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Аннотация: Представлена работа по сравнительному анализу проточной части промежуточного корпуса газотурбинного 
двигателя с встроенным на вал ротора стартер-генератором в концепции более электрического двигателя. В ходе работы 
была обозначена необходимость изменения конструкции и газодинамического исследования промежуточного корпуса 
двухкаскадного компрессора газотурбинного двигателя, дано описание конструкции промежуточного корпуса двигателя 
прототипа и были построены несколько вариантов геометрии проточной части увеличенного по осевому габариту 
переходного канала, а также выполнено изменение конструкции в части окружного расположения стоек, их формы, 
назначения и количества в сравнении с промежуточным корпусом двигателя прототипа. На базе проекта конструкции 
разработаны расчетные модели, которые были посчитаны в газодинамическом модуле импортного расчетного 
программного обеспечения на определенном режиме работы двигателя. Для построения геометрии и расчетных моделей, 
а также для задания граничных условий использовались методики известных специалистов с учетом рекомендаций по 
изменению площадей, форме канала, углам наклона, моделям турбулентности, качеству сетки, заданий условий на входе 
и выходе из переходного канала. В качестве результатов были получены градиенты скоростей и давлений в продольном и 
поперечном направлениях. По полученным данным были посчитаны потери полного давления в каждый из каскадов 
двигателя. На основе исследования выделены направления по необходимому изменению конструкции существующих 
промежуточных корпусов в случае установки в газотурбинный двигатель интегрированного стартер-генератора вместе с 
центральным коническим приводом и улучшению параметров течения в канале для обеспечения минимальных потерь 
полного давления на входе в газогенератор. 
 
Ключевые слова: конструкция промежуточного корпуса газотурбинного двигателя, встроенный на вал ротора стартер-
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Abstract: The paper presents a flow part comparative analysis of a gas turbine engine intermediate casing with a starter-generator 
integrated onto the rotor shaft based on a more electric aircraft engine concept. This paper identified the need for design 
modifications and a gas-dynamic study of the intermediate casing of a two-stage compressor in a gas turbine engine. A description 
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of the prototype engine’s intermediate casing design was provided, and several flow path geometry variants were constructed for a 
transition channel with an enlarged axial dimension. The design was also modified in terms of the circumferential arrangement of 
the racks, their shape, purpose, and quantity, compared to the intermediate casing of the prototype engine. Based on the design, 
computational models were developed and calculated in the gas-dynamic module of imported computational software at a specific 
engine operating mode. To construct the geometry and computational models, as well as to define the boundary conditions, we 
used methods developed by renowned experts, taking into account recommendations for changing the area, channel shape, 
inclination angles, turbulence models, mesh quality, and specifying conditions at the inlet and outlet of the transition channel. The 
velocity and pressure gradients in the longitudinal and transverse directions were obtained as the results. Based on the data 
obtained, the total pressure losses in each of the engine stage were calculated. Based on this research, areas for necessary 
modifications to the design of existing intermediate casings were identified when installing an integrated starter-generator with a 
central bevel drive in a gas turbine engine, as well as improvements to the channel flow parameters to ensure minimal total pressure 
losses at the gas generator inlet. 
 
Keywords: the design of the intermediate casing in the gas turbine engine, starter-generator integrated onto the rotor shaft, 
determination of total pressure losses, installation of a central bevel drive, comparative analysis of the flow part. 
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Введение 
 

Одним из перспективных направлений со-
вершенствования авиационной техники и га-
зотурбинных двигателей, в частности, явля-
ется переход к более электрическому испол-
нению изделия. В рамках данного направле-
ния предполагается повышение энергоэффек-
тивности в сравнении с традиционным кон-
структивным лицом, что возможно при мон-
таже электрического стартер-генератора с 
кратно большей вырабатываемой электриче-
ской мощностью во внутреннюю полость 
авиационного двигателя [1]. 

Самой благоприятной полостью для уста-
новки встроенной электрической машины в 
системе газотурбинного двигателя с точки 
зрения теплового и напряженно-деформиро-
ванного состояний является расположенная 
между каскадами компрессоров полость про-
межуточного корпуса, где имеется достаточ-
ное пространство для проектирования, с 
установкой на вал ротора высокого давле-
ния [2]. 

Для обеспечения надежности и безболез-
ненной трансформации при переходе от тра-
диционных конструкций газотурбинных дви-
гателей к более электрическим исполнениям 
с учетом прогноза развития электрических 
удельных параметров в России и за рубежом, 
величин данных параметров на уже суще-
ствующих изделиях, а также необходимости 

резервирования агрегатов и систем приори-
тетным направлением является разработка 
конструкций промежуточных корпусов, в ко-
торых традиционный центральный кониче-
ский привод размещен вместе с интегриро-
ванным стартер-генератором последователь-
но. Данное конструктивное решение позволя-
ет обеспечить надежную работу двигателя 
и его агрегатов в случае выхода из строя ин-
тегрированного стартер-генератора [3]. Про-
ект совместной установки встроенного стар-
тер-генератора и центральной конической 
передачи во внутренней полости промежу-
точного корпуса представлен на рис. 1. 

Традиционные конструкции промежуточ-
ных корпусов в значительной степени опти-
мизированы в части течения газодинамиче-
ского потока в проточной части и размеще-
ния коммуникаций в его стойках. Для реали-
зации совместного размещения стартер-
генератора вместе с центральным кониче-
ским приводом необходимо увеличивать осе-
вой габарит промежуточного корпуса и изме-
нять конфигурацию и назначение его стоек, 
так как к традиционным коммуникациям 
двигателя добавляются дополнительные от 
стартер-генератора: электрические провода и 
коммуникации системы охлаждения [4]. 

Для обеспечения соответствия заданным 
параметрам, минимальной массы, минималь-
ных потерь полного давления на входе в га-
зогенератор конструкцию измененного про-
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межуточного корпуса необходимо оптимизи-
ровать и анализировать с точки зрения газо-
динамики, прочности и технологичности [5]. 
 
Конструкция переходного канала 
прототипа 
 

Промежуточный корпус размещен между 
компрессорами низкого и высокого давлений 
и выполняет важную функцию по разделе-
нию потока воздуха, который поступает из 
компрессора низкого давления на два направ-
ления: внутренний и внешний каналы. Про-
межуточный корпус является центральным 
корпусом двигателя, на который приходятся 
основные суммарные силы, которые возни-
кают в различных узлах двигателя. Переход-
ный корпус воспринимает на себя результи-
рующие осевые и радиальные нагрузки, пе-
редаваемые через шариковые подшипники от 
роторов компрессоров и турбин, которые за-

тем через узлы подвески передаются на 
внешние силовые элементы летательного ап-
парата и обратно. Продольный разрез кон-
струкции промежуточного корпуса двигателя 
прототипа представлен на рис. 2. 

Конструкция промежуточного корпуса со-
стоит из множества деталей и сборочных еди-
ниц, которые соединены между собой свар-
кой. Основными подсистемами являются: 
наружный обод, обод опорный, стойки и раз-
делитель. Обод наружный состоит из обечай-
ки, к которой приварены передний и задний 
фланцы для стыковки со статором КНД и 
наружным контуром. На внешней грани на-
ружного обода размещены следующие ком-
муникации: 

 два главных кронштейна подвески 
двигателя к летательному аппарату; 

 рычаги механизации поворота направ-
ляющих аппаратов компрессора; 

 фланцы стыковки клапана переключе-
ния наддува опор ротора двигателя; 

 
 

Рис. 1. Проект совместной установки встроенного стартер-генератора и центральной конической передачи во 
внутренней полости промежуточного корпуса 

Fig. 1. The project of an integrated starter generator and a central gear drive joint installation in the inner cavity of the 
intermediate casing  
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 коммуникации суфлирования масля-
ных и предмасляных полостей опор роторов; 

 фланцы установки трубопроводов мас-
лосистемы; 

 фланцы установки коробки приводов 
агрегатов. 

На входной фланец кольца наружного 
устанавливается статор компрессора низкого 
давления, на задний – передний переходный 
корпус между промежуточным корпусом и 
камерой сгорания. На внутреннюю грань 
наружного обода установлено 12 стоек с по-
мощью сварки. Стойки промежуточного кор-
пуса являются пустотелыми и имеют разную 
конфигурацию геометрии: с узким сечением, 
средним и широким. Внутри пустотелых сто-
ек располагаются: рессора связи центральной 
конической передачи с коробкой двигатель-
ных агрегатов, рессора связи приводного 
масляного насоса, рессора определения фи-
зической частоты вращения компрессора 
низкого давления, а также прочие коммуни-
кации. Разделитель имеет соединительный 
фланец и отверстия под стойки приварных 
стоек. На фланец разделителя устанавливает-

ся статор компрессора высокого давления. 
Втулочной частью приварные стойки уста-
навливаются в соответствующие отверстия 
опорного обода промежуточного корпуса. 
Опорный обод промежуточного корпуса яв-
ляется также сварным и имеет четыре соеди-
нительных фланца. На передний внутренний 
фланец устанавливается корпус шарикового 
подшипника компрессора низкого давления, 
на наружный передний фланец устанавлива-
ется внутреннее кольцо направляющего ап-
парата последней ступени компрессора низ-
кого давления. На задний внутренний фланец 
устанавливается корпус шарикового под-
шипника опоры ротора компрессора высоко-
го давления и корпус центральной кониче-
ской передачи, на внешний задний – обечай-
ка для обеспечения суфлирования полости 
контактного масляного уплотнения опоры и 
внутреннее кольцо входного направляющего 
аппарата компрессора высокого давления [6]. 

 

 
 

Рис. 2. Продольный разрез конструкции промежуточного корпуса двигателя прототипа 
Fig. 2. Cross section view of the intermediate jet engine casing design of the prototype 
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Модификация конструкции 
промежуточного корпуса 
 

Модификация промежуточного корпуса со-
храняет преемственность конструкции прото-
типа, но имеет некоторые изменения. Для 
обеспечения совместной установки встроен-
ного стартер-генератора и центральной кони-
ческой передачи осевой габарит был увеличен 
≈ на 100 мм. Вместе с увеличением осевого 
габарита целесообразно было увеличить и 
осевой габарит стоек на соразмерную величи-
ну для обеспечения аналогичного с прототи-
пом характера течения потока. При этом по-
лезная площадь внутренних полых стоек из-за 
увеличения габарита стала больше, в резуль-
тате чего было принято решение о сокраще-
нии количества стоек с 12 до 11, что обеспе-
чивает сохранение коммуникаций конструк-
ции-прототипа с добавлением новых: элек-
трических проводов и труб системы охлажде-
ния электрической машины. Ввиду того что 
11 стоек в окружном расположении не обес-
печивают равномерную установку, они были 
установлены на разные угловые координаты 
так, что сочетание ширины профиля нивели-
рует окружную неравномерность. При данном 

расположении необходимо рассмотреть и по-
требную площадь коммуникаций, из-за чего 
было разработано два варианта окружного 
расположения стоек. Конструкция двух вари-
антов окружного расположения стоек моди-
фицированного варианта промежуточного 
корпуса представлена на рис. 3. 

При этом установка стартер-генератора 
возле центрального конического привода на-
кладывается на редуктор определения частоты 
вращения ротора низкого давления, что свиде-
тельствует о необходимости его исключения и 
использования других способов определения 
физической частоты вращения. Положитель-
ным эффектом от данного исключения явля-
ется освобождение стойки от рессоры привода 
данного редуктора и использование свобод-
ной площади для других нужд [7]. 

Помимо изменения осевого габарита и 
расположения стоек, были рассмотрены не-
сколько вариантов геометрии внутренней и 
наружной обечаек, которые обеспечивают пе-
реход от компрессора низкого давления к 
компрессору высокого давления. Ввиду науч-
но-технического характера работы и отсут-
ствия определенного конструктивного лица 
двигателя с установленным вместе с цен-

Вариант 1      Вариант 2 
 

Рис. 3. Конструкция двух вариантов расположения стоек модифицированного промежуточного корпуса 
Fig. 3. Two variants design of the racks arrangement in the modified intermediate casing system 
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тральной конической передачей стартер-гене-
ратором было принято решение рассмотреть 
варианты проточной части под различные 
компоновки: с преемственностью геометрии 
проточной части двигателя прототипа, с обес-
печением постоянства площадей по внутрен-
нему обводу диффузорного канала, с преем-
ственностью обводов геометрии компрессора 
низкого давления новой модификации. В хо-
де работы с помощью импортного програм-
много обеспечения Siemens NX были смоде-
лированы конструкции измененного проме-
жуточного корпуса двухконтурного газотур-
бинного двигателя, при этом координаты 
проточной части (наружный и внутренний 
обод, разделитель) были разбиты на простые 
формы (цилиндр, конус, радиус) и парамет-
ризированы (диаметры, углы, радиусы) для 
обеспечения требований различных методик 
и с учетом подобного характера работ [8, 9]. 
При этом в качестве окружного расположе-
ния стоек был принят второй вариант из-за 
наличия узкой стойки напротив пояса основ-
ных подвесок двигателя, что обеспечит луч-
шее напряженно-деформированное состояние 
корпуса с точки зрения аналитического анали-
за. Геометрия модифицированных форм пере-
ходного канала представлена на рис. 4. 

При формировании варианта промежуточ-
ного корпуса с обеспечением постоянства пло-
щадей дополнительно в осевом направлении 

канал был разрезан плоскостями с шагом 
в 5 мм. При анализе площадей выполнялся рас-
чет суммарной площади межстоечных каналов 
от входа к выходу во всех плоскостях. В случае 
несоответствия закону постоянства площадей 
выполнялась корректировка координат про-
дольного сечения с повторением расчета. Дан-
ная методика предусматривает итерационный 
процесс. По результатам перепроектирования 
созданы три расчетные модели, которые были 
использованы при газодинамическом анализе. 
 
Методы и методология 
исследования 
 

Для проведения стационарных расчетов в 
работе использовался газодинамический мо-
дуль CFX программного обеспечения ANSYS 
Workbench 2019R2. В качестве рабочего тела 
использовался совершенный газ, в котором 
учитывалось изменение параметров среды 
(вязкость, удельная теплоемкость, теплопро-
водность) в зависимости от температуры по-
тока. В качестве модели турбулентности бы-
ла выбрана популярная на сегодняшний день 
модель Ментера (Shear Stress Transport), так 
как она обладает достоинствами моделей 
турбулентности k-w и k-e, что является акту-
альным ввиду сложной геометрии промежу-
точного корпуса, разделения потока, кривиз-

 
 

Рис. 4. Геометрия модифицированных форм переходного канала  
(красный, фиолетовый – варианты 1, 2, зеленый – вариант 3) 

Fig. 4. Geometry of the transition channel modified shapes (red, purple – variants 1, 2, green – variant 3) 
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ны и закрутки потока. Во многих работах 
отечественных инженеров-расчетчиков ис-
пользуется модель турбулентности k-e, но 
при этом она обладает недостатками, связан-
ными с описанием пограничных слоев с гра-
диентом давления, сильных вихрей с кривиз-
ной линий тока, перехода из ламинарного в 
турбулентное течение, трехмерных течений с 
реламинаризацией погранслоя, а также при 
моделировании сжимаемых и отрывных те-
чений. Вследствие увеличения параметров 
потока за компрессором низкого давления, 
увеличения радиальной кривизны потока по 
тракту от вентилятора к компрессору, раз-
личных технологических особенностей изго-
товления деталей сварного промежуточного 
корпуса (штамповка, сварка, шероховатость 
поверхности, поводки при термообработке), 
низкой сходимости с результатами экспери-
мента модель турбулентности k-e нецелесо-
образно использовать с точки зрения кон-
струкции промежуточного корпуса двигателя 
нового поколения для выполнения расчетов 
на полетных режимах работы двигателя. При 
всем многообразии моделей турбулентности 
конечный выбор используемой зависит от 
опыта инженера-расчетчика и сходимости 
результатов расчета с экспериментом [10, 11]. 

Для моделирования течения на входе в 
расчетную область задавались радиальные 
градиенты полного давления и температуры, 
а также закрутка потока на выходе из ком-
прессора низкого давления на заданном ре-
жиме работы двигателя, которые были полу-
чены по результатам газодинамического мо-

делирования измененного компрессора низ-
кого давления. На выходном сечении расчет-
ной модели задавался расход воздуха, кото-
рый соответствовал режиму работы изделия. 
Выход из расчетной области был значительно 
отодвинут вправо по потоку (в сторону соп-
ла) в сравнении с первоначальной геометри-
ей. Это сделано для того, чтобы устранить 
влияние заданных на границе параметров на 
течение непосредственно в интересующей 
части расчетной области [12, 13]. 

При моделировании вязких отрывных те-
чений в пространственных каналах для пра-
вильного определения потерь очень важно ис-
пользовать сетки, позволяющие правильно 
учитывать влияние стенок. Для этого разност-
ные сетки должны быть адаптированы к по-
верхности путем сгущения вдоль сеточных 
линий к стенкам. При этом скорость нараста-
ния размера ячеек по мере удаления от стенки 
не должна превышать 10 %. Сеточная модель 
состоит из тетраэдров с разрешением в при-
стеночной зоне. Размеры сеточных моделей 
варьируются в зависимости от конфигурации 
и достигают ≈ 50 млн элементов [11, 12]. 
 
Результаты исследования 
 

По результатам расчета было получено 
распределение полей полного давления и чи-
сел Маха на выходе из расчетной области, а 
также были рассчитаны потери полного дав-
ления в различных вариантах расчетных мо-
делей [14, 15]. В табл. 1 приведены значения 
потерь полного давления по проточной части 

Таблица 1
Table 1

Потери полного давления по проточной части промежуточного корпуса (отношение 
осредненного по расходу полного давления к фактическому) 

Total pressure losses along the flow part of the intermediate casing (ratio of the flow-averaged total 
pressure to the actual pressure) 

 
Вариант Δσгг, % Δσнк, % 

1 0,45 0,79 

2 0,42 0,83 

3 0,95 0,84 
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промежуточного корпуса в процентном соот-
ношении. 

Потери полного давления для каждого из 
контуров рассчитывались по формуле 

 

 
*

2

*
1

(1 ) 100ГГ
ГГ

ГГ

P
P

    ;   

 

 
*

2

*
1

(1 ) 100НК
НК

НК

P
P

     

 
при условии, что G1 НК = G2 НК и G1 ГГ = G2 ГГ, 

где P* – значение осредненного по расходу 
полного давления в рассматриваемом сече-
нии.  

На рис. 5 изображены контрольные сече-
ния, в которых определялись потери полного 
давления.   

Расположение сечений для отображения 
картин течения показано на рис. 6. Сечение 1 
вблизи «толстой» стойки, сечение 2 между 
«толстой» и «тонкой» стойкой, сечение 3 
вблизи «тонкой» стойки. Сечение 5 между 
«тонкой» и «средней» стойками, сечение 8 
между «тонкой» и «средней» стойкой. Приве-
денные сечения позволяют проанализировать 
течения в характерных местах конструкции. 

 
 

Рис. 5. Расположение контрольных сечений (определение потерь полного давления) 
Fig. 5. Location of control sections (determination of total pressure losses) 

 
 

 
 

Рис. 6. Расположение контрольных сечений в расчетной области 
Fig. 6. The location of the control sections in the design area 
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Расчеты для первого и второго вариантов 
геометрии показывают сравнимый уровень 
потерь полного давления, поэтому в даль-
нейшем полученные картины распределения 
характеристик по тракту канала можно 
обобщить, для третьего варианта конструк-
ции наблюдается резкий локальный разгон 
потока на разделителе вблизи стоек с 
наибольшей и средней толщиной, что соот-
ветствует максимальному числу Маха 0,8. 
Также возникает интенсивное торможение 
потока во внешнем канале вблизи стоек. 

Распределение числа Маха в меридио-
нальном сечении показано на рис. 7. В вари-
антах 1 и 2 обтекание разделителя происхо-
дит без значительного ускорения потока, что 
соответствует низким потерям как во внеш-
нем, так и во внутреннем контуре. В вариан-
те 3 ранний срыв потока на внутреннем коль-
це приводит к увеличению неравномерности 
на входе в компрессор высокого давления. 

Распределение полного давления в сече-
ниях на входе в наружный контур и газогене-
ратор представлено на рис. 8. Характер тече-

   
 

Вариант 1, 2                 Вариант 3 
 

Рис. 7. Распределение числа Маха в меридиональном сечении 
Fig. 7. Distribution of the Mach number in the meridional section 

 
 

    
 

Вариант 1, 2                 Вариант 3 
 

Рис. 8. Распределение полного давления в выходном сечении 
Fig. 8. Distribution of total pressure in the outlet section 
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ния на входе в наружный контур является 
практически идентичным для рассматривае-
мых вариантов. На выходе из расчетной об-
ласти, в сечении входа в компрессор высоко-
го давления, для варианта 3 характер течения 
за стойками выглядит более развитым и не-
равномерным, что вызвано неудовлетвори-
тельным обтеканием стоек из-за особенно-
стей геометрии нижнего обвода конструкции 
опорного обода промежуточного корпу-
са [14, 16]. 
 
Обсуждение полученных 
результатов и заключение 
 

По результатам газодинамического моде-
лирования предложенных конструкций мож-
но сделать выводы о низкой зависимости по-
терь давления торможения от изменения об-
водов канала промежуточного корпуса, что в 
первую очередь зависит от плавного измене-
ния диаметров входа и выхода канала. По ре-
зультатам изменения осевого размера, полу-
чения новой геометрии стоек и изменения их 
номенклатуры удалось достигнуть локально-
го уменьшения скоростей λ в зоне наружного 
обвода разделительного кольца на входе в 
компрессор высокого давления и внутреннего 
обвода на выходе из компрессора низкого 
давления приблизительно на 10 % в сравне-
нии с промежуточным корпусом двигателя 
прототипа. Для более точного моделирования 
предложенной конструкции необходимо про-
извести расчет на прочих режимах работы 
двигателя, в том числе и переходных, а также 
принять во внимание взаимное влияние ком-
прессоров низкого и высокого давления, 
дроссельные режимы работы, регулирование 
внутри двигателя, технологические отклоне-
ния и радиальные зазоры в компрессорах. 

При проектировании промежуточного 
корпуса целесообразно обеспечить постоян-
ство площадей по каналу внутреннего конту-
ра, что позволит минимизировать потери 
полного давления на входе в компрессор вы-
сокого давления. Таким образом, рекоменда-
цией по профилированию разделителя явля-
ется использование в качестве образующей 

линии непрерывно меняющейся кривизны, 
без резких изменений площадей на входе и 
выходе в каналы между стойками. Постоян-
ство площадей по каналу внутреннего конту-
ра позволит минимизировать потери полного 
давления на входе в компрессор высокого 
давления. 

Результаты данных исследований могут 
быть использованы для промежуточных кор-
пусов турбореактивного двухконтурного дви-
гателя с размерностью диаметра входа 
≈ 1 метр. При этом встроенная электрическая 
машина для стартерного режима проектиру-
ется согласно данным по потребной мощно-
сти и крутящему моменту традиционного 
стартера, который расположен на коробке 
агрегатов, с пересчетом передаточных отно-
шений зубчатых передач в случае с дирек-
тивной связью. 

В конечном итоге ввиду тенденций по 
улучшению удельных показателей газотур-
бинных двигателей при высоких числах Маха 
на высоте, увеличению диаметра компрессо-
ра низкого давления и уменьшению диаметра 
компрессора высокого давления увеличение 
осевого габарита благоприятно влияет на ха-
рактер течения воздуха и обеспечивает низ-
кий уровень потерь полного давления, но при 
этом масса узла также увеличивается. Для 
нивелирования отрицательного эффекта от 
увеличения массы целесообразно рассмот-
реть другие технологические способы изго-
товления промежуточного корпуса вместо 
сварки, например крупногабаритное литье 
или аддитивное производство, что исключит 
дополнительный материал в сварных швах. 
Также необходимо увеличивать удельную 
мощность электрических машин (кВт/кг) для 
уменьшения их осевых габаритов. 
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