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Аннотация. Приведены основные положения метода поверочного расчета двумерного до- и трансзву-
кового течения в осевом многоступенчатом компрессоре, предназначенного для исследования струк-
туры течения и суммарных характеристик этого объекта. Представлены результаты численных иссле-
дований течения в трансзвуковой ступени осевого компрессора, осевом многоступенчатом компрессо-
ре современного авиационного двигателя. Приведено сопоставление полученных результатов с дан-
ными экспериментальных исследований. Рассмотрено влияние программы регулирования направ-
ляющих аппаратов многоступенчатого осевого компрессора на его суммарные характеристики. 
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ВВЕДЕНИЕ 

Процесс проектирования, доводки и модер-

низации многоступенчатых осевых компрессо-

ров (МОК) современных авиационных газотур-

бинных двигателей основан на широком ис-

пользовании расчетно-теоретических методов 

исследования. В зависимости от требований к 

полноте и достоверности получаемой информа-

ции о параметрах течения в компрессорах авиа-

ционных двигателей применяются методы по-

верочного расчета различного уровня сложно-

сти. С помощью одномерных моделей на стадии 

эскизного проектирования проводится анализ 

согласованности работы лопаточных венцов 

компрессора на средней по высоте проточной 

части поверхности тока, коррекция их основных 

геометрических параметров, а также определе-

ние суммарных характеристик. 

Методы 2D-моделирования течений в тур-

бомашинах, несмотря на наличие ограничений, 

связанных с двухмерной схематизацией реаль-

ного течения в межлопаточном канале, широко 

используются при проектировании и доводке 

турбомашин.  

Наиболее полное представление о структуре 

потока в многоступенчатом компрессоре может 

быть получено с помощью численного модели-

рования трехмерного течения на основе реше-

ния системы уравнений Навье–Стокса как в 

стационарной, так и нестационарной постанов-

ках в сочетании с различными моделями турбу-

лентности. Достаточно широкое распростране-

ние для моделирования вязкого сжимаемого 

течения в компрессорах получили зарубежные 

коммерческие пакеты, основанные на решении 

системы уравнений Навье–Стокса, такие как 

ANSYS CFX, NUMECA, Concepts NREC, разра-

ботанные в «дальнем» зарубежье, а также Flow-

ER (Украина), FlowVision, 3D-IMP-MULTI-2000 

(Россия) и др., специализированные для иссле-

дования течения в турбомашинах. 

Следует отметить, что, несмотря на значи-

тельный объем получаемой информации и воз-

можность подробных исследований газодина-

мических процессов, происходящих при обте-

кании лопаточных венцов, существующим ме-

тодам расчета вязкого 3D-течения на этапе га-

зодинамического проектирования компрессора 

не удалось заменить более быстрые и гибкие 

2D-подходы, используемые для выполнения 

большого количества вариантных расчетов. С 

помощью этих методов результаты могут быть 

получены достаточно быстро, что дает возмож-

ность проводить совершенствование геометри-

ческих параметров лопаточных венцов в инте-

рактивном режиме. 

Двумерные подходы позволяют провести 

оценку согласованности работы лопаточных 

венцов в сечениях, расположенных на различ-
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ных радиусах в многоступенчатой машине, оп-

ределить суммарные характеристики отдельных 

ступеней и компрессора в целом в широком 

диапазоне режимов работы, оценивать целесо-

образность использования принятой программы 

регулирования направляющих аппаратов. По-

этому создание новых и совершенствование 

существующих методов расчета двумерных те-

чений в элементах газотурбинного двигателя 

является важной задачей, направленной на по-

вышение качества проектирования. 

Отдавая дань ставшим классическими раз-

работкам 2D-подходов к расчету осесиммет-

ричного течения в турбомашинах, выполнен-

ным в 60–70 гг. прошлого столетия [1–4], сыг-

равшим значительную роль в становлении со-

временного турбомашиностроения, и более 

поздним работам, выполненным в ЦИАМ 

им. П. И. Баранова и ВВИА им. Н. Е. Жуко-

вского [5, 6], предназначенным непосредствен-

но для анализа течения в многоступенчатых 

осевых компрессорах, следует подчеркнуть не-

обходимость совершенствования таких подхо-

дов. Распад научных связей и уход многих со-

ветских научных школ, а также практическая 

необходимость использования расчетных мето-

дов приводит либо к применению морально ус-

таревших программных комплексов, либо к соз-

данию новых методов, базирующихся при опи-

сании процессов в лопаточных венцах на пред-

ставлении о струйном характере течения без 

учета взаимодействия в радиальном направле-

нии, что не является приемлемым в современ-

ных условиях.  

В данной статье представлен метод расчета 

до- и трансзвукового течения в многоступенча-

тых осевых компрессорах, разработанный в На-

циональном аэрокосмическом университете 

им. Н. Е. Жуковского «Харьковский авиацион-

ный институт», в течение ряда лет применяе-

мый при решении практических задач на этапе 

проектирования и доводки. 

МЕТОД РАСЧЕТА 

Представленный ниже метод поверочного 

расчета 2D-течения позволяет на основе 

заданных значений геометрических параметров 

проточной части и лопаточных венцов, а также 

режима работы по частоте и расходу определить 

структуру двумерного, осредненного в 

окружном направлении течения в ступени 

компрессора, блоке ступеней, многоступенча-

тых компрессорах, а также подводящих и 

отводящих каналах. Данный метод в силу своих 

возможностей, определяемых использованием 

численного метода второго порядка точности, 

мелких расчетных сеток, детального описания 

лопаточных поверхностей, может быть отнесен 

к новому поколению 2D-методов расчета 

течения в компрессоре. Область применения 

разработанного метода определена до- и транс-

звуковыми (до M < 1,4) режимами течения, при 

численном моделировании которых особую 

трудность представляет реализация перехода 

течения через звуковую линию. Для расчета 

трансзвуковых течений обычно применяют ме-

тоды установления по времени, основанные на 

нестационарной форме записи уравнений газо-

вой динамики, вследствие чего обеспечивается 

устойчивый сквозной счет во всей области те-

чения. Такой подход является универсальным, и 

его применение оправдано при наличии мощ-

ных скачков уплотнения и их взаимодействия. 

Однако, когда скорость сверхзвукового течения 

невелика (M < 1,4), альтернативой методам ус-

тановления может служить решение системы 

уравнений газовой динамики в стационарной 

форме. Для обеспечения устойчивости счета 

при M ≥ 1,0 вводится аналогично ряду извест-

ных работ [7, 8] коррекция плотности в виде 

искусственной сжимаемости.  

Система уравнений Эйлера записана для 

вращающейся с постоянной угловой скоростью 

ω системы координат: 

( ) 0w   ,                               (1) 

1
( ) 2 0w w w u p      


, (2) 

[ ( )] 0w E p     ,  (3) 

где   – дифференциальный оператор Гамиль-

тона;  – плотность; w  – вектор относительной 

скорости;   – вектор угловой скорости враще-

ния ротора; u  – вектор окружной скорости; р – 

давление, удельная полная энергия  

2 2

2
v

w u
E c T


  , 

Т – температура; сv – теплоемкость при посто-

янном объеме. 

Для замыкания системы использовано урав-

нение состояния совершенного газа  

p RT  .   (4) 

Для упрощения решения задачи и постанов-

ки граничных условий введена система обоб-

щенных координат (, , ), рис. 1, а, в которой 

ось  совпадает с окружным направлением, а 

оси  и  расположены в меридиональной плос-

кости так, чтобы границы области интегрирова-
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ния совпадали с линиями ,  = const. Физиче-

ская область отображается на прямоугольную 

расчетную область ABCD (рис. 1, б), покрытую 

равномерной расчетной сеткой с шагом 

 =  =h. 

На границах AB и CD возможно задание 

граничных условий двух типов: распределения 

плотности тока либо угла наклона линий тока к 

оси турбомашины по радиусу ( ) ( )nv f r   или 

( )f r  . 

На втулочной поверхности AD задано усло-

вие непротекания, функция тока 0  . На пери-

ферийных поверхностях BE и FC, рис. 1, также 

задаются условия непротекания, однако функ-

ция тока на этих участках может иметь разные 

значения, это позволяет учитывать влияние от-

бора воздуха их проточной части [9–11]. 

 

 
а 

 
б 

Рис. 1. Физическая и расчетная области 

Для вывода уравнения функции тока приня-

то уравнение движения (2), записанное в форме 

Крокко: 

( )w v H T S     , (5) 

где v – вектор абсолютной скорости; ротальпия 

потока 2 2( ) / 2pH c T w u    ; S – энтропия. 

После преобразований уравнение для опре-

деления функции тока в областях, занятых ло-

паточными венцами, примет вид 

P Q
U P S Q S 

 
     

 
,      (6)
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1
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g
 

  
    

   
, 

1
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2

1 1 I TR
S
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, 

2

1 1 I TR
S

kw


  
  

   
, 

2
dH r r

U g u n n
d

 

  
    

   
, 

2g r n n        , 

2 2g r n      , 

2 2g r n      , 

где I – энтальпия;  – коэффициент загромож-

дения проточной части лопаточными венцами; 

g – определитель метрического тензора; r – ра-

диус; nξ, nη – проекции вектора нормали к по-

верхности тока S2 на оси   и . 

Для областей, свободных от лопаточных 

венцов, u=0, w=v. Окружная компонента векто-

ра скорости определена из осредненной по ок-

ружной координате -проекции уравнения дви-

жения, которая представляет собой условие со-

хранения циркуляции uv r v     вдоль по-

верхности тока. Аналогично (6) записано урав-

нение для определения функции тока для сво-

бодных каналов.  

Ключевой для рассматриваемого метода яв-

ляется задача определения плотности, входящей 

в качестве неизвестной в уравнение функции 

тока (6). Зависимость плотности от функции 

тока является двузначной: одно значение плот-

ности соответствует дозвуковому режиму тече-

ния, а другое – сверхзвуковому. Для устранения 

этой неопределенности при нахождении ρ ис-

пользуется проекция уравнения движения (5), 

записанного как 

1 1
( ) ( ) 0

k
w v H I I

k


        


,  (7) 

на вектор относительной скорости. 

После осреднения по координате  уравне-

ние (7) принимает вид: 

F
 

   
 

,    (8) 

где  

( )

( )

w

w





 
   

 
,  

1 1

1

I I
F

k I

  
    

   
, 

где w
, w

– контравариантные компоненты 

вектора скорости. 
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Моделирование реальных свойств течения 

осуществляется путем введения, аналогично 

ряду работ [1, 2, 11], в правую часть уравнения 

(5) дополнительного члена, моделирующего 

диссипативные свойства течения: 

( )w v H T S D      .  (9) 

Вектор D , являясь аналогом сил трения, на-

правлен в сторону, противоположную вектору 

относительной скорости w , и определяется из 

условия полного перехода работы сил трения в 

тепло: 

/ ,D wD w  / .D w T w S      (10) 

Используемый в представленном методе 

расчета способ учета вязких свойств потока в 

лопаточных венцах предполагает вычисление в 

ходе итераций потерь полного давления и углов 

отставания потока в решетке. 

При расчете профильных потерь и углов от-

ставания потока используется методика [12] с 

учетом поправок [13, 14]. 

Величина суммарных потерь   в произ-

вольном сечении по радиусу венца принимается 

равной сумме определяемых на основе полуэм-

пирических зависимостей профильных [12], 

волновых [13, 14], вторичных, концевых потерь 

в радиальном зазоре [15, 16] 

. .пр волн вт к рад заз           . 

Оценка потерь в скачках уплотнения при 

сверхзвуковых скоростях  потока на входе в ре-

шетку производится в соответствии с односкач-

ковой моделью Хартмана–Льюиса [17], доста-

точно хорошо работающей при низких сверх-

звуковых скоростях потока на входе М1 < 1,4. 

ПРОГРАММНЫЙ КОМПЛЕКС AxSym 

Представленный алгоритм реализован в 

программном комплексе AxSym [18], который 

позволяет производить поверочный расчет до- и 

трансзвукового осесимметричного течения в 

проточной части осевых компрессоров в мери-

диональной плоскости с отбором воздуха на за-

данном режиме работы (расход воздуха, частота 

вращения ротора, расход перепускаемого или 

отбираемого воздуха), при заданных геометри-

ческих параметрах лопаточных венцов и про-

точной части с указанием места расположения 

областей отбора (перепуска) воздуха и условий 

на входе (распределения полного давления, 

температуры и углов потока по радиусу). 

РЕЗУЛЬТАТЫ ТЕСТИРОВАНИЯ 

И ПРАКТИЧЕСКОГО ИСПОЛЬЗОВАНИЯ 

Разработанный на базе представленного ме-

тода ПК AxSym применен для численного ис-

следования до- и трансзвуковых течений в сту-

пенях и многоступенчатых осевых компрессо-

рах. Представленные в статье результаты расче-

та сопоставлены с экспериментальными данны-

ми. 

ТРАНСЗВУКОВАЯ КОМПРЕССОРНАЯ  

СТУПЕНЬ 

Выбранная в качестве объекта исследования 

трансзвуковая ступень является моделью пер-

вой ступени осецентробежного компрессора, 

рис. 2, спроектирована на фирме Pratt&Whitney 

[19]. На «расчетном» режиме модельная ступень 

обеспечивает степень повышения давления 
* 1.65ст   при массовом расходе 3.97G   кг/с. 

При помощи ПК AxSym проведен анализ тече-

ния в данной ступени в «расчетной» точке. Ус-

ловия на входе в ступень приняты соответст-

вующими стандартным атмосферным.  

 

 

Рис. 2. Схема проточной части 

трансзвуковой ступени 

На рис. 3 показаны результаты расчета с 

помощью предложенного комплекса программ в 

виде распределений углов натекания и чисел 

Маха потока во входном и выходном сечениях 

РК и НА в абсолютном и относительном движе-

нии, степени повышения давления в рабочем 

колесе и в ступени, а также величины 
* * * * *

1 2 1 1( )T T T T T    по высоте проточной части 

h  (сплошная линия). На этом же рис. 3 штри-

ховой линией показаны результаты расчетов 

фирмы P&W, положенных в основу при проек-

тировании ступени, а маркерами обозначены 

экспериментальные значения соответствующих 

параметров [19]. 

Представленные результаты расчетов полу-

чены без использования каких-либо настроеч-

ных коэффициентов и позволяют продемонст-

рировать удовлетворительное согласование рас-

четных и опытных данных. 
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Рис. 3.  Результаты расчета течения в трансзвуковой ступени:  

– расчет AxSym;                  – расчет [19];    – эксперимент [19] 

 

МНОГОСТУПЕНЧАТЫЙ ОСЕВОЙ 

КОМПРЕССОР АВИАЦИОННОГО 

ДВИГАТЕЛЯ 

С помощью ПК AxSym совместно с ГП 

«Ивченко-Прогресс» и ОАО «Мотор Сич» (Ук-

раина) исследованы структура течения и сум-

марные характеристики ряда многоступен-

чатых осевых компрессоров газотурбинных 

двигателей различного назначения. Ниже пред-

ставлены результаты численного анализа до- и 

трансзвукового течения в многоступенчатом 

осевом компрессоре современного авиационно-

го двигателя, показанного на рис. 4, а. 

На рис. 4, б приведена принятая в расчете 

схема его проточной части с нанесенной на нее 

расчетной сеткой (густота сетки на рисунке за-

нижена). Моделирование течения проведено на 

режимах без отбора воздуха. При выполнении 

расчетов поле давлений на входе в ВНА задава-

лось неравномерным по высоте лопатки, что 

соответствовало опытным данным и позволяло 

моделировать реальные условия обтекания. 

 
а 

 
б 

Рис. 4. Многоступенчатый осевой 

компрессор и его численная схематизация 

Результаты расчетов и их сопоставление с 

экспериментальными данными приведены на 

рис. 5, на котором показаны характеристики 

компрессора в виде зависимостей степени по-

вышения полного давления от приведенных к 

стандартным условиям на входе расхода возду-

ха и частоты вращения 
*

к в пр( )f G  .  
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Рис. 5. Характеристика компрессора авиационного ГТД:  

— экспериментальные данные ГП «Ивченко-Прогресс»; 

– граница устойчивой работы,                     – линия рабочих режимов; 

– расчет AxSym 

Здесь 
*

*
к

к *
к расч


 


, *

к расч в пр расчG  – парамет-

ры на «расчетном» режиме, на режимах прn 

= 0.873, 0.877, 0.88, 0.90, 0.938, 0.964. Там же 

представлены соответствующие опытные дан-

ные ГП «Ивченко-Прогресс» (Украина). Как 

видно из рис.5, получено удовлетворительное 

их соответствие. 

Использование параметра диффузорности 

[20] позволило провести оценку границы облас-

ти устойчивой работы рассматриваемого КНД. 

На рис. 6 приведено сопоставление запасов ус-

тойчивости, полученных расчетным и экспери-

ментальным путем (сплошная линия) в зависи-

мости от частоты вращения. 

На рис. 7 показаны радиальные распределе-

ния полных давлений P
*
 и температур T

*
 в сече-

ниях за ступенями. Как видно из рис. 7, при 

проектировании удалось получить близкие к 

равномерным распределения полных давлений 

по высоте лопатки. Значительная неравномер-

ность полной температуры по радиусу свиде-

тельствует о повышенных величинах энергии, 

передаваемой потоку концевыми сечениями ра-

бочих колес. Полученная потоком энергия рас-

ходуется на компенсацию дополнительных по-

терь, которые неизбежно имеют место в этих 

областях.  

 

 

 

Рис. 6. Запасы устойчивости компрессора 

на различных режимах:  

   — экспериментальные данные; 

– расчет AxSym 
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а       б 

Рис. 7. Распределение 
**

*
к

TT
T

=  и 
**

*
к

PP
P

=  по высоте проточной части за 5-й ступенью 

компрессора на режиме пр 0.9=n , в пр 0,72=G , *
кπ 0,75= . 

   — экспериментальные данные;   — расчет AxSym 

 
точка 1 

 
точка 2 

 
точка 3 

 

Рис. 8. Изолинии чисел Маха в компрессоре при n = 0,9  
(рисунок в цвете размещён в электронном виде)  
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Рис. 9. Характеристика КНД при различных законах изменения угла установки лопаток НА КНД 

 

 

Кроме этого, на рис. 7 представлено сопос-

тавление результатов расчета полного давления 

и полной температуры за последней ступенью 

компрессора с данными экспериментальных 

замеров (различные маркеры соответствуют 

различным точкам замеров по окружности). 
ПК AxSym позволяет исследовать структуру 

потока во всей расчетной области. На рис. 8 

представлены изолинии чисел Маха в проточ-

ной части компрессора при n  = 0.9 на режимах, 

отмеченных на рис. 5 точками 1, 2, 3. 

Разработанный программный комплекс ис-

пользован при исследовании влияния различ-

ных программ регулирования направляющих 

аппаратов представленного выше многоступен-

чатого компрессора авиационного двигателя на 

его суммарные характеристики.  

«Новый» закон регулирования, отмеченный 

штриховой линией, в отличие от «исходного» 

обеспечивает увеличение запасов газодинами-

ческой устойчивости, а также большие расходы 

воздуха при n  = 0.9…0.95, что иллюстрируется 

представленными на рис. 9 суммарными харак-

теристиками исследуемого КНД.  

ЗАКЛЮЧЕНИЕ 

В статье представлен разработанный в Про-

блемной лаборатории газотурбинных двигате-

лей и установок «ХАИ» метод и соответствую-

щий программный комплекс AxSym, предна-

значенный для поверочного расчета до- , транс- 

и сверхзвукового (М < 1,4) двухмерного течения 

в изолированной ступени и многоступенчатом 

осевом компрессоре в широком диапазоне ре-

жимов, включая режимы работы с отбором (пе-

репуском) воздуха. С его помощью проводится 

анализ особенностей течения в многоступенча-

тых компрессорах и их суммарных характери-

стик, что создает основу для совершенствования 

геометрических параметров лопаточных венцов 

и проточной части с целью увеличения степени 

повышения давления, КПД и запасов газодина-

мической устойчивости. Метод является полез-

ным инструментом для специалистов и исполь-

зуется в процессе проектирования и доводки 

многоступенчатых компрессоров ГТД. 
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