным. 
Данный подход позволяет получить картину 
параметров потока в осесимметричной по-
становке и отследить зоны образования вих-
ревых течений. 3D - постановка позволяет 
рассчитывать окружную неравномерность 
полей температур, давлений, скоростей, свя-
занную с несимметричностью модели. При 
этом граничные условия для газодинамиче-
ской, тепловой и структурной модели берут-
ся из расчётов меньшей размерности.  

Расчёт полноразмерной системы внут-
ренних воздушных потоков двигателя в 3D 
постановке является весьма нецелесообраз-
ным, поскольку подготовка модели подобно-
го размера и её расчёт требуют большого ко-

личества времени. К тому же оптимизация 
системы является практически невозможной.  
Поэтому оптимальным способом расчёта те-
чений потока является сочетание всех выше-
перечисленных методов. 

Следует отметить, что исследование 
окружной неравномерности параметров яв-
ляется актуальным, так как такие особенно-
сти потока могут влиять на напряженно-
деформированное состояние деталей двига-
теля и на работу отдельных узлов, например, 
контактных уплотнений. 

Поэтому в работе в качестве предмета 
исследования была выбрана предмасляная 
полость средней опоры компрессора (рис. 1).  

 

 
Рис. 1. Схема предмасляной полости 
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Воздух, отбираемый из-за второй сту-
пени компрессора ВД, через систему полос-
тей и отверстий проходит через нижнее ла-
биринтное уплотнение, затем через отвер-
стия в нём и отверстия в валу ВД смешива-
ется с воздушным потоком, протекающим 
через межвальное пространство валов ВД и 
СД.  Наличие отверстий в валу и лабиринте 
приводит к образованию окружной неравно-
мерности параметров потока, которая и бу-
дет являться объектом исследования. 

 
Граничные условия. Выбранные гра-

ницы являются достаточно удалёнными от 
отверстий в валу,  что минимизирует любое 
воздействие на поведение потока в интере-
сующей области. 

Отметим, что четыре отверстия в уп-
лотнении и четыре отверстия в валу ВД рас-
положены друг над другом. Таким образом, 
был смоделирован сектор в 90 градусов с пе-
риодическими граничными условиями. 

Параметры на входе («Вход 1», «Вход 
2») были заданы в виде полной температуры 
и массового расхода, на выходе – в виде ста-
тического давления. К поверхностям, при-
надлежащим масляной полости, были при-
ложены температура и коэффициент тепло-
отдачи. Данные гидравлики были получены 
в программе расчёта систем охлаждения га-
зовых турбин [1,2].  

Задача решалась в программном ком-
плексе Ansys Workbench путём связанного 
FSI расчёта. Поведение потока внутри ис-
следуемой полости было смоделировано в 
проекте Fluid Flow CFX, затем давление и 
температуры тел импортировались в систему 
структурного анализа. 
 

CFD - анализ 
Конечно-элементная модель имеет 

1940886 элементов (рис.2). В пристеночной 
области был смоделирован призматический 
слой. 

 
Рис.2. КЭ -  модель 

CFD - модель разбита на два домена: на 
стационарный и вращающийся с отверстия-
ми (рис.3).  Домены связаны друг с другом 
GGI - интерфейсом. 

 

 
Рис.3. Модели доменов 

 
Были рассчитаны и сравнены 2 вариан-

та задания такого интерфейса: 1) Stage - в 
этом случае скорости и давления будут ус-
редняться по окружности в радиальном на-
правлении; 2) Frozen Rotor - ориентация 
компонентов при применении этого интер-
фейса будет зафиксирована. 
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Рис.4. Поле скоростей: Stage (а), Frozen Rotor (б) 
 
Для учёта эффектов сжимаемости fluid 

представлен как идеальный газ, вязкость от 
температуры изменяется по формуле Сазер-
ленда.  

Влияние турбулентности в потоке было 
учтено использованием SST - модели, кото-
рая даёт самые близкие к эксперименталь-
ным данным результаты [3, 4].  

Модели твёрдых тел использовались 
для расчёта температурных полей, поэтому 
на контактные поверхности Solid и Fluid бы-
ли наложены GGI - интерфейсы.  

На рис. 4 представлены поля скоростей  
для интерфейсов Stage и Frozen Rotor. Расчё-
ты проводились с использованием ресурсов 
суперкомпьютерного центра (СКЦ) СГАУ. 

При использовании интерфейса Stage, 
происходит усреднение параметров, поэтому 
поток более плавно входит в отверстия.  

На рис. 5 показано распределение тем-
ператур только при использовании интер-
фейса Stage, так как картина для интерфейса 
Frozen Rotor практически идентична. 

На рис. 6 показано распределение тем-
ператур по корпусу РТКУ. Видно, что с ин-
терфейсом Frozen Rotor корпус РТКУ про-
гревается более неравномерно: напротив от-
верстий температуры выше из-за увеличения 
скорости потока. 

Опираясь на работу [5], в которой ис-
следовалось предварительно закручивающая 
система отверстий, можно констатировать, 
что интерфейс Frozen Rotor при решении та-

кого рода задач даёт результаты, более близ-
кие к экспериментальным данным. 

 

 
 

Рис.5. Распределение температур 

Таким образом, при применении ин-
терфейса Frozen Rotor наблюдается более 
достоверная картина течения, чем при при-
менении интерфейса Stage. В рассматривае-
мом случае это особенно хорошо видно на 
картине векторов скорости. Поэтому для 
структурного расчёта используются в каче-
стве исходных данных температура и давле-
ние, которые были получены при примене-
нии интерфейса Frozen Rotor. 



Вестник Самарского государственного аэрокосмического университета,  №3(34), 2012 
 

282 

 
a                              б 

Рис.6. Распределение температур по корпусу РТКУ: 
Stage (а); Frozen Rotor (б) 

 
Было проведено сравнение средних 

значений коэффициентов теплоотдачи на 
стенках каналов (рис.7), полученных в ре-
зультате 1D и 3D расчётов (табл.1).  

 

 
 

Рис.7. Каналы предмасляной полости 
  

Коэффициенты теплоотдачи во всех 
каналах, кроме межвальных, демонстрируют 
хорошую сходимость 1D и 3D расчётов. Та-
кое существенное расхождение объясняется 
тем, что в используемом программном ком-
плексе расчёта параметров воздушных сис-
тем нет подобного типа каналов, и вместо 
него использовались кольцевые каналы, ко-
торые не позволяют корректно рассчитать 

коэффициенты теплоотдачи при подобном 
их применении. В интерфейсах Stage и Fro-
zen  Rotor  самое большое различие α –  в от-
верстиях: 300-302, возникающее из-за разни-
цы скоростей, которое составляет 3,84%. 
 
Табл.1. Среднее значение α по каналам, Вт/м2К 

 
 
 

Структурный анализ 
Из CFD- расчёта были импортированы  

температуры тел и давления, рассчитанные 
на границе Fluid/Solid, к элементам ротора 
была приложена центробежная сила. Ради-
ально-упорный подшипник был смоделиро-
ван при помощи уравнений связи Constraint 
Equation. Модель может свободно расши-
ряться в радиальном направлении. Фланцу 
диска и корпусу опоры были заданы пере-
мещения, полученные из 2D расчета. К по-
верхностям масляной полости было прило-
жено давление p = 147115.5 Па. 

На рис. 8 показаны перемещения кор-
пуса опоры в радиальном направлении. Ок-
ружная неравномерность деформаций кор-
пуса в месте контакта РТКУ составляет 1.7 
мкм. Радиальная неравномерность – 30мкм. 
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Рис.8. Перемещения корпуса опоры в радиальном 
направлении 

 
При расчёте в 2D постановке радиаль-

ная неравномерность составляла 31мкм 
(рис.9). 

 

 
 

Рис.9. Перемещения корпуса в радиальном направле-
нии 

 
Выводы 
1. В ходе исследования течения потока 

в предмасляной полости средней опоры 
компрессора была выявлена окружная не-
равномерность параметров из-за наличия от-
верстий в лабиринтном уплотнении и валу, 
что послужило причиной неравномерности 
деформаций корпуса РТКУ, которая соста-
вила 1.7мкм. 

2. На основании картин распределения 
параметров потока были сравнены два типа 

интерфейсов (Stage и Frozen Rotor) между 
вращающимся и неподвижным доменами. 
Был выбран интерфейс Frozen Rotor, при ко-
тором были получены наиболее приближен-
ные к реальным условиям результаты. 

3. В результате сравнения коэффициен-
тов теплоотдачи, полученных в ходе 1D и 3D 
расчётов, была установлена удовлетвори-
тельная сходимость результатов для всех ка-
налов, кроме межвальных, что говорит о не-
корректном применении кольцевого типа 
канала в качестве межвального. 

 
Работа выполнена при финансовой поддержке 
Правительства Российской Федерации (Минобр-
науки) на основании Постановления Правитель-
ства РФ №218 от 09.04.2010. 
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This article deals with the definition of the parameters of air flow in the pre-oil cavity in the  compressor support. 

The two types of interfaces were compared in CFD analysis. Thermal fields of parts were obtained and strength analysis 
of support parts were calculated. During the work, the heat transfer coefficients obtained by CFD analysis  and calcula-
tions using semi-empirical expressions were compared. The effect of the presence of holes in the pipe system to the 
circumferential displacement  of rear radial-face contact seal stator were analyzed. 

 
Secondary air system, hydraulic network, FSI calculation, pre-oil cavity, radial-face contact seal. 
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