
Вестник ПНИПУ. Аэрокосмическая техника. 2019. № 58 

 

 28

DOI: 10.15593/2224-9982/2019.58.03  
УДК 62-135.3 

В.И. Милешин, А.М. Петровичев, В.В. Жданов 

Центральный институт авиационного моторостроения им. П.И. Баранова, Москва, Россия 

РАСЧЕТНО-ЭКСПЕРИМЕНТАЛЬНОЕ ИССЛЕДОВАНИЕ ВЛИЯНИЯ 

НАДРОТОРНЫХ УСТРОЙСТВ ЛАБИРИНТНОГО ТИПА НА ХАРАКТЕРИСТИКИ 

ВЫСОКОНАГРУЖЕННОЙ ПЕРВОЙ СТУПЕНИ КОМПРЕССОРА 

В связи с разработкой нового семейства высоконапорных КВД с ультравысокой степенью сжатия на πк* = 27 при 
числе ступеней z = 10…11 особое внимание стоит уделить отработке первой высоконагруженной ступени, так как имен-
но от ее совершенства напрямую зависят характеристики всего КВД. Несмотря на то, что на номинальных оборотах 
ступень может иметь оптимальные характеристики, из-за сильного прикрытия ВНА на промежуточных оборотах могут 
снизиться запасы ГДУ. Одним из способов повышения запасов ГДУ является применение НРУ лабиринтного типа.  

Целью проектирования НРУ лабиринтного типа было в первую очередь не ухудшить характеристики на проект-
ных оборотах (n = 100 %), по возможности даже улучшив их, и увеличить запасы ГДУ на промежуточных оборотах  
(n = 70 и 80 %). НРУ лабиринтного типа, состоящее из трех кольцевых бороздок, располагающихся над серединой про-
екции хорды лопатки, было специально спроектировано и изготовлено для данной ступени. Расчетное исследование 
показало, что на номинальных оборотах применение НРУ лабиринтного типа приводит к смещению характеристики в 
область больших расходов и к повышению КПД, что хорошо согласуется с экспериментальными данными. На промежу-
точных оборотах в расчете наблюдается увеличение запасов ГДУ без влияния на КПД, в то время как в эксперименте, 
наоборот, влияние на запасы ГДУ отсутствует и наблюдается прирост КПД, как и на номинальных оборотах ~1,5 %. Обе 
модели турбулентности (SST и k–ε), использованные при расчетах, не дали полного совпадения с экспериментальными 
результатами. Модель турбулентности SST улавливает влияние НРУ, но не позволяет получить запасы ГДУ, как в экс-
перименте. Модель k–ε позволяет получить в расчете запасы, близкие к экспериментальным, но не отображает влия-
ния НРУ на интегральные характеристики. Кроме того, обе модели дают КПД ступени ниже, чем в эксперименте. 

Ключевые слова: вихрь протекания, высоконапорный компрессор, запасы ГДУ, кольцевые бороздки, КПД, мо-
дель турбулентности, надроторное устройство лабиринтного типа, первая ступень компрессора, рабочее колесо, сте-
пень повышения полного давления.  
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NUMERICAL AND EXPERIMENTAL RESEARCH OF THE CIRCUMFERENTIAL 

GROOVES CASING TREATMENT INFLUENCE ON PERFORMANCES  

OF THE FIRST COMPRESSOR STAGE 

In connection with the development of a new family of high-pressure HPC with ultra-high pressure ratio and the number 
of stages 10-11, a special attention should be paid to the development of the first high-load stage, because compressor per-
formance directly depends on its excellence. Despite the fact that the stage at nominal rotational speeds can have optimal per-
formance, stall margins at intermediate rotational speeds can decrease because of a sizable IGV closure. One of the ways to 
increase stall margins is the use of labyrinth-type casing treatments. 

The primary design task for the labyrinth-type casing treatment (CT) is to keep performance at design rotational speeds 
(n = 100 %) or improve them, if possible, and increase stall margins at intermediate speeds (n = 70 % and n = 80 %). The laby-
rinth-type CT consisting of 3 circumferential grooves located above the middle of the blade chord projection is specially de-
signed and manufactured for this stage. Our computations show that the use of the labyrinth-type CT leads to a shift of perform-
ance towards higher airflow and efficiency that is a good agreement with experimental data. An increase in stall margins without 
changes in efficiency is found by calculations, whereas the test, on the contrary, shows no influence on stall margins and an in-
crease in efficiency by ~ 1.5 % (the same as at rated speeds). Both investigated turbulence models (SST and k-ε) do not pro-
vide good agreement with the experimental data. The SST model captures CT influence, but decreases stall margin. The  
k-ε model show agreement with the test in stall margin, but cannot capture CT influence. In addition, both models show lower  
efficiency compared with the experimental data. 

Keywords: tip leakage, high-loaded compressor, stall margin, circumferential grooves, efficiency, turbulence model, 
casing treatment, compressor first stage, rotor blade, pressure ratio. 
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Условные обозначения: 
Термодинамические и газодинамические параметры: 
Р – давление, Па; 
T – абсолютная температура, К; 
G – массовый расход воздуха, кг/с; 
π∗ – степень повышения полного давления; 
η∗

ад – адиабатический коэффициент полезного действия; 
НТ – коэффициент теоретического напора. 
Геометрические параметры: 
D, R – диаметр, радиус, м; 
d  – относительный диаметр втулки; 
s – относительная величина радиального зазора; 
h – густота; 
α  – угол входа потока; 
Z  – количество лопаток. 
Кинематические параметры: 
n – частота вращения ротора, об/мин; 
U – окружная скорость ротора, м/с; 
С – абсолютная скорость потока (в неподвижной системе координат), м/с; 
W – относительная скорость потока. 
Индексы и сокращения: 
ВНА – входной направляющий аппарат; 
РК – рабочее колесо (ротор); 
CА – выходной спрямляющий аппарат (статор); 
НРУ – надроторное устройство; 
п – периферийный; 
вт – втулка; 
пр – приведенный. 

Введение 

Надроторные устройства представляют большой интерес, так как с их помощью можно 
добиваться различных улучшений характеристик ступеней КВД [1–5] путем изменения пара-
метров НРУ [6–9] (типа, формы, расположения, размеров и т.д.). Сложный механизм взаимо-
действия НРУ и течения в ступени требует тщательного рассмотрения для каждого нового объ-
екта. Преимуществом НРУ лабиринтного типа перед другими типами является относительная 
простота их изготовления. 

Располагаясь непосредственно в области над перетеканием через радиальный зазор, НРУ 
лабиринтного типа взаимодействует с вихрем перетекания, ослабляя его свертывание [10].  
В работе [11] расчетным путем показано, что НРУ лабиринтного типа могут положительно вли-
ять на запасы ГДУ. В работах [12–14] также отмечается положительное влияние бороздок на 
запасы ГДУ и подчеркивается, что благодаря применению НРУ лабиринтного типа значительно 
уменьшается область загромождения на периферии рабочего колеса и ослабляется свертывание 
вихря перетекания через радиальный зазор. 

В работе [15] упор делается на исследование влияния геометрических параметров одной 
бороздки и ее положения относительно лопатки рабочего колеса на характеристики ступени. 
Показано, что для увеличения запасов ГДУ ступени бороздку нужно делать треугольной и рас-
полагать в области передней кромки лопатки рабочего колеса, а для увеличения КПД – трапе-
циевидной и располагать в области задней кромки. Отмечается также, что эффекты не зависят 
друг от друга и их можно комбинировать. 
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Важным параметром при проектировании НРУ является величина радиального зазора, 
так как от нее зависит количество воздуха, которое проходит через зазор и, следовательно, эф-
фективность НРУ. В работе [16] исследовался эффект НРУ при номинальном радиальном зазо-
ре и при увеличенном. Было показано, что из-за увеличения радиального зазора характер пере-
текания менялся значительно и эффект НРУ пропадал. Авторы отмечают, что важным парамет-
ром является осевое расположение бороздки. 

В работе [17] исследовалось смещение всего НРУ лабиринтного типа, состоящего из 
шести прямоугольных бороздок, вверх и вниз по потоку, относительно лопатки рабочего коле-
са. Показано, что в случаях, когда бороздки располагаются не над рабочим колесом, они стано-
вятся неэффективны и наибольший прирост запасов ГДУ был получен, когда все бороздки на-
ходились в области над рабочим колесом (10,3 %). 

В работе [18] авторы исследовали, как меняется влияние НРУ лабиринтного типа на те-
чение при изгибе периферии лопатки рабочего колеса. Было показано, что с помощью изгиба 
лопатки можно усилить эффект НРУ, дополнительно увеличив запасы ГДУ. 

В работе [19] исследовалось комбинированное НРУ, состоящее из двух типов: лабиринт-
ного и щелевого. Первое располагалось в области передней кромки, а второе – в области задней 
кромки. В результате численного и экспериментального исследований показано, что оба типа 
НРУ оказывают влияние на течение. Отмечается, что влияние на запасы ГДУ связано с измене-
нием траектории вихря перетекания, а потери КПД связаны как с увеличением производства 
энтропии в щелях и бороздках НРУ, так и с потерями, вызванными течением, индуцированным 
щелями НРУ. 

В работе [9] показано, что применение НРУ лабиринтного типа позволяет уменьшить по-
ток массы через радиальный зазор и изменить траекторию вихря перетекания, тем самым  
положительно повлиять на запасы ГДУ. 

Объект исследования 

Ступень А-1, типовая первая высоконагруженная ступень компрессора высокого давле-
ния (КВД), имеет следующие параметры: приведенный расход воздуха G = 24,4 кг/с; степень 
повышения полного давления ступени π* = 2,28; угол входа потока перед РК α1 = 89°;  
угол выхода потока за НА α4 = 69°; наружный диаметр входа в РК D1 = 0,555 67 м; относитель-
ный диаметр втулки перед РК d1 = 0,6623; расчетная приведенная окружная скорость РК  
U = 421,23 м/с; расчетный коэффициент теоретического напора НТ = 0,507. 

Ступень состоит из трех лопаточных венцов: ВНА (Z = 37, h = 2,42), РК – блиск  
(Z = 29,h = 0,81) и НА (Z = 58,h = 1,11). Лопатки ВНА и НА – поворотные по углу установки 
(∆ϑВНА = (–50°)…(+3°) и ∆ϑНА = (–15°)…(+3°).  

Схема проточной части ступени А-1 и сечения от 0–0 до V–V для постановки измери-
тельных приборов при испытаниях показана на рис. 1.  

В варианте испытаний с гладкой проточной частью (без НРУ) объект исследований был 
собран со следующими зазорами между неподвижными и вращающимися деталями: радиаль-
ный зазор по лопаткам РК по талькированной поверхности 0,65–0,7 мм ( s  = 0,7…0,75 %);  
при расчетном угле установке лопаток НА радиальный зазор между торцами лопаток и  
втулкой РК 0,6–0,75 мм по передней кромке и 1,0–1,5 мм по задней кромке. На рис. 2 показан 
блиск РК. 

Для проведения исследований клокинг-эффекта ступень А-1 была собрана с уменьшен-
ным числом лопаток ВНА (Z = 29) и с радиальными зазорами, указанными выше для испыта-
ний без НРУ. 

Расход воздуха измерялся входным коллектором ∅ 320 мм.  
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Рис. 1. Схема ступени А-1 

 
 

 
 

Рис. 2. Блиск РК 
 
В сечении IV–IV устанавливались 70 трубок, образующих 7 гребенок полного давления 

по 10 трубок и расположенных на 7 радиусах (табл. 1). На стенках проточной части в этом се-
чении установлены 6 трубок для измерения статического давления, по 3 на периферии и на 
втулке. В сечении V–V устанавливались термопары: однопоясные, трехпоясные и семипояс-
ная – всего 28 термопар на 7 поясах по 4 приемника в каждом поясе. Схема расположения гре-
бенок полного давления и термопар показана на рис. 3, гребенка – на рис. 4, расположение на 
проставке – на рис. 5. 
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Таблица 1  

Установка трубок полного давления в сечении IV–IV 

Номер гребенки R, мм α°от оси Номер трубок Шаг t, мм h от пер. 

7 264,9 31 1–10 5,78 3,5 

6 259,5 29 11–20 5,66 8,9 

5 253,5 28 21–30 5,53 14,9 

4 247,5 28 31–40 5,4 20,90 

3 241,5 27 41–50 5,27 26,9 

2 235,5 26 51–60 5,14 32,9 

1 230,1 26 61–70 5,02 –3,5 

 

 

Рис. 3. Схема установки трубок давления и термопар 
 

  
 

Рис. 4. Шаговая десятиточечная  
гребенка 

 

Рис. 5. Расположение гребенок  
на мерной проставке НА 

 
Дополнительно для измерения параметров 

потока за РК установлены приборы измерения пол-
ного давления и полной температуры на входных 
кромках лопаток НА (рис. 6). При этом на одной 
лопатке НА расположены 1-й, 3-й, 5-й и 7-й прием-
ники полного давления, а на второй лопатке, рас-
положенной через одну от первой, – 2-й, 4-й  
и 6-й приемники. 

Приемники статического давления размеще-
ны в тех же сечениях, что и приемные отверстия 
трубок полного давления.  

 
 

Рис. 6. Приборы измерения полного давления
и полной температуры на лопатках НА 
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Точность измерений параметров при проведении испытаний на стенде характеризуется 
данными табл. 2. 

Таблица 2 

Характеристики измерительной аппаратуры испытательного стенда 

Параметр Диапазон измерений Средства измерений Погрешность 

Крутящий момент 0–70 кгс·м Балансирный ускоритель ±0,5 % от ИВ 

Давление –50–150 кПа ИКД-27Дф ±0,3 % от ИВ 

Температура 20–(+100)°С ХК-термопары ±2,5° 
Частота вращения 2000–20 000 об/мин ЭЛУРА ±0,2 % от ИВ 

Расход воздуха 7–12 кг/с Расходомерный коллектор  
(РМК ∅320 мм) 

±0,5 % от ИВ 

Пульсации давления 0–100 кГц Малоинерционные датчики Kulite 10 % от ИВ 

Численная модель 

Численное моделирование течения выполнено с помощью программного комплекса 
NUMECA FINE TURBO 11.1 для решения осредненных по Рейнольдсу стационарных и неста-
ционарных 3D-уравнений Навье – Стокса [20, 21]. 

Расчетная область состояла из ВНА, РК и НА (рис. 7). 
В качестве модели турбулентности для ис-

следования влияния сетки и надроторных устройств 
лабиринтного типа использовались две различные 
модели турбулентной вязкости: SST и k–ε. Решения 
получены на основе конечно-разностной схемы 
Джемесона [20, 21] второго порядка аппроксимации 
по пространству и времени. Для моделирования 
взаимодействия ротора со статорами использова-
лось приближение mixing plane. 

При проведении расчетов использована блочно-структурированная сетка, построенная  
с помощью сеточного генератора Numeca Autogrid 5 (рис. 8). Расчетная область состояла из 
27 сеточных блоков в межлопаточных каналах (3 153 163 ячейки) и 3 блоков в НРУ  
(307 623 ячейки). Величина y+~1. Радиальный зазор над РК принимался равным 0,4 мм и на не-
го приходилось 17 ячеек расчетной сетки [22].  

Расчеты вязкого течения выполнены по приведенным параметрам на входе Т = 288,15 К, 
Р = 101 325 Па при оборотах n = 100, 80 и 70 %, что составляет 14 478, 11 582 и 10 135 об/мин 
соответственно. В сечении выхода использовано условие радиального равновесия течения, 
фиксируется статическое давление на периферии. На твердых поверхностях заданы условия 
прилипания и отсутствия теплопередачи.  

 

 

Рис. 8. Конечно-разностная сетка в сечении  
межлопаточного канала ступени А-1 

Рис. 9. Исследуемое НРУ лабиринтного  
типа 

 
 
 
 
 
 
 
 

Рис. 7. Общий вид расчетной области  
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НРУ лабиринтного типа (рис. 9) состояло из трех бороздок, две из которых в сечении 
имели параллелограмм. Первая бороздка отличается от других, чтобы была возможность на-
нести стираемое покрытие на область левее НРУ. Такая конфигурация была сравнена с конфи-
гурацией из трех одинаковых бороздок и установлено, что такое изменение первой бороздки 
незначительно влияет на эффект НРУ. Располагалось НРУ над центром проекции хорды лопат-
ки рабочего колеса. Сеточные блоки, соответствующие окружным проточкам, имеют перио-
дичность, равную периодичности лопаточных каналов рабочего колеса. 

Сравнительный анализ результатов расчетов и эксперимента 

Расчетные и экспериментальные интегральные характеристики ступени А-1 с гладкой 
проточной частью, полученные на различных оборотах, представлены на рис. 10. Расчетная 
модель хорошо согласуется с экспериментальной по расходу, КПД и степени повышения пол-
ного давления, но запасы ГДУ в расчете получаются меньше, чем в эксперименте, что является 
недостатком модели турбулентности SST. 

 

 
а 
 

 
б 

 

Рис. 10. Сравнение расчетных и экспериментальных характеристик ступени А-1 с гладкой  

проточной частью: а – по КПД *
ад ;η  б – по степени повышения полного давления π∗ 
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На рис. 11 представлены экспериментальные характеристики ступени А-1 с гладкой про-
точной частью и исследуемым НРУ лабиринтного типа. На всех исследуемых режимах наблю-
дается положительный эффект НРУ – сдвиг характеристик в область больших расходов и рост 
КПД до 1,5 %. 

Сравнение запасов ГДУ ступени А-1 на различных режимах в расчетах и эксперименте 
представлено ниже: 

 

n 60 % 70 % 80 % 90 % 95 % 100 % 

Эксп. без НРУ 50,3 % 40,8 % 35,2 % 21 % 15,6 % 15,2 % 

Эксп. с НРУ 52,3 % 41 % 38,5 % 21,1 % 14,6 % 14,1 % 

SST без НРУ – 23,2 % 12,1 % – – 8,1 % 

SST с НРУ – – – – – 9,7 % 

k–ε без НРУ – – – – – 11,3 % 

k–ε с НРУ – – – – – 12,9 % 

 

 
а 

 

 
б 

Рис. 11. Сравнение экспериментальных характеристик ступени А-1 с гладкой проточной частью и НРУ:  

а – по КПД *
ад ;η  б – по степени повышения полного давления π∗ 

 
 
 
 
 
 
 

На рис. 12 представлено сравнение расчетных (модели турбулентности SST и k–ε)  
и экспериментальных интегральных характеристик ступени А-1 с гладкой проточной частью  
и НРУ лабиринтного типа, полученных на оборотах n = 100 %. В эксперименте НРУ лабиринт-
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ного типа оказывает влияние на интегральные характеристики ступени: характеристика сдвига-
ется в область больших расходов и наблюдается прирост КПД до 1,5 %. Расчетные характери-
стики с обеими моделями турбулентности имеют максимумы КПД ниже экспериментального 
(SST на 2 %, k–ε на 3 %). Модель SST согласуется с экспериментом в характере влияния НРУ 
лабиринтного типа на характеристики, а именно наблюдается рост расхода и повышение КПД 
на 0,7 %, но в этой моделе ступень имеет более низкие запасы ГДУ, чем в эксперименте. Мо-
дель k–ε позволяет получить запасы ГДУ, близкие к экспериментальным, но влияние НРУ  
в этой модели на параметры ступени А-1 значительно ослабевает. 

 

 
а 

 
б 

 

Рис. 12. Расчетные и экспериментальные интегральные характеристики ступени 

А-1, n = 100 %: а – КПД *
ад ;η  б – степень повышения полного давления π∗ 

 
На рис. 13 представлены профили КПД в сече-

нии за рабочим колесом, полученные в расчете. 
Сравнение представлено для точки максимального 
КПД ступени А-1 с НРУ лабиринтного типа и близ-
кой ей по расходу точки, полученной в расчете с 
гладкой проточной частью. Различие КПД в этих 
точках составляло 1 %. Из рисунка видно, что влия-
ние бороздок распространяется примерно на 35 % 
вниз по проточной части от периферии. На высотах 
проточной части от 65 до 90 % профиль КПД с НРУ 
лабиринтного типа более полный, а с 90 до 100 % 
КПД с НРУ получается меньше. Наибольшее умень-
шение КПД наблюдается примерно на высоте 97 %.  

 
 

Рис. 13. Распределения КПД за ротором РК,
полученные из расчета: ––– без НРУ;  

––– с НРУ  
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На рис. 14 распределения турбулентной вязкости на периферии РК видно, что в области 
под третьей бороздкой происходит значительное увеличение турбулентной вязкости. Среднее 
значение безразмерной турбулентной вязкости в этом сечении без НРУ составляет 382, а с бо-
роздками 406 (выше на 6 %). 

 

        
                                                а                                                                   б 

 
 
 

Рис. 14. Распределения турбулентной вязкости в РК в сечении 97 %: 
 а – без НРУ; б – с НРУ  

 
На рис. 15 представлены распределения осевой компоненты скорости вблизи периферии 

РК, осредненной в меридиональном направлении, и показаны линии тока. Вблизи передней 
кромки располагается основное ядро вихря перетекания через радиальный зазор, при этом зона 
обратных токов вытянута в сторону центра хорды лопатки. Внутри каждой из бороздок образу-
ется локальный вихрь, который взаимодействует с вихрем перетекания. Образование этих вих-
рей объясняет рост потерь, но на основное ядро вихря перетекания бороздки влияют слабо, так 
как он находится левее относительно их осевого расположения. 

 

   
                                         а                                                                                б  

 

Рис. 15. Распределения осевой компоненты скорости: а – без НРУ; б – с НРУ лабиринтного типа 
 

На рис. 16 и 17 представлены распределения относительных чисел Маха и осевой компо-
ненты скорости в сечении 97 % для точки максимального КПД ступени А-1 с НРУ и близкой по 
расходу с ней точки ступени без НРУ. Загромождение на периферии размывается, также на-
блюдается ослабление основного ядра вихря перетекания, которое располагается на передней 
кромке. 
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                                              а                                                                    б  

 

Рис. 16. Распределения относительных чисел Маха на высоте 97 %: 
а – без НРУ; б – с НРУ 

 
 

 
                                               а                                                                    б 

 

Рис. 17. Распределения осевой компоненты скорости на высоте 97 %:  
а – без НРУ; б – с НРУ 

 
На рис. 18 показано распределение относительных чисел Маха в сечении 85 % для тех же 

точек. Загромождение, образовавшееся на периферии РК, распространяется в глубь межлопа-
точного канала, и для ступени с гладкой проточной частью на высоте 85 % также наблюдается 
пятно в области задней кромки со стороны корыта лопатки. В случае ступени с НРУ лабиринт-
ного типа загромождение на периферии размазывается и его распространение в глубь межлопа-
точного канала ослабевает. Таким образом, несмотря на то, что возникают дополнительные по-
тери на периферии из-за образования вихрей в бороздках НРУ, улучшение картины течения 
вблизи радиального зазора способствует изменению обтекания на высоте от 65 до 90 % и инте-
гральному повышению КПД. 
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                                               а                                                                   б  

 

Рис. 18. Распределения относительных чисел Маха на высоте 85 %: а – без НРУ; б – с НРУ 
 

 
 

                                          а                                                                                  б 
 

Рис. 19. Распределения относительных чисел Маха на высоте 90 %: а – η∗ = 0,874, π∗ = 2,223, G = 21,67 кг/c,  
n = 100 %, модель SST, граница ГДУ; б – η∗ = 0,8673, π∗ = 2,218, G = 21,86 кг/c, n = 100, модель k–ε 

 
На рис. 19 представлены распределения относительных чисел Маха в ступени А-1 с глад-

кой проточной частью на высоте 90 %. На рис. 19, а представлено поле течения, полученное  
с моделью SST, в точке, близкой к границе ГДУ, на 
рис. 19, б – полученное с моделью k–ε, в точке, близкой 
по расходу к полученной с моделью SST. Несмотря на 
более высокий КПД, полученный с моделью SST, от-
рывная зона на периферии РК в этой модели значитель-
но больше, чем с моделью k–ε. Наличие этой отрывной 
зоны не позволяет получить запасы ГДУ, как в экспе-
рименте. Стоит отметить, что в модели турбулентности 
k–ε выбитая ударная волна располагается ближе к пе-
редней кромке лопатки РК, чем в модели SST, что так-
же положительно влияет на запасы ГДУ. 

На рис. 20 показаны распределения степени сжа-
тия на выходе ступени по высоте канала, полученные в 
расчете с использованием модели турбулентности SST 

 
 

Рис. 20. Распределения степени сжатия 
на выходе ступени по высоте канала 
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и в эксперименте. Массовый расход примерно совпадал для сравниваемых распределений. Рас-
чет показывает увеличение степени повышения полного давления от сечения 0,3 высоты канала 
до сечения 0,98 высоты канала из-за применения НРУ. Однако сложно сопоставить расчетные  
и экспериментальные линии и сделать однозначный вывод. 

Заключение 

1. На основе метода 3D-расчетов вязких течений разработан алгоритм и создана матема-
тическая модель для численного моделирования пространственных эффектов в типовой первой 
высоконагруженной ступени КВД А-1 с надроторными устройствами лабиринтного типа.  

2. Проведены расчеты 3D-вязких турбулентых течений в ступени А-1 с гладкой проточ-
ной частью и НРУ лабиринтного типа. Показано, что применение НРУ позволяет поднять КПД 
ступени на 1 % на оборотах n = 100 %. 

3. Проведено экспериментальное исследование ступени А-1 с гладкой проточной частью 
и НРУ лабиринтного типа на широком спектре режимов. Получено, что НРУ лабиринтного 
типа положительно влияет на течение в ступени, прирост КПД на всех режимах составляет 
до 1,5 %. 

4. При оборотах n = 100 % сделан сравнительный анализ экспериментальных и расчет-
ных характеристик ступени с гладкой проточной частью и НРУ лабиринтного типа. Обе иссле-
дованные модели турбулентности (SST и k–ε) не дают полного совпадения с экспериментом. 
Модель SST улавливает влияние НРУ лабиринтного типа на течение в ступени, но занижает 
запасы ГДУ, а модель k–ε не улавливает влияние НРУ, но дает запасы ГДУ, близкие к экспе-
риментальным. Обе модели занижают КПД ступени. 

5. Получены стационарные поля течения в межлопаточных каналах ступени А-1 с глад-
кой проточной частью и с НРУ лабиринтного типа. 

6. Показано, что влияние НРУ лабиринтного типа значительно распространяется в глубь 
межлопаточного канала. В каждой бороздке образуется локальный вихрь, который индуцирует 
дополнительные потери, но, взаимодействуя с вихрем перетекания через радиальный зазор, они 
уменьшают загромождение на периферии, способствуя улучшению обтекания верхней части 
лопатки и, следовательно, росту КПД. 
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