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Разработан цифровой двойник установки для испытаний центробежного компрессора малоразмерного

газотурбинного двигателя для определения изменения величины зазоров в газодинамическом тракте

компрессора по расчетному полетному циклу. Номинальные монтажные зазоры определены по резуль -

татам аэродинамического проектирования компрессора. Кинетика зазоров по расчетному полетному циклу

исследована с помощью разработанной математической модели установки, включающей в себя тепло -

гидравлическую и термомеханическую модели. С использованием теплогидравлической модели выпол-

нен сопряженный расчет воздушной системы и температурного состояния испытательной уста новки.

Термомеханическая модель применена для определения деформаций и взаимных перемещений деталей

ротора и статора испытательной установки под действием осесимметричных и неосесиммет ричных

нагрузок, включая нестационарное температурное состояние. Выполнен анализ кинетики зазоров, и

разработаны рекомендации для обеспечения требуемой кинетики зазоров в компрессоре на всех режимах

полетного цикла.
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A digital twin of the rig for testing of centrifugal compressor for small-sized gas turbine engine has been

developed. It is used for calculation of changes in clearances in gas-dynamic path of the compressor depending

on the design flight cycle. Nominal installation clearances are determined according to calculation results of

the compressor aerodynamic design. Clearances changes on design flight cycle were investigated using

developed mathematical model of the rig. The mathematical model includes thermohydraulic and thermomecha -

nical models. Coupled calculation of air system and temperature state of test rig is performed by using thermo-

hydraulic model. Thermomechanical model is applied to calculate of deformations and relative displacements

of rotor and stator parts in test rig. These deformations are calculated under the action of axisymmetric and non-

axisymmetric loads, including a non-stationary temperature state. Analysis of clearances changes changing has been

carried out. Recommendations have been developed to ensure required clearance changes in the compressor

at all flight cycle regimes.
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Введение

В работе [1] рассмотрены возможные конструктивные

решения для компрессоров современных малоразмер -

ных газотурбинных двигателей (МГТД) среднего класса

мощности, N = 1400…3500 л.с., – осецентробежные

компрессоры с различным числом осевых ступеней и

замыкающей центробежной ступенью. Показано, что

необходимые параметры компрессора могут быть дос -

тигнуты распределением степеней повышения давления

и КПД между осевыми и центробежными ступенями.

При этом замыкающие центробежные ступени комп -

рессоров в зависимости от числа осевых ступеней и

мощности двигателя имели степень повышения давле -

ния в диапазоне p*
= 2,63…3,35.

Для МГТД мощностью N = 500…2000 л.с. более

перспективным может оказаться применение высоко -

напорных центробежных компрессоров (ЦБК) с одной

или двумя центробежными ступенями. К настоящему

моменту основные конструктивные особенности таких

высоконапорных ЦБК вполне устоялись [2]. Так, напри-

мер, высоконапорные одноступенчатые ЦБК со степе -

нью повышения давления p*
=9…10 целесообразно при-

менять в малоразмерных ГТД типа двигателя ВК-650.

В ЦИАМ выполнено трехмерное аэродинамическое

проектирование такого компрессора с расчетом интег -

ральных газодинамических характеристик в широком

диапазоне частоты вращения, дополненное прочност -

ным проектированием лопаток в соответствии с требо-

ваниями по запасу прочности для гражданских авиа -

ционных двигателей, а также отстройкой лопаток рабо-

чего колеса от опасных форм колебаний.

Анализ возможных вариантов конструкции и дости-

жимости аэродинамических параметров при довольно

жестких ограничениях на осевые и радиальные размеры

привел к выбору конструктивной схемы одноступен -

чатого компрессора, включающей двухрядное рабочее

колесо, двухрядный лопаточный диффузор и одноряд -

ный осевой спрямляющий аппарат. Аэродинамические

параметры обеспечиваются компрессором с повышен -

ной лобовой производительностью при окружной ско-

рости на периферии рабочего колеса 630 м/с, что поз -

воляет использовать традиционные конструкционные

материалы для его изготовления. При этом была исполь-

зована комбинация аэродинамических решений, опро -

бованных ранее на экспериментальных компрессорах

[3; 4], что уменьшило риски.

Критической проблемой аэродинамического проек-

тирования компрессора является специальное профили-

рование следующих элементов: входного и выходного

участков сверхзвукового центробежного рабочего ко -

леса – для снижения потерь полного давления и повы-

шения КПД; сверхзвуковых безлопаточного и лопаточ -

ного диффузоров – для подавления обратных токов и

расширения запаса устойчивой работы. Дополнитель -

ные цели проектирования: ослабление чувствитель-

ности газодинамических параметров к радиальным

зазорам и снижение уровня пульсаций полных парамет-

ров потока в элементах компрессора – достигались

путем подбора оптимальных аэродинамических про -

филей лопаток.

Опыт аэродинамического проектирования высоко -

напорных центробежных компрессоров показывает,

что газодинамические параметры сильно зависят от

величины зазора между крышкой и периферией лопа -

ток рабочего колеса, от геометрии втулочной и пери-

ферийной поверхностей безлопаточного диффузора и

от геометрии лопаток диффузора. В процессе проекти -

рования были установлены допустимые величины зазо-

ров в газодинамическом тракте для различных режимов

полетного цикла. Однако следует отметить, что дефор -

мации конструктивных элементов компрессора, вызван-

ные изменением давления в газодинамическом тракте

и полостях компрессора, температурными деформа -

циями деталей и действием центробежных нагрузок

на рабочее колесо, существенно влияют на зазоры и,

соответственно, на газодинамические параметры комп-

рессора. Поэтому актуально экспериментально иссле -

довать зависимость газодинамических параметров комп-

рессора от величин монтажных зазоров и их изменения

в полетном цикле.

Для исследования влияния деформаций конструк -

ции на газодинамические параметры высоконапорного

ЦБК была создана установка, имитирующая работу

компрессора в составе двигателя. При проектировании

испытатель ной установки применена разрабатываемая

в ЦИАМ технология создания электронного макета

(цифрового двойника) двигателя. Определение теплового

и напряженно-деформированного состояния (НДС)

роторов и корпусов ГТД относится к сложной технологии

многодисциплинарного математического моделирова -

ния, требующей разработки теплогидравлической

модели воз душной сети и термомеханической модели

конструкции, применяемых на стадии проектирования

компрессора для определения прочности и долговеч -

ности конструкции и рас чета кинетики радиальных

зазоров. Принципы создания электронных макетов

узлов двигателя, основанные на применении методов

многодисциплинарного математического моделирова -

ния, изложены в работах [5–8].

Электронный макет испытательной установки

(рис. 1) включает в себя модуль аэродинамического

проектирования, двух- и трехмерные модели деталей

и сборки конструкции, варианты термомеханической

модели испытательной установки. Все расчетные модели,

в зависимости от структуры уравнений, описывающих
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различные физические процессы, приводят к вычисли -

тельным процедурам, отличающимся по времени и тру-

доемкости реализации, поэтому в электронном макете

применена технология раздельного исполнения моду -

лей. Модуль аэродинамического проектирования рабо-

тал автономно. С его помощью были созданы данные

о газодинамических параметрах компрессора и разме -

рах газодинамического тракта, в том числе требования

к величинам зазоров между периферией лопаток рабо -

чего колеса и крышкой корпуса ЦБК. Варианты термо-

механической модели использо вались на всех этапах

конструктивной проработки деталей конструкции и ее

сборки. Информационно модули связаны интерфей -

сами управления: геометрическими данными о конст-

рукции, о тепловом и термонапряженном состоянии.

Целью работы являлось создание конструкции испы-

тательной установки, которая должна обеспечить задан-

ные величины зазоров в газодинамическом тракте комп-

рессора при имитации полетного цикла, и отработка

на этой конструкции требований к силовой схеме дви -

гателя, обеспечивающей заданную кинетику зазо ров

в компрессоре на всех этапах полетного цикла. Резуль -

таты испытаний компрессора необходимы также для

верификации вычислительных моделей, применя емых

при создании электронного макета (цифрового двойника)

установки, что важно для создания по аналогичной ме -

тодике цифрового двойника малоразмерного двигателя.

Работа проведена совместно конструкторами АО

«ОДК-Климов» и сотрудниками ЦИАМ, выполнявшими

разработку электронного макета.

Конструкция стенда с испытательной
установкой и параметры испытательного
цикла

Общий вид конструкции центробежного компрессора

в составе стенда с испытательной установкой показан

на рис. 2. Испытательная установка состоит из двух -

опорного ротора с диском ЦБК, воздухозаборника,

корпуса, имитирующего тракт разрабатываемого дви -

гателя, и системы отвода воздуха из тракта. Ротор ЦБК

приводится в движение внешним приводом испыта -

тельного стенда, обеспечивающим заданную частоту

Рис. 1. Электронный макет испытательной установки

Рис. 2. Общий вид (разрез) центробежного компрессора 
в составе испытательной установки:

1 – диск ЦБК; 2 – фланец крепежа к раме стенда; 
3 – рессора к валу привода стенда; 4 – подпорка 

воздухозаборника; 5 – опоры ротора



8

вращения, через рессору. Корпус установки в задней

части консольно крепится к внешней раме испытатель -

ного стенда. Воздухозаборник дополнительно подпи-

рается снизу.

В качестве расчетного полетного цикла принят

цикл длительностью t = 4560 с (76 мин), состоящий

из режимов «малый газ» (МГ), «взлетный» (ВЗЛ) и

«макси мальный» (МАХ) (рис. 3).

Теплогидравлические расчеты
воздушной системы ЦБК 
в составе испытательной установки

Моделирование термонапряженного состояния пред -

полагает предварительный расчет течения газа во вто-

ричном тракте для получения распределения по поверх-

ностям деталей конструкции давления, температуры и

коэффициента теплоотдачи, которые используются

в качестве граничных условий для тепловых расчетов.

Сопряженные теплогидравлические расчеты воздуш -

ной системы центробежного компрессора в составе

испытательной установки выполнены с использова -

нием методик, разработанных в ЦИАМ [9], позволяю-

щих получить достаточно точные результаты без чрез -

мерных вычислительных затрат. При создании расчет-

ной модели для проведения теплогидравлических рас -

четов воздушной системы ЦБК в составе испытатель-

ной установки учитываются:

– геометрические модели;

– гидравлическая схема с описанием геометрии

каналов и указанием значений радиальных зазоров

в лабиринтных уплотнениях;

– давление и температура воздуха в точках отбора;

– давление и температура масляно-воздушной

среды в опорах;

– данные газодинамических расчетов проточной

части ЦБК.

Расчеты проведены для режимов в соответствии

с расчетным испытательным циклом (см. рис. 3). Воз -

душная система ЦБК в составе испытательной уста-

новки (рис. 4) включает в себя систему охлаждения

роторных и статорных деталей, систему наддува опор,

а также систему отбора и утечек воздуха.

Посредством сопряженных теплогидравлических

расчетов воздушной системы ЦБК в составе испыта -

тельной установки определена в том числе утечка

по задней стенке колеса компрессора при проектном

зазоре в лабиринтном уплотнении за колесом. Отбор

воздуха на наддув передней опоры ротора компрессора

осуществляется из его проточной части через кольце -

вую щель над крышкой ЦБК. Часть отбираемого воз-

духа сбрасывается через жиклер над крышкой ЦБК,

другая часть поступает на наддув передней опоры.

Температура воздуха в точке отбора на режиме ВЗЛ

составляет 358,9°С. Согласно результатам сопряжен-

ных теплогидравлических расчетов при транзите воз-

духа через отверстия в стойках и корпусе входного

устройства, снижение температуры на режиме ВЗЛ

составляет 62,2°С. Температура воздуха непосредст -

венно перед передней опорой на этом режиме состав-

ляет 175,7°С.

С использованием результатов гидравлических

расчетов воздушной системы выполнен расчет осевых

усилий, действующих на радиально-упорный подшип -

ник ротора ЦБК в составе испытательной установки

на трех режимах. Методика оценки осевых сил, приме -

няемая в ЦИАМ, позволяет учитывать изменение дав-

ления закрученного потока по радиусу полости, полу -

ченное при гидравлическом расчете. Осевая нагрузка,

действующая на опору ротора ЦБК в составе испыта -

тельной установки, определяется как

Rос = Rо
ЦБК
с - R

т
ос,

где Rо
ЦБК
с – осевая сила, действующая в сторону центро-

бежного колеса компрессора; Rт
ос – осевая сила, дейст -

вующая в сторону условной турбины.

Рис. 3. Относительная частота вращения (n̄) ротора 
по расчетному полетному циклу

Рис. 4. Направления течения воздуха в воздушной 
системе центробежного компрессора в составе 

испытательной установки
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Согласно расчету максимальная осевая сила, дейст-

вующая на радиально-упорный подшипник ротора

на режиме МАХ, составляет 534,2 кгс. На режимах

ВЗЛ и МГ на опору ротора действует осевая сила 504,3

и 170,1 кгс соответственно. На всех режимах работы

ЦБК в составе испытательной установки осевая сила

действует на радиально-упорный подшипник влево

(в направлении центробежного колеса компрессора),

«перекладка» осевой силы отсутствует.

Тепловые расчеты крышки ЦБК с ребрами в трех -

мерной постановке показали, что, ввиду низких значе-

ний коэффициента теплоотдачи в полости над крышкой,

ребра не оказывают влияния на температурное состоя -

ние крышки ЦБК как на стационарных, так и на неста-

ционарных режимах работы. Поэтому в расчетной

модели сделано допущение об отсутствии ребер на

крышке ЦБК и расчет температурного состояния конст-

рукции компрессора в составе установки для испытаний

по расчетному полетному циклу (см. рис. 3) выполнен

в осесимметричной постановке с использо ванием гра -

ничных условий, полученных в результате сопряженных

теплогидравлических расчетов воздушной системы.

Коэффициенты теплоотдачи на поверхностях, форми -

рующих проточную часть компрессора, оценивались

по зависимости Nu = 0,0263 Re0,8 с использова нием

результатов газодинамических расчетов.

На рис. 5 представлено изменение температуры

колеса и корпуса центробежного компрессора в нес -

кольких точках по времени цикла. Температура кор-

пуса быстро изменяется в соответствии с режимами

работы, что может привести к быстрому изменению

зазоров в тракте. Температура тела диска в точке 2

плавно изменяется из-за тепловой инерции. Макси -

мальная температура корпуса ЦБК достигается на

режиме МАХ и составляет ~362°С. Максимальная

температура колеса ЦБК достигается на фланце в месте

его соединения с валом и на режиме МАХ составляет

~295°С. Полученные результаты использованы для

расчетов НДС конструкции.

Для верификации расчетной теплогидравлической

модели планируется проведение термометрирования

роторных и статорных деталей центробежного комп -

рессора в составе установки в рамках программы испы-

таний, включая замеры температуры воздуха в поло -

стях воздушной системы.

Расчет кинетики зазоров 
в проточной части по ЦБК 
в составе испытательной установки

Для эффективной работы ЦБК необходимо поддержа -

ние требуемой величины зазоров при обеспечении

уровня напряжений ниже допустимых значений, опре -

деляемых запасами по напряжениям и разрушающей

частоте вращения, а также обеспечивающих заданный

уровень циклической долговечности [10]. Одним из

инструментов, позволяющих на этапе проектирования

обеспечить требуемую величину зазоров, является

многодисциплинарное математическое моделирование,

применяемое для определения теплового и деформиро-

ванного состояния отдельных деталей и конструкции

в целом. Используемые в работе математические модели

обеспечивают нестационарный расчет теплового и

деформированного состояний статорных и роторных

деталей с учетом течения газа в основном и вторичном

трактах, расчет деформаций деталей и зазоров под

действием инерционных, тепловых и аэродинамичес -

ких нагрузок.

Анализ деформаций конструкции ЦБК в составе

испытательной установки проведен с учетом исходных

данных о геометрических размерах деталей, информа -

ции о размерах проточной части, оценки масс рабочих

лопаток, сведений о рабочих режимах и данных о теп -

ловом состоянии на этих режимах.

Расчет нестационарного деформированного состоя-

ния ЦБК в составе испытательной установки при осе -

симметричном нагружении выполнен методом конеч-

ных элементов. В модели ротора, включая центробежное

Рис. 5. Изменение температуры (T) колеса и корпуса центробежного компрессора по времени автономных испытаний
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колесо, использованы объемные конечные элементы.

Для моделирования осесимметричных деталей корпуса

приме нены осесимметричные конечные элементы.

Элементы с плоским напряженным состоянием исполь-

зовались для моделирования статорных лопаток, стоек

и отверстий.

Фланец корпуса испытательной установки справа

(в месте присоединения к стендовому оборудованию)

закреплен. На переднем конце вала, слева, в зоне шарико-

подшипника, связь ротора и корпуса задана нелинейным

упругим элементом с осевой жесткостью, эквивалент -

ной осевой жесткости подшипника передней опоры

в зависимости от уровня осевой нагрузки на опору.

Для учета взаимодействия деталей на контактирую -

щих поверхностях заданы контактные условия, в узлах

болтовых соединений – условия совместности осевых

и радиальных перемещений.

Расчеты деформированного состояния конструк -

ции были проведены для испытательного цикла, цикло-

грамма которого показана на рис. 3. Рассмотрены три

основных режима: максимальный режим с относи -

тельной частотой вращения ротора n̄max = 1, взлетный

режим с n̄взл = 0,971, режим малого газа с n̄мг = 0,68.

Проведены расчеты деформаций ротора и корпуса

как единой конструкции под действием следующих

факторов:

– распределения температур, полученного по резуль-

татам теплогидравлического расчета;

– центробежных нагрузок на ротор при вращении;

– распределения давления в тракте, учитывающего

действие осевых сил на лопатки;

– распределения давления в полостях, полученного

по результатам гидравлического расчета.

На границах деталей, омываемых потоком воздуха

в проточном тракте и в тракте вторичных потоков,

использованы граничные условия конвективного тепло-

обмена. Коэффициент теплоотдачи и температура воз -

духа в каналах и полостях тракта вторичных потоков

определены по модели гидравлической сети, представ -

ленной ранее.

В результате расчета НДС конструкции максималь-

ные эквивалентные напряжения (810 МПа) получены

в ступичной части диска компрессора. На рис. 6 про -

демонстрированы результаты расчета НДС конструк-

ции в момент времени 2400 с (конец максимального

режима).

Рис. 6. Результаты расчета при осесимметричных нагрузках на момент времени 2400 с (конец максимального режима):
а – температурное состояние; б – эквивалентные напряжения; в – радиальные перемещения; 

г – осевые перемещения (положительные – вправо)
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Расчет силовой схемы испытательной
установки с учетом системы закрепления
на стенде

Для оценки изменения зазоров в тракте ЦБК при дейст-

вии неосесимметричных статических и динамических

нагрузок создана расчетная 3D-модель испытательной

установки, которая позволяет прикладывать неосесим -

метричные нагрузки и находить соответствующее неосе-

симметричное изменение зазора (рис. 7). Ротор испыта-

тельной установки опирается на передний радиально-

упорный шариковый подшипник (П1) и задний радиаль-

ный роликовый подшипник (П2). Ротор состоит из цент-

робежного колеса, соединенного с дополнительным

валом фланцевым соединением. Болтовое фланцевое

соединение ротора с учетом уровня действующих на

конструкцию нагрузок рассматривается как неразъем -

ное. Вал привода опирается на две опоры (П3 и П4), рес-

сора жестко связывает валы испытательной установки и

привода стенда. В модель корпуса испытательной уста-

новки включены только элементы, вносящие вклад

в жесткость корпуса (элементы силовой схемы испыта -

тельной установки). Детали корпуса с измерительными

датчиками, системой вторичных потоков, направляю -

щие лопатки диффузоров не имеют конструктивной

жесткости и не учитываются в силовой схеме испыта -

тельной установки. В модели корпуса тонкостенные

воздухозаборник и кок учтены с использованием конеч-

ных элементов оболочки. Для других деталей корпуса

и ротора применены объемные конечные элементы.

В модели испытательной установки с учетом сис -

темы закрепления на стенде для оптимизации расчет-

ного времени принята редуцированная модель ротора

ЦБК (рис. 8,б), тогда как при учете осесимметричных

нагрузок применялся сектор подробной модели (рис. 8,а).

Число степеней свободы в подробной модели диска

~3,8×106, число степеней свободы в редуцированной

модели диска ~1,5×105. Редуцированная модель диска

верифицирована при сравнении с результатами по соб -

ственным частотам, полученными для полной модели.

Разница первых собственных частот для двух моделей

составила не более 3,9%. Использование подробной

модели центробежного колеса в модели испытательной

установки на стенде приводит к неоправданно боль -

шому времени расчета, поэтому в дальнейших расчетах

используется редуцированная модель.

Рис. 7. Конечно-элементная модель испытательной установки (разрез)

Рис. 8. Конечно-элементные модели ЦБК:
а – подробная модель; б – редуцированная модель
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Расчет деформаций испытательной установки

на стенде проводится для двух вариантов теплового

состояния деталей:

– комнатная температура (вариант 1);

– максимальный нагрев, момент времени t = 2400 c

(вариант 2).

Для варианта 2 модуль упругости материалов дета -

лей испытательной установки изменяется в соответ-

ствии с температурой.

Характеристики опор ротора. Характеристики жест -

кости подшипников качения являются нелинейными и

определяются по инженерной методике, изложенной

в [11]. Для нахождения собственных частот колебаний

ротора (динамический расчет) определяются жест -

кости опор при малых смещениях ротора относительно

положения равновесия для учета их в конечных эле -

ментах опор. Нелинейная жесткость подшипников

качения [11] линеаризуется в равновесном положении

под действием силы тяжести. При расчете деформиро -

ванного состояния испытательной установки под дейст-

вием силы тяжести (статический расчет) используется

секущая жесткость нелинейной характеристики жест -

кости опор. В расчетной модели учитывается, что при

действии осевой силы на шариковый подшипник его

радиальная жесткость возрастает.

В передней опоре также установлены демпферные

кольца. Характеристика жесткости демпферного кольца

является линейной и рассчитывается по инженерной

методике, изложенной в [12].

Учет силы тяжести и нагрузок от дисбаланса ротора.

Определены деформации испытательной установки

на стенде под действием силы тяжести и нагрузок от

дисбаланса ротора, что позволило определить постоян-

ную составляющую вклада в неосесимметричное изме-

нение зазора в тракте ЦБК испытательной установки.

Данная составляющая затем суммируется с осесиммет-

ричным изменением зазора. Нагрузка при действии

силы тяжести в опоре П1 (шариковый подшипник) равна

40,8 Н; в опоре П2 (роликовый подшипник) – 48,7 Н.

Дисбаланс в плоскости опор, принятый равным

3 г×мм, приводит к возникновению вращающейся ра -

диальной нагрузки в каждой опоре: 49,6 Н на режиме

МГ, 101 Н на режиме ВЗЛ, 108 Н на режиме МАХ.

Секущая жесткость роликового подшипника П2 –

К = 31×107 Н/м [11]. Секущая жесткость шарикового

подшипника П1 без вращения – К = 2,8×107 Н/м,

с учетом действия осевой силы на режиме МГ –

К = 10,7×107 Н/м, на режиме ВЗЛ – К = 15,3×107 Н/м,

на режиме МАХ – К = 15,6×107 Н/м.

Жесткость демпферного кольца существенно

меньше жесткости шарикового подшипника, поэтому

основной вклад в суммарную жесткость опоры вносит

именно жесткость кольца. Суммарная жесткость опоры

с демпферным кольцом К = 5,7×106 Н/м для всех режи -

мов работы ротора.

В расчете учтена только нагрузка от силы тяжести

и дисбаланса ротора. Температурное нагружение и вра-

щение ротора не учитываются. Максимальные напря -

жения возникают в стенке воздухозаборника, в месте

расположения стойки, и не превышают 59 МПа. Макси-

мальные изменения зазора в тракте ЦБК на режиме

МАХ не превышают 0,1 номинального зазора. НДС

испытательной установки на стенде с учетом тепло -

вого состояния (при максимальном прогреве на режиме

МАХ) меняется незначительно.

Собственные частоты колебаний испытательной

установки на стенде. Для нахождения собственных

частот колебаний ротора необходимо определить

радиальные жесткости опор при малых смещениях

ротора относительно положения равновесия для учета

их в конечных элементах опор. Линеаризованная

(касательная) жесткость роли кового подшипника П2 –

К=34×107 Н/м [11]. Линеаризованная жесткость шарико-

вого подшипника П1 без вращения – К = 4×107 Н/м,

с учетом действия осевой силы на режиме МГ –

К = 11,1×107 Н/м, на режиме ВЗЛ – К = 15,3×107 Н/м на

режиме МАХ – К = 15,7×107 Н/м. Суммарная жесткость

опоры П1 с демпферным кольцом К = 5,7×106 Н/м для

всех режимов работы ротора. Линеаризованная жест -

кость опор П3, П4 для всех режимов К = 4×108 Н/м.

Частотная диаграмма и формы колебаний ротора

приведены на рис. 9. При разгоне ротор проходит через

две критические частоты вращения. Первая критическая

частота f̄кр1 = 0,25 (отнесена к nmax), соответствует

колебаниям ротора по первой изгибной форме. В рабо -

чем диапазоне частоты вращения ротора присутствует

вторая критическая частота f̄кр2 = 0,91 (отнесена к nmax),

соответствующая колебаниям ротора по второй изгибной

форме. Запас по режиму МГ составляет 33%, ВЗЛ – 6%,

МАХ – 9%. Колебания на второй критической частоте

из-за особенностей формы колебаний не будут приво -

дить к значительным изменениям зазора в тракте ЦБК.

Рассчитаны изгибные собственные частоты коле -

баний испытательной установки на стенде в диапазоне

рабочей частоты вращения при комнатной темпера -

туре. За счет податливости корпуса испытательной

установки первая изгибная частота колебаний ротора

снижается на 1,2%, вторая – повышается на 0,5%.

Остальные собственные частоты представляют собой

колебания корпуса испытательной установки и, соот -

ветственно, не зависят от жесткости опор ротора.

Рассчитаны собственные частоты колебаний испы -

тательной установки на стенде с учетом теплового сос-

тояния на режиме МАХ. Формы собственных колебаний

нагретой испытательной установки на стенде (ротора

и корпуса) соответствуют формам колебаний при ком -
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натной температуре. Из-за изменения механических

свойств материалов деталей при нагреве собственные

частоты колебаний снижаются. Изменение первой

изгибной частоты колебаний ротора с учетом макси -

мального прогрева составляет не более 1%, изменение

вто рой изгибной частоты – не более 3%. Изменение

частот колебаний корпуса испытательной установки

на стенде с учетом максимального прогрева составляет

не более 5,2%.

Для оценки вклада орбит ротора испытательной

установки на стенде в кинетику зазоров при динами -

ческих нагрузках, определяемых вращением, создана

стержневая модель ротора, эквивалентная объемной

модели. Эквивалентность объемной модели, представ -

ленной в настоящем параграфе, и стержневой модели

достигается при сравнении собственных частот колеба-

ний для двух моделей. С использованием стержневой

модели ротора выполнено моделирование динамики

ротора испытательной установки на стенде, с учетом

влияния жесткости корпусных деталей на упругие

характеристик опор, при действии силы тяжести и

нагрузок от дисбаланса ротора. Расчет динамики выпол-

нен при прямом интегрировании уравнений движения

ротора. В результате получены орбиты вращения ро -

тора на основных режимах. Максимальные амплитуды

радиальных колебаний ротора составляют не более

0,1 номинального зазора. Уровень этих амплитуд реко -

мендуется учитывать при выборе размеров номиналь-

ного зазора в проточной части ЦБК.

Анализ кинетики зазоров
в центробежном компрессоре

Проведено исследование кинетики перемещений и

зазоров конструкции в расчетном полетном цикле.

Перемещения колеса и крышки рассматриваются

в нескольких точках по проточной части (рис. 10):

Т1 – на входе основной лопатки, Т1а – на основной

лопатке, Т2 – на входе лопатки сплиттера, Т3 – в сере -

дине лопатки сплиттера (по радиусу), Т4 – на выходе.

На рис. 11 показано изменение относительного зазора

(Dh̄ ) в этих точках по расчетному полетному циклу и

эпюры изменения зазора по проточной части в моменты

времени t = 10; 2400; 3330 c. Изменение зазора отне -

сено к номинальному зазору, закрытие зазора соответ-

ствует величине -1,0. Наибольшее уменьшение отно -

ситель ного зазора, до -0,81, происходит в конце макси-

мального режима, в момент времени t = 2400 c (МАХ),

в точке Т3, соответствующей середине лопатки сплит -

тера.

Наибольшее влияние на КПД ЦБК оказывает зазор

на входе в компрессор. Равномерный рабочий зазор

на входе в компрессор и в середине лопатки сплиттера

на максимальном режиме работы можно обеспечить

при условии выбора соответствующего неравномерного

по проточной части исходного зазора (в виде кусочно-

линейной зависимости) в начальный момент времени.

Рис. 9. Частотная диаграмма ротора

Рис. 10. Точки в проточной части для анализа 
перемещения колеса и крышки
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На рис. 12 показаны относительный рабочий зазор

( h̄ ) при постоянном исходном номинальном зазоре и

относительный рабочий зазор при модифицированном

неравномерном номинальном зазоре по относительной

длине проточной части ( L̄) в компрессоре в момент

времени t = 2400 с (МАХ). Показаны величины отно -

сительных зазоров под действием осесимметричных

(темпе ратура, давление, центробежная сила) и неосе -

симметричных нагрузок (сила тяжести, дисбаланс)

снизу и сверху колеса. Изменение зазора рассчитыва -

ется отно сительно постоянного исходного номиналь-

ного зазора.

При постоянном исходном номинальном зазоре на

разных режимах получен неравномерный относитель -

ный зазор по проточной части: в конце режима МАХ –

от 0,8 на входе основной лопатки до 0,2 в середине

лопатки сплиттера (см. рис. 12,а); в момент начала

режима МГ – от 0,8 до 1,0; в конце режима МГ – от 1,0

до 0,6; на взлетном режиме – от 0,8 до 0,2.

При модифицированном неравномерном номиналь-

ном зазоре получен более равномерный относительный

зазор по проточной части: в конце максимального

режима от 0,8 на входе основной лопатки до 0,6 в сере -

дине лопатки сплиттера (см. рис. 12,б). В момент начала

Рис. 11. Изменение относительного зазора в компрессоре по расчетному полетному циклу

Рис. 12. Относительный рабочий зазор при исходном постоянном (а) и модифицированном (б) номинальном зазоре 
по проточной части в компрессоре в момент времени t = 2400 c (МАХ):

1 – под действием осесимметричных нагрузок; 2 – под действием осесимметричных и неосесимметричных нагрузок снизу;
3 – под действием осесимметричных и неосесимметричных нагрузок сверху; 4 – номинальный зазор
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режима МГ относительный зазор на выходе из колеса

достигает величины 1,4 номинального зазора, а в конце

режима МГ уменьшается до 1,0 и становится более рав-

номерным по проточной части. На взлетном режиме

относительный зазор находится в диапазоне 0,7…1,0.

Заключение

Для анализа изменения зазоров в проточной части

центробежного компрессора разработана термомехани-

ческая модель ЦБК в составе испытательной установки.

Выполнены нестационарные теплогидравлические рас-

четы и расчеты деформированного состояния конст -

рукции по расчетному полетному циклу длительностью

4560 с (76 мин). Согласно результатам расчетов на всех

режимах работы центробежного компрессора в сос -

таве испытательной установки осевая сила действует

на радиально-упорный подшипник влево (в направле -

нии центробежного колеса компрессора), «перекладка»

осевой силы отсутствует.

Определены осевые и радиальные перемещения

деталей и изменения зазоров над рабочими лопатками

ЦБК в проточной части. Максимальное уменьшение

зазора в компрессоре происходит в конце максималь -

ного режима в середине лопатки сплиттера. Изменение

зазора в тракте ЦБК при действии силы тяжести и наг -

рузок от дисбаланса ротора на всех режимах работы

не превышает 0,1 номинального зазора. Орбиты ротора

при динамичес ких нагрузках определены по стержне -

вой модели, верифицированной по собственным час-

тотам колебаний объемной модели. Максимальные

амплитуды радиальных колебаний ротора составляют

не более 0,1 номинального зазора.

Наибольшее влияние на КПД ЦБК оказывает зазор

на входе в компрессор. Равномерный рабочий зазор на

входе в компрессор и в середине лопатки сплиттера

можно обеспечить путем выбора соответствующего

неравномерного по проточной части номинального

зазора. Рекомендации по форме номинального зазора

представлены в виде кусочно-линейной зависимости,

которая должна быть сглажена в реальной конструкции

с учетом технологических возможностей производства.

Номинальный зазор в проточной части необходимо

принимать также с учетом точности изготовления и

сборки испытательной установки, зазоров в подшип -

никах и т.п.
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