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Аннотация. Представлена разработанная и верифицированная расчетная модель экспериментального 
стенда для испытаний ступени компрессора на входную неравномерность в ANSYS CFX. Проведено мо-
делирование рабочего процесса ступени осевого компрессора с интерцептором на входе, имитирую-
щим радиальную неравномерность полного давления на входе. Проведено исследование влияния пло-
щади интерцептора на характеристику ступени компрессора и структуру потока в ступени компрессора. 
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ВВЕДЕНИЕ 

В настоящее время ведутся работы над созда-

нием двигателей нового поколения, которые 

должны обладать рядом характеристик, придаю-

щих качественно новый уровень летательному 

аппарату. Создание авиационных двигателей но-

вого поколения требует совершенствования не 

только их конструкций, применения новых мате-

риалов и новых технологий изготовления, но и 

совершенствования систем управления, кон-

троля и диагностики. 

На современном этапе развития авиацион-

ного двигателестроения значительная роль в 

обеспечении перспективных целевых показа-

телей эффективности отводится компьютер-

ному моделированию. Одним из главных 

направлений исследований является развитие 

методов трехмерного стационарного и неста-

ционарного моделирования при проектирова-

нии основных узлов авиационных ГТД. Приме-

нение современных мощных CAD-, CAM-, 

CAE-систем позволяет сократить время и сто-

имость доводки двигателей, с целью получения 

требуемой тяги, веса, расхода топлива и удель-

ных параметров, заданных в техническом зада-

нии.  

Одним из интенсивно развивающихся 

направлений исследований в авиадвигателестро-

ении является расширение области устойчивой 

работы компрессоров, а также повышение эф-

фективности методов диагностирования и лик-

видации неустойчивой работы компрессоров 

ГТД. Одним из факторов, существенно влияю-

щих на рабочий процесс осевого компрессора 

ГТД, является неоднородная структура потока на 

входе. Оценку влияния неравномерности потока 

на характеристику компрессора ГТД следует 

проводить при радиальной, окружной и смешан-

ной неравномерности потока на входе в двига-

тель. 

В работе [1] специалистами ЦАГИ им. Н. Е. Жу- 

ковского проведены исследования влияния не-

равномерности температуры и давлений во 

входном сечении проточной части на характе-

ристику компрессора, проводится сравнитель-

ный анализ результатов расчета с эксперимен-

тальными данными. Аналогичное исследова-

ние специалистов NASA Lewis Research Center 

приводится в работе [2]. На эксперименталь-

ном стенде, на входе в компрессор устанавли-

ваются комбинации проволочных экранов, 

имитирующие различного рода искажения по-

тока. Результаты исследований [1] и [2] пока-
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зывают деформацию характеристики компрес-

сора при неравномерных параметрах потока на 

входе в компрессор. Однако в процессе экспе-

римента при дросселировании компрессора до-

стигается некоторая рабочая точка, за которой 

может произойти нарушение устойчивости ис-

ходного осесимметричного течения, наступле-

ние вращающегося или внезапного срыва, яв-

ляющийся предшественником глубокого пом-

пажа [3]. 

В работе [4] проводится численный экспери-

мент в CFX-TASCflow, где в граничных усло-

виях (ГУ) на входе задаются неравномерные 

эпюры давлений и температур. При этом иссле-

дуются три типа искажения потока: радиальное, 

окружное и смешанное. Значения параметров на 

ГУ задаются по определенному закону (полино-

миальному), что может не соответствовать ре-

альной картине искажения при использовании 

какого либо экрана (интерцептора), преграждаю-

щего определенную долю площади входного се-

чения, что необходимо для выработки критери-

альной зависимости между степенью загромож-

дения и запасам устойчивой работы компрес-

сора. По результатам расчетов построены 

характеристики ступени при разных степенях ис-

кажения. Однако в данном исследовании отсут-

ствует верификация результатов численного экс-

перимента физическим. 

Указанные работы демонстрируют актуаль-

ность проблемы для современного авиадвигате-

лестроения.  

В работе представлены результаты исследо-

ваний радиальной неравномерности потока на 

характеристику и структуру потока в сту-

пени осевого компрессора в ANSYS CFX. 

ВЕРИФИКАЦИЯ РАСЧЕТНОЙ МОДЕЛИ 

ЭКСПЕРИМЕНТАЛЬНОГО СТЕНДА  

ДЛЯ ИСПЫТАНИЙ СТУПЕНИ 

КОМПРЕССОРА НА ВХОДНУЮ 

НЕРАВНОМЕРНОСТЬ В ANSYS CFX 

Окружную и смешанную неравномерности 

потока при трехмерном моделировании необхо-

димо исследовать в нестационарной постановке, 

поскольку имеют место сильные пульсации по-

тока. Расчеты с радиальной неравномерностью 

на первоначальном этапе исследований допуска-

ется проводить в стационарной постановке с 

условием симметрии (цикличности межлопаточ-

ных каналов). 

Для разработки и верификации методики 

численного моделирования осевого компрессора 

(ОК) в ANSYS CFX  с входной неравномерно-

стью параметров потока использованы резуль-

таты экспериментальных исследований [5], про-

веденных на экспериментальном стенде, геомет-

рическая конфигурация которого описана в [6]. 

Конфигурация испытательного стенда схема-

тично представлена на рис. 1. 

Рис. 1. Принципиальная схема 

испытательного стенда 

Испытательный стенд состоит из лемнискат-

ного насадка (calibrated nozzle) на входе, кото-

рый через соединительную трубу переходит в ре-

сивер (plenum chamber) с установленным вы-

прямляющим поток экраном (flow straightener 

screen). За ресивером располагается исследуе-

мый компрессор (test compressor). В качестве ис-

следуемого компрессора выступает сверхзвуко-

вая ступень осевого компрессора. Конфигурация 

стенда подразумевает профилированный вход-

ной участок перед исследуемым компрессором, 

что показано на рис. 2. 

Рис. 2. Проточная часть ступени ОК 

За компрессором находится тороидальный 

коллектор, через который происходит отвод по-

тока через выходное устройство (discharge stack). 

К выходному устройству подсоединён байпас-

ный канал (bypass pipe) с системой дросселей для 

управления противодавлением за компрессором. 

Для привода испытательного компрессора ис-

пользуется турбопривод  (turbine drive engine), 

связанный с компрессором через коробку пере-

дач (gearbox) с передаточным отношением 2,1:1. 

На рис. 3 представлены экспериментальные 

характеристики ступени и рабочего колеса (РК). 
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На рис. 4 представлены степени понижения дав-

ления направляющего аппарата (НА) ступени, 

определенные по результатам степеней повыше-

ния давления в ступени и РК. 

Комплекс численных экспериментов прово-

дился при четырех относительных частотах вра-

щения ротора: n50 = 0,5·(nmax), n70 = 0,7·(nmax), 

n90 = 0,9·(nmax) и n100 = nmax, соответствующих 

условиям экспериментальных исследований на 

испытательном стенде. В соответствии с [6], мак-

симальная частота вращения ротора компрес-

сора nmax составляет 11089 об/мин. 

Рис. 3. Экспериментальные характеристики 

 ступени и РК  

Рис. 4. Экспериментальная характеристика НА 

Для построения CAD модели проточной ча-

сти использовано программное обеспечение Sie-

mens NX. Результаты построения CAD модели 

проточной части ступени ОК представлены на 

рис. 5. На рис. 6. представлена CAD модель про-

точной части ОК с интерцептором на входе, 

представляющим собой кольцевую пластину по 

наружному диаметру входного канала на рассто-

янии 887,9 мм от центра масс РК.  

Рис. 5. CAD модель проточной части ступени 

 осевого компрессора в Siemens NX 

Рис. 6. CAD модель проточной части ступени  

осевого компрессора с интерцептором в Siemens NX 

Для создания расчетной модели эксперимен-

тального стенда для испытаний ступени ОК на 

входную неравномерность сгенерирована сеточ-

ная конечно-элементная модель с использова-

нием программного обеспечения ANSYS Tur-

boGrid. Результаты построения сеточных моде-

лей для РК и НА представлены на рис. 7. 

Рис. 7. Сгенерированная сеточная КЭ 

модель РК и НА 

Количество элементов расчетной сетки 

276845 и 265732 для РК и НА соответственно. 

Для стационарного расчета использованы 

следующие модели: рабочее тело – идеальный 

газ, модель теплопереноса – полной энергии 
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(Total Energy), модель турбулентности – Shear 

Stress Transport. Использовались граничные 

условия полное давление Р*
1 = 101325 кПа и пол-

ная температура Т*
1 = 288,15 К на входе и варьи-

руемое статическое давление на выходе из НА 

P3=var. Расчеты проводились на четырех относи-

тельных частотах вращения ротора n50, n70, n90 и 

n100. 

Расчет характеристики проводился варьиро-

ванием статического давления на выходе из НА. 

Минимальные задаваемые значения статиче-

ского давления соответствуют максимальному 

расходу воздуха при каждой частоте вращения 

ротора, а максимальные статические давления – 

границе устойчивой работы компрессора. Завер-

шенность расчета в каждой расчетной точке на 

ветке относительных частот определяется усло-

вием минимальности среднеквадратических не-

вязок RMS, стремления к нулю глобальных дис-

балансов дифференциальных уравнений Imbal-

ance и выхода графика изменения абсолютного 

расхода воздуха на горизонтальный уровень. 

На рис. 8. представлены экспериментальные 

и расчетные характеристики ступени ОК. 

Рис. 8. Расчетные и экспериментальные 

характеристики ступени ОК 

Относительные погрешности расчета по 

максимальным π*
к, Gвпр и η*

к, составили 0,36 %, 

2,15 % и 2,64 % соответственно. Это свидетель-

ствует об адекватности расчетной модели 

(согласно исследованиям ЦИАМ им. П. И. Ба-

ранова). 

На рис. 9 представлены распределения степе-

ней повышения давления в РК по высоте проточ-

ной части при разных расходах воздуха и часто-

тах вращения ротора. Экспериментальные значе-

ния соответствует черным кривым, а расчетные – 

красным. Нулевое значение относительной вы-

соты соответствует периферии лопаточных вен-

цов, а значение сто соответствует втулочному се-

чению. Характер протекания кривых по высоте 

проточной части в эксперименте и в расчете 

схожи. 

Рис. 9. Распределение степени повышения  

давления РК по высоте при разных расходах воздуха 

в зависимости от частоты вращения 

Для анализа структуры потока используются 

результаты расчетов на среднем радиусе. 

На рис. 10 представлены зависимости экспе-

риментальных (э) и расчетных (р) значений отно-

сительных углов потока в рабочем колесе на 

входе (β1) и на выходе (β2) от угла атаки (i) рабо-

чей лопатки (РЛ) при разных частотах вращения 

ротора.  

Рис. 10. Расчетные и экспериментальные 

углы потока на входе и выходе из РК в зависимости 

от частоты вращения и угла атаки РЛ  

На рис. 11 представлены зависимости экспе-

риментальных (э) и расчетных (р) значений абсо-

лютных углов потока в направляющей лопатке 
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(НЛ) на входе (α2) и на выходе (α3) от угла атаки 

(i) направляющей лопатки (НЛ) при разных ча-

стотах вращения ротора. 

На рис. 12 представлены расчетные (р) и экс-

периментальные (э) углы атаки в РК и НА в за-

висимости от частоты вращения и расхода воз-

духа.  

Графики на рис. 10, рис. 11 и рис. 12 свиде-

тельствуют о том, что картина течения в проточ-

ной части соответствует реальной картине тече-

ния в эксперименте, поскольку результаты рас-

четов удовлетворительно согласуются с экспери-

ментальными. 

Рис. 11. Расчетные и экспериментальные 

углы потока на входе и выходе из НЛ в зависимости 

от частоты вращения и угла атаки НЛ 

Для анализа запасов устойчивой работы ком-

прессора, были построены зависимости углов 

поворота потока от угла атаки для РК (рис. 13, а) 

и НА (рис. 13, б).  

Построенные зависимости приведены к без-

размерному виду и нанесены на обобщенную ха-

рактеристику плоской решетки на нерасчетных 

режимах работы [7] (рис. 14). 

а     б 

Рис. 12. Расчетные и экспериментальные 

углы атаки в зависимости от частоты вращения 

и расхода воздуха для РК (а) и НА (б) 

 а  б 

Рис. 13. Зависимости углов поворота потока от угла 

атаки РЛ и НЛ соответственно для РК (а) и НА (б) 

Из обобщенной характеристики плоской ре-

шетки на нерасчетных режимах работы следует, 

что при достижении для РК значений 

∆β/∆βном=1,25 (для НА ∆α/∆αном=1,25), достига-

ется критический угол поворота потока, при этом 

возрастают потери из-за возникновения срыва и 

угол поворота потока падает. ∆βном и ∆αном – это 

номинальные углы поворота потока в РК и НА 

соответственно, которым соответствуют свои 

  а                                                                        б  

Рис. 14. Обобщенная характеристика плоской решетки на нерасчетных режимах работы 

с нанесенными экспериментальными и расчетными данными для РК (а) и НА (б) [7] 
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номинальные углы атаки iном. Номинальные ре-

жимы работы выбираются по максимальным 

КПД на линии приведенных частот, либо рассчи-

тываются по определенной методике. 

Из рис. 14 следует, что как для РК, так и для 

НА не наступает критический режим по углу по-

ворота потока на среднем диаметре, поскольку 

не достигаются по оси ординат величины 1,25. 

Требуется более детальное исследование струк-

туры потока по высоте, которое позволить вы-

явить природу явлений, приводящих к наступле-

нию неустойчивой работы осевой ступени ком-

прессора.  

МОДЕЛИРОВАНИЕ РАБОЧЕГО ПРОЦЕССА 

СТУПЕНИ ОСЕВОГО КОМПРЕССОРА 

С ИНТЕРЦЕПТОРОМ НА ВХОДЕ, 

ИМИТИРУЮЩИМ РАДИАЛЬНУЮ 

НЕРАВНОМЕРНОСТЬ ПОЛНОГО ДАВЛЕНИЯ 

Расчетная модель состоит из входного канала 

с экраном в виде кольцевой пластины по наруж-

ному диаметру проточной части, РК и НА 

(рис. 15). При этом сеточные конечно элемент-

ные модели для РК и НА используются по-

вторно, а сеточная модель входной области с 

экраном генерируется в модуле Mesh (рис. 16).  

Рис. 15. Расчетная модель с радиальной  

неравномерностью полного давления на входе 

Эксперимент с интерцептором на входе, 

имитирующим радиальную неравномерность 

полного давления, проводился при 20 % относи-

тельной площади интерцептора от площади рас-

полагаемого сечения. Расчеты ведутся при 20 % 

и 30 % относительной площади интерцептора от 

площади сечения. Расчеты и эксперимент прово-

дятся для трех относительных частот вращения: 

70 %, 90 % и 100 %.  

Рис. 16. Расчетная сетка входной области, 

построенная в модуле Mesh 

Все настройки расчетной модели и гранич-

ные условия идентичны с предыдущими расче-

тами без интерцептора. Расчет характеристики 

проводился путем варьированием статического 

давления. 

Для верификации расчетной модели прово-

дится сопоставление результатов расчета с ре-

зультатами экспериментальных данных.  

На рис. 17 представлены экспериментальные 

(э) и расчетные (р) углы атаки для РК и НА в за-

висимости от частоты вращения ротора и рас-

хода воздуха при 20% относительной площади 

интерцептора. 

а  б 

Рис. 17. Расчетные и экспериментальные углы атаки 

в зависимости от частоты вращения и расхода 

воздуха при 20 % относительной площади 

интерцептора РК (а); НА (б)

На рис. 18 представлены экспериментальные 

и расчетные характеристики ступени с интерцеп-

тором на входе, с относительной площадью ин-

терцептора 20 % от площади сечения. 

Рис. 18. Расчетные и экспериментальные 

характеристики ступени с входной 

неравномерностью при 20 %  

относительной площади интерцептора 

Сходимость результатов расчетных и экспе-

риментальных исследований в НА выше, чем в 

Граница устойчиво-

сти без загроможде-

ния (эксперимент); 

Граница устойчиво-
сти, 20%-ое загро-

мождение (экспери-

мент);  

Граница устойчиво-

сти, 20% (расчет);  

Линия рабочих ре-

жимов по макси-

мальным КПД при 

эксперименте без за-

громождения  
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РК, поскольку НА является менее нагруженным 

элементом ступени по сравнению с РК. 

Рис. 17 и рис. 18 свидетельствуют об удовле-

творительной адекватности расчетной модели с 

интерцептором. Относительные погрешности 

расчета по максимальным π*
к, Gвпр и η*

к соста-

вили 1,98 %, 2,37 % и 4,5 % соответственно. Два-

дцати процентное загромождение входного сече-

ния привело к резкому сокращению запасов 

устойчивой работы ступени из-за значительного 

смещения границы устойчивой работы ступени. 

Линия рабочих режимов по максимальным КПД, 

нанесенная на характеристику компрессора без 

интерцептора, оказалась на границе устойчиво-

сти характеристики компрессора с интерцепто-

ром.  

ВЛИЯНИЕ ПЛОЩАДИ ИНТЕРЦЕПТОРА 

НА ХАРАКТЕРИСТИКУ СТУПЕНИ 

И АЭРОДИНАМИЧЕСКИЕ ПАРАМЕТРЫ 

РЕШЕТОК ПРОФИЛЕЙ 

На рис. 19 представлена расчетная характе-

ристика ступени с интерцептором на входе, с от-

носительной площадью интерцептора 30 % от 

площади сечения. 

При увеличении площади интерцептора до 30 % 

относительное изменение максимальных πк, Gвпр 

и ηк составило 5,23 %, 2,76 % и 2,23 % соответ-

ственно относительно значений, полученных 

при загромождении 20 % по площади. 

Тридцати процентное относительное загро-

мождение входной площади качественно не сме-

щает границу устойчивой работы компрессора, 

при этом линии приведенных частот вращения 

смещаются по расходу воздуха в сторону умень-

шения. При меньшей частоте вращения ротора 

смещение линии приведенных частот не наблю-

дается.  

На рис. 20 представлены изменение углов 

атаки для РК и НА от частоты вращения ротора 

и расхода воздуха на входе при разных относи-

тельных площадях интерцептора от площади на 

сечения располагаемого. 

Рис. 19. Расчетные и экспериментальные 

характеристики ступени с входной 

неравномерностью при 20 % и 30 % 

относительной площади интерцептора 

Из рис. 20 следует, что при увеличении сте-

пени загромождения с 0 % до 20 % происходит 

заметное увеличение углов атаки РК на среднем 

диаметре для всех трех частот вращения ротора, 

при этом снижаются осевые скорости в проточ-

       а                                                                        б  

Рис. 20. Сравнение углов атаки при разных степенях загромождения входной площади в зависимости 

от частоты вращения и расхода воздуха на входе РК (а), НА (б) 
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ной части. А для НА при увеличении степени за-

громождения с 0 % до 20 % происходит сниже-

ние углов атаки. При увеличении степени загро-

мождения с 20 % до 30 % в РК наблюдается об-

ратная картина, то есть, происходит снижение 

углов атаки на всех частотах вращения, и нарас-

тание осевых скоростей на среднем радиусе по-

чти до первоначального уровня. А в НА также 

наблюдается постепенное снижение углов атаки. 

Характер течения в НА сохраняется неизмен-

ным, поскольку влияние неравномерности на 

структуру потока гасится за РК. РК на всех режи-

мах работы работает на положительных углах 

атаки, то есть преобладают неразвитые срывы со 

спинки профиля рабочей лопатки. Лопатки НА 

при 70 % относительной частоте вращения ро-

тора работают практически всегда на отрица-

тельных углах атаки, а при больших частотах 

преобладают положительные углы атаки. 

На рис. 21 представлены распределения аб-

солютной скорости во входном канале при раз-

личной относительной площади интерцептора и 

частотах вращения ротора.  

Рис. 21. Распределения абсолютной скорости 

 во входном канале при 100 % частоте вращения 

 при 20 % (а) и 30 % (б) относительной площади 

 интерцептора 

Из рис. 21 следует, что увеличение углов 

атаки при увеличении степени загромождения 

входного канала до 30 % связано с образованием 

высокоскоростного ядра на входе в область РК и 

застойной зоны в области периферии РК. При 

увеличении относительной площади от 0 % до – 

20 %, а затем до 30 % при 100 % частоте враще-

ния ротора, осевая скорость при этом меняется 

следующим образом: 194,26м/с → 181,55м/с → 

192,91 м/с. Данный факт подтверждает догадки о 

повышении осевых скоростей в ядре потока. 

ВЫВОДЫ 

В данной работе представлены результаты 

исследования влияния радиальной неравномер-

ности полного давления на характеристику и 

структуру потока в ступени осевого компрессора 

в ANSYS CFX. 

В ходе исследований разработана и верифи-

цирована методика численного моделирования 

осевого компрессора при радиальной неравно-

мерности полного давления на входе. Исследо-

вано влияние степени дросселирования на входе 

на деформацию характеристики ступени ОК и 

структуру потока в проточной части. 

Обобщение результатов экспериментальных 

и численных исследований показало, что при до-

стижении границы устойчивой работы имеется 

запас по углу поворота потока в рабочем колесе 

и направляющем аппарате на среднем диаметре, 

критический угол атаки не достигается. Полу-

ченные результаты обозначают проблему адек-

ватного определения границы устойчивой ра-

боты, как при экспериментальных исследова-

ниях, так и при численном моделировании.  

Требуется более детальное исследование 

структуры потока в РК и НА в широком диапа-

зоне режимов работы, которое позволит выявить 

факторы, определяющие границу устойчивой ра-

боты, а также выработать критериальные зависи-

мости для определения границы устойчивости 

компрессора при численном моделировании.  

По характеру структуры потока на среднем 

диаметре, можно сделать вывод о том, что увели-

чение степени дросселирования на входе приво-

дит к формированию высокоскоростного ядра и 

застойной периферийной области, как следствие, 

наблюдается снижение углов атаки на среднем 

диаметре. 
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