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Аннотация. Проведено экспериментальное исследование аэродинамического гистерезиса при обтека-
нии решетки лопаточных профилей в аэродинамической трубе Aerolab EWT. Разработана математиче-
ская модель для прогнозирования характеристик осевых компрессоров во вращающемся срыве с уче-
том гистерезиса границы устойчивой работы. Получена расчетная динамическая характеристика одно-
вального ТРД с нанесенной границей устойчивой работы компрессора и границей вывода компрессора 
из области срывных режимов работы. Выработан ряд рекомендаций по применению полученных ре-
зультатов при алгоритмизации управляющих воздействий разгоном. 
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характеристика; управление авиационными ГТД. 

ВВЕДЕНИЕ 

В настоящее время ведутся работы над соз-

данием двигателей нового поколения, которые 

должны обладать техническими характеристи-

ками, придающими качественно новый уровень 

летательному аппарату. Создание авиационных 

двигателей нового поколения требует совер-

шенствования не только их конструкций, при-

менения новых материалов и новых технологий  

изготовления, но и совершенствования систем 

управления,  контроля и диагностики. 

Основные тенденции развития систем 

управления, контроля и диагностики ГТД связа-

ны с повышением эффективности управления 

рабочим процессом, повышением надежности и 

ресурса агрегатов систем, снижения стоимости 

их разработки и эксплуатации. 

Новые методы управления направлены на 

активное управление узлами двигателя для 

улучшения их характеристик на основных ре-

жимах эксплуатации, устранения влияния изме-

нения теплового  состояния конструкции, изно-

са и др. На современном этапе развития авиаци-

онного двигателестроения значительная роль в 

обеспечении перспективных целевых показате-

лей эффективности отводится компьютерному 

моделированию. Главным направлением иссле-
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дований на сегодняшний день является развитие 

методов трехмерного стационарного и неста-

ционарного моделирования при проектировании 

основных узлов авиационных ГТД. Однако вме-

сте с тем большое внимание уделяется одно-

мерным математическим моделям рабочего 

процесса в газотурбинных двигателях и их ос-

новных узлах, поскольку возрастающая мощ-

ность современных вычислительных систем в 

совокупности с технологическими достижения-

ми, обеспечивающими достаточный уровень 

надежности, помехоустойчивости, ресурса, по-

зволяют использовать поэлементные динамиче-

ские имитационные модели в программно-

алгоритмическом обеспечении бортовых систем 

управления, контроля и диагностики. Одним из 

интенсивно развивающихся направлений иссле-

дований в авиадвигателестроении является рас-

ширение области устойчивой работы компрес-

соров, а также повышение эффективности мето-

дов диагностирования и ликвидации неустойчи-

вой работы компрессоров ГТД.     

ХАРАКТЕРИСТИКИ  КОМПРЕССОРОВ 

ВО ВРАЩАЮЩЕМСЯ СРЫВЕ  

Результаты экспериментальных исследова-

ний вращающегося срыва в осевом компрессо-

ре, проведенные в России и за рубежом [1–3] 

показывают, что при возникновении отрыва по-

тока со спинки лопатки при превышении крити-
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ческого угла атаки срывная зона может локали-

зоваться на определенной части по высоте пера 

лопатки (part span stall), а может занять сразу 

всю высоту пера лопатки (full span stall). 

Характер возникновения и развития срыв-

ных зон в осевом компрессоре во многом опре-

деляется режимом работы, на котором происхо-

дит возникновение срывных зон (окружная ско-

рость рабочего колеса) и геометрической кон-

фигурацией рабочего колеса (относительный 

диаметр втулки рабочего колеса). 

Анализ результатов испытаний показывает, 

что в ступенях с малым относительным диамет-

ром втулки (как правило, первых ступенях мно-

гоступенчатых компрессоров) срывные зоны 

формируются на периферии рабочего колеса, а 

затем разрастаются по мере снижения коэффи-

циента расхода (прикрытия дросселя). Данный 

тип вращающегося срыва получил название 

частичного либо прогрессирующего (progressive 

stall), рис. 1, а. 

а  б 

Рис. 1.  Характеристика осевого 

компрессора в частичном вращающемся 

срыве 

В случае рабочего колеса с большим отно-

сительным диаметром втулки (как правило, это 

последние ступени многоступенчатых компрес-

соров) при возникновении отрыва пограничного 

слоя на спинке лопатки срывная зона занимает 

всю высоту лопатки, при этом наблюдается раз-

рывная характеристика компрессора (abrupt 

stall), рис. 1, б. 

В работе [3] отмечается, что в рабочих коле-

сах со средним значением относительного диа-

метра втулки сначала образуются локализован-

ные срывные зоны, которые при прикрытии 

дросселя стремительно увеличиваются и зани-

мают всю высоту лопатки.  

Гистерезис в возникновении и чередовании 

количества срывных зон связан с наличием аэ-

родинамического гистерезиса обтекания от-

дельных профилей, а также с тем, что при обра-

зовании новых срывных зон при уменьшении 

расхода воздуха поток является более равно-

мерным, чем при их ликвидации при прикрытии 

дросселя: при открытии дросселя скорость в 

срывных зонах остается меньше средней рас-

ходной скорости, в результате чего углы атаки в 

этих зонах при увеличении расхода оказывают-

ся выше, чем при его уменьшении, что приводит 

к затягиванию срыва [4, 5].  

РАЗРАБОТКА МАТЕМАТИЧЕСКОЙ 

МОДЕЛИ ДЛЯ РАСЧЕТА 

ХАРАКТЕРИСТИК КОМПРЕССОРОВ 

ВО ВРАЩАЮЩЕМСЯ СРЫВЕ 

Для разработки систем имитационного мо-

делирования авторами используется программ-

ная среда МетаСАПР САМСТО (Система авто-

матизированного моделирования сложных тех-

нических объектов), разработанная на кафедре 

авиационных двигателей УГАТУ. В технологии 

МетаСАПР САМСТО реализован объектно-

ориентированный подход к построению инфор-

мационных систем, использующий язык UML 

(язык графического программирования). 

В качестве основы для разработки математи-

ческой модели рабочего процесса в компрессоре 

в срывной области рабочих режимов использу-

ется разработанная на кафедре авиационных 

двигателей система имитационного моделиро-

вания компрессоров авиационных ГТД COM-

PRESSOR [6]. Система моделирования COM-

PRESSOR позволяет рассчитывать характери-

стики осевых многоступенчатых компрессоров 

в широкой области режимов работы в устойчи-

вой области, а также прогнозировать границу 

устойчивой работы осевых многоступенчатых 

компрессоров. 

На основе обобщения экспериментальных 

исследований характеристик компрессоров в 

срывной области рабочих режимов, проведен-

ных в NASA, General Electric, Pratt&Whitney 

разработана математическая модель для описа-

ния характеристик осевых компрессоров на ре-

жиме прогрессирующего вращающегося срыва. 

Авторами предложена следующая модель 

для расчета характеристик компрессоров в 

срывной области рабочих режимов: 

1. Рассчитываются значения  , 

и  для точки на границе устойчивой 

работы при заданной частоте вращения ротора. 

2. Вычисляются значения  ,  ,   и 

в текущей точке согласно математической моде-

ли для устойчивой области рабочих режимов. 

3. Определяются корректировки адиабатиче-

ского напора (двухпараметрическая зависимость) 

и КПД                                .  

4. Вычисляются скорректированные пара-

метры в текущей точке 
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На рис. 2 представлены эмпирические 

обобщения в виде относительных поправок для 

определения  адиабатического напора и КПД в 

прогрессирующем вращающемся срыве. Следу-

ет отметить, что поправка для определения 

адиабатического напора расслаивается по вели-

чине числа Маха по окружной скорости на 

среднем диаметре, а поправка для определения 

адиабатического КПД компрессора во вращаю-

щемся срыве не зависит от числа Маха по ок-

ружной скорости на среднем диаметре. 

Рис. 2.  Поправки для определения 

адиабатического напора и КПД на среднем 

диаметре 

Была проведена верификация разработанной 

математической модели с применением резуль-

татов испытаний экспериментальной ступени 

NASA [7]. На рис. 3 представлено изображение 

ротора экспериментальной ступени и схема 

проточной части компрессора. 

Рис. 3.  Внешний вид исследуемой 

экспериментальной ступени компрессора 

Верификация осуществлялась посредством 

расчета характеристики компрессора в устойчи-

вой и срывной области рабочих режимов и по-

следующего сопоставления с результатами экс-

периментальных исследований, рис. 4. 

Рис. 4.  Верификация математической 

модели для расчета характеристик 

компрессоров в срывной области рабочих 

режимов 

Сопоставление расчетных характеристик и 

экспериментальных результатов указывает на 

высокую адекватность разработанной матема-

тической модели для прогрессирующего вра-

щающегося срыва. 

На основе обобщения экспериментальных 

характеристик ступеней NASA, General Electric 

и Pratt & Whitney разработана математическая 

модель, позволяющая рассчитывать характери-

стики осевых компрессоров в полном вращаю-

щемся срыве. Переход с модели прогрессирую-

щего вращающегося срыва на модель полного 

вращающегося срыва осуществляется в ступе-

нях с относительным диаметром втулки 

   . В качестве примера на рис. 5 пред-

ставлена характеристика типовой последней 

ступени многоступенчатого компрессора, де-

монстрирующая ступенчатый разрыв в срывной 

области рабочих режимов. 

Рис. 5.  Характеристика экспериментальной 

ступени и схема испытательного стенда 

Следует отметить, что на каждой напорной 

ветви имеется точка с максимальной степенью 

повышения полного давления. При дальнейшем 

уменьшении расхода воздуха относительно 

данной точки происходит формирование от-

рывных зон на спинках лопаток, переход к про-

грессирующему вращающемуся срыву, который 

вызывает снижение степени повышения полно-

го давления. Для описания прогрессирующего 

вращающегося срыва в ступенях с относитель-

ным диаметром втулки         предложена 

следующая модель: 
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Если  НС и  кр , 

Если  , 

Была проведена верификация разработанной 

математической модели на примере экспери-

ментальной ступени SNECMA, имеющей отно-

сительный диаметр втулки        . На рис. 6 

представлена схема проточной части испыта-

тельного стенда и экспериментальная характе-

ристика ступени [8]. 

Рис. 6.  Внешний вид испытательного стенда 

и экспериментальная характеристика 

ступени 

Сопоставление расчетной характеристики и 

результатов экспериментальных исследований 

указывает на высокую адекватность предло-

женной математической модели. 

ЭКСПЕРИМЕНТАЛЬНЫЕ 

ИССЛЕДОВАНИЯ РЕШЕТКИ 

ПРОФИЛЕЙ В АЭРОДИНАМИЧЕСКОЙ 

ТРУБЕ AEROLAB EWT 

Для проведения экспериментальных иссле-

дований используется аэродинамическая труба 

Aerolab EWT, расположенная на кафедре авиа-

ционных двигателей УГАТУ. Для исследований 

использована решетка дозвуковых профилей, 

представленная на рис. 7. 

Оценка аэродинамических характеристик 

решетки профилей осуществляется с помощью 

трехкомпонентных стержневых тензовесов и 

U-образного мановакууметра, позволяющего 

определить скоростной напор потока на входе в 

камеру визуализации аэродинамической трубы.  

На рис. 8 представлены результаты опреде-

ления аэродинамических характеристик решет-

ки профилей при густоте решетки профилей 

b/t = 1.8.  

Рис. 7.  Исследуемая решетка профилей 

и визуализация течения в межлопаточном 

канале 

Рис. 8.  Аэродинамические характеристики 

решетки профилей 

Анализ результатов экспериментальных ис-

следований позволяет выявить наличие петли 

гистерезиса в аэродинамических характеристи-

ках решетки изогнутых лопаточных профилей. 

Петля гистерезиса также проявляется в зависи-

мости скоростного напора от угла установки 

модели, что определяется дросселирующим 

воздействием вихревой структуры на спинке 

лопатки при различных углах установки моде-

ли. Авторами проведен комплекс исследований 

аэродинамических характеристик решетки изо-

гнутых профилей при различной густоте решет-

ки и скорости потока на входе в камеру визуа-

лизации. Результаты исследований, описываю-

щих величину петли гистерезиса были обобще-

ны следующим образом, рис. 9: 

Зависимость безразмерной величины петли 

гистерезиса от хордового числа Рейнольдса и 

густоты решетки профилей представлена на 

рис. 9. 

Авторами была проведена верификация раз-

работанных математических моделей, позво-

ляющих рассчитать характеристику ступени 

компрессора во вращающемся срыве с учетом 

гистерезиса границы устойчивой работы ком-

прессора. Была исследована экспериментальная 

ступень NASA, для которой получена экспери-

ментальная характеристика в National Aerospace 

Laboratories (India). На рис. 10 представлены 
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расчетная и экспериментальная характеристики 

ступени компрессора, демонстрирующей 

наличие гистерезиса границы устойчивой 

работы [9].  

Рис. 9.  Эмпирическая зависимость 

Рис. 10.  Верификация математической 

модели, описывающей гистерезис границы 

устойчивой работы компрессора 

Сопоставление расчетных и эксперименталь-

ных характеристик исследуемой ступени ком-

прессора позволяет сделать заключение об 

удовлетворительной адекватности разработан-

ной математической модели. 

МОДЕЛИРОВАНИЕ АВИАЦИОННЫХ 

ГТД С УЧЕТОМ ГИСТЕРЕЗИСА 

ГРАНИЦЫ УСТОЙЧИВОЙ РАБОТЫ 

КОМПРЕССОРА 

Авторами разработана математическая мо-

дель авиационного ГТД совместно с лентой пе-

репуска воздуха, обеспечивающей устойчивую 

работу многоступенчатого компрессора в широ-

ком диапазоне частот вращения ротора. Для 

этого в СИМ DVIG_DISTORTION разработан 

структурный элемент «Клапан перепуска возду-

ха», в котором может быть задана расходная 

характеристика клапана на различных режимах 

работы. На рис. 11 представлена структурная 

схема ГТД с клапаном перепуска воздуха, типо-

вая характеристика клапана перепуска воздуха с 

нанесенной рабочей линией, характеристика 

компрессора с нанесенной рабочей линией и 

некоторые результаты моделирования. 

Разработанная математическая модель по-

зволяет исследовать неустановившиеся режимы 

работы одновального ТРД в широком диапазоне 

частот вращения ротора. 

Рис. 11.  Математическая модель 

одновального ТРД с лентой перепуска 

воздуха 

С применением разработанных математиче-

ских моделей, описывающих вращающийся 

срыв в осевых компрессорах, была получена 

характеристика многоступенчатого компрессора 

с лентой перепуска воздуха совместно с грани-

цей вывода компрессора из области срывных 

режимов работы, рис. 12. 

Рис. 12.  Характеристика многоступенчатого 

компрессора с учетом гистерезиса границы 

устойчивой работы 

С использованием расчетной характеристи-

ки компрессора была получена динамическая 

характеристика одновального ТРД с лентой пе-

репуска воздуха в широком диапазоне частот 

вращения ротора. Динамическая характеристика 

была получена посредством расчета совокупно-

сти переходных рабочих линий при различных 

ускорениях по частоте вращения ротора. Авто-

рами была проведена верификация полученных 

результатов посредством сопоставления с экс-

периментальной динамической характеристикой 

одновального ТРД. Результаты верификации 
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указывают на достаточную адекватность разра-

ботанных математических моделей с учетом 

влияния ленты перепуска в широком диапазоне 

частот вращения ротора, рис. 12. 

Рис. 12.  Расчетная динамическая 

характеристика одновального ТРД 

Полученная динамическая характеристика 

является эффективным инструментом при алго-

ритмизации управляющих воздействий разго-

ном и алгоритмизации управляющих воздейст-

вий для обеспечения устойчивой работы ком-

прессора. Наличие на динамической характери-

стике границы предельных избытков топлива, 

эквивалентной границе вывода компрессора из 

области срывных режимов работы является 

важным фактором при выборе алгоритмов 

управления авиационными ГТД. 

Оптимальная траектория разгона одноваль-

ного ТРД выглядит следующим образом (под 

критерием оптимальности следует понимать 

минимизацию длительности переходного про-

цесса): ступенчатое воздействие по расходу то-

плива на начальном участке; перемещение ра-

бочей точки по переходной рабочей линии эк-

видистантно границе вывода компрессора из 

области срывных режимов работы; снижение 

избытков топлива над линией установившихся 

режимов при приближении к режиму максимал 

вдоль изолинии   
       . 

В том случае, когда переходная рабочая ли-

ния в процессе разгона достигает границы пре-

дельных избытков топлива исходя из обеспече-

ния устойчивой работы компрессора (эквива-

лент границы устойчивой работы компрессора 

на динамической характеристике), формируется 

ступенчатое воздействие по расходу топлива, в 

результате которого рабочая точка перемещает-

ся на границу вывода компрессора из области 

срывных режимов работы. Это позволяет обес-

печить устойчивую работу компрессора при 

возможных внешних возмущениях, рациональ-

но выбрать управляющее воздействие в системе 

ликвидации неустойчивой работы компрессора, 

минимизировать снижение тяги двигателя в 

процессе ликвидации неустойчивой работы.  

ВЫВОДЫ 

В работе представлены результаты разработ-

ки комплекса математических моделей для рас-

чета характеристик осевых компрессоров во 

вращающемся срыве. Разработаны две допол-

няющие друг друга математические модели для 

расчета характеристик осевых компрессоров в 

прогрессирующем и полном вращающемся сры-

ве. Проведена верификация разработанных ма-

тематических моделей. 

Проведен комплекс экспериментальных ис-

следований аэродинамического гистерезиса при 

обтекании решетки изогнутых лопаточных про-

филей в аэродинамической трубе Aerolab EWT 

при различной скорости потока и густоте ре-

шетки. Статистическая обработка и обобщение 

результатов позволили сформировать безраз-

мерный критерий для описания величины петли 

гистерезиса. Установлена зависимость предло-

женного безразмерного комплекса от хордового 

числа Рейнольдса и густоты решетки. 

С использованием разработанных математи-

ческих моделей получена характеристика шес-

тиступенчатого компрессора с лентой перепуска 

воздуха в широком диапазоне частот вращения 

ротора. На характеристике компрессора полу-

чена граница выхода компрессора из области 

срывных режимов работы.  

Получена расчетная динамическая характе-

ристика одновального ТРД в широком диапазо-

не частот вращения, на которой получена гра-

ница вывода компрессора из области срывных 

режимов работы. Сформированы рекомендации 

по применению полученных результатов при 

алгоритмизации управления разгоном авиаци-

онных ГТД, а также диагностировании и ликви-

дации неустойчивой работы компрессоров 

авиационных ГТД. 
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