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ИССЛЕДОВАНИЕ СТРУКТУРЫ ТЕЧЕНИЯ В ЦЕНТРОБЕЖНОЙ  
СТУПЕНИ КОМПРЕССОРА АВИАЦИОННОГО ДВИГАТЕЛЯ 

 
С помощью метода поверочного аэродинамического расчета проведено численное исследование тече-
ния в трансзвуковой осерадиальной центробежной ступени компрессора авиационного двигателя с 
пространственным профилированием лопаток. Получена информация о структуре течения и суммар-
ных характеристиках рабочего колеса и ступени в целом. Представлено сопоставление результатов 
расчета с опытными данными. Рассмотрено влияние изменения предварительной закрутки потока на 
входе в центробежный компрессор на суммарные характеристики рабочего колеса и ступени, а так-
же приведено распределение по высоте проточной части углов натекания на рабочее колесо для раз-
личных вариантов закрутки потока. 
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Введение 

 
Высоконапорные центробежные компрессоры 

(ЦБК) и ступени находят все более широкое приме-
нение в современных авиационных двигателях, га-
зотурбинных установках судового и наземного при-
менения, нагнетателях природного газа и других 
объектах. Такие ступени имеют осерадиальные ра-
бочие колеса с пространственным профилированием 
лопаток. Увеличение частоты вращения, повышение 
нагруженности ступеней приводит к появлению 
транс- и сверхзвуковых режимов обтекания рабочих 
колес и лопаточных диффузоров, что существенно 
усложняет структуру течения в межлопаточных ка-
налах. 

Для проведения исследования и совершенство-
вания таких ступеней необходимы методы расчета, 
позволяющие учесть особенности их обтекания. В 
литературе достаточно много внимания уделяется 
расчетным и экспериментальным исследованиям 
трансзвуковых осерадиальных центробежных сту-
пеней с пространственными лопатками [1 – 4]. 

В данной работе представлены результаты рас-
четного исследования течения в центробежной сту-
пени компрессора высокого давления (КВД) авиа-
ционного двигателя, рабочее колесо которой имеет 
осерадиальные пространственные лопатки. Матема-
тическое моделирование течения в этом объекте 
осуществлено с помощью метода поверочного рас-
чета до- и трансзвукового осесимметричного тече-
ния в центробежных компрессорах с осерадиальны-
ми пространственными лопатками [5], позволяюще-

го определять структуру течения и суммарные ха-
рактеристики компрессора. 

 
1. Исследование течения в  
центробежной ступени 

 
Проточная часть исследуемой ступени пред-

ставлена на рис. 1. Она состоит из рабочего колеса 
(РК), безлопаточного (БЛД) и лопаточного (ЛД) 
диффузоров и двухрядного спрямляющего аппарата 
(СА), размещенного наклонно в проточной части.  

 
Рис. 1. Схема меридионального сечения ступени
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Наличие СА в данной ступени повлекло за со-
бой дополнение разработанного ранее алгоритма 
расчета и соответствующего программного ком-
плекса AxCBm. Исследования выполнены при стан-
дартных атмосферных условиях на входе Т*=288 К, 
Р*=101325 Па на расчетной приведенной частоте 
вращения ( прn 1,0= ).  

На основе конструкторской документации про-
ведено задание геометрии лопаточных венцов. С 
помощью пакета твердотельного моделирования 
выполнено построение РК и ЛД (рис. 2) и получена 
информация о необходимых для расчета геометри-
ческих параметрах лопаток. 

Расчет течения в ступени выполнен в несколько 

 
 

Рис. 2. Пространственная модель лопаточных венцов 

 
 

Рис. 3. Суммарная характеристика рабочего колеса 
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этапов. На первом этапе рассмотрено течение в ра-
бочем колесе. На основе имеющейся геометрии про-
точной части и лопаточных венцов создана матема-
тическая модель газодинамических процессов в РК. 
На рис. 3 приведена его суммарная характеристика, 
полученная расчетным путем (сплошная линия), в 
сопоставлении с опытными данными (маркер). 
Здесь и ниже суммарные параметры представлены в 

виде зависимостей 
*
π , 

*
η  от в прG . Значения па-

раметров отнесены к соответствующим опытным 
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Полученное удовлетворительное согласование 
результатов экспериментальных и расчетных иссле-
дований позволило перейти к рассмотрению цен-
тробежной ступени в целом и к созданию ее матема-
тической модели. Суммарная характеристика иссле-
дуемой ступени приведена на рис. 4, где показано 
согласование результатов расчета и эксперимен-
тальных данных. 

На рис. 5 представлены изолинии чисел Маха в 
проточной части на расчетном режиме. Отсутствие 
сгущений изолиний на входе в ступень свидетельст-
вует о безударном входе потока на лопатки РК. В 
относительном движении скорость потока в рабочем 
колесе существенно снижается, однако на выходе из 
него осредненное по окружности число Маха потока 
в абсолютном движении достигает Мv=0,94, что 
может свидетельствовать о наличии сверхзвуковых 
зон вблизи выходной кромки рабочего колеса. Далее 
снижение скорости продолжается в безлопаточном и 
лопаточном диффузорах. В поворотном канале чис-
ло Маха достигает значения Мv=0,19. На выходе из 
спрямляющего аппарата обеспечивается раскрутка 
потока до осевого направления перед входом в ка-
меру сгорания. 

На рис. 6, а приведены распределения углов 
натекания по высоте проточной части на лопатки РК 
и ЛД. На средине высоты лопатки рабочего колеса и 
лопаточного диффузора углы натекания составляют 
соответственно 1 град и 2,8 град. Одним из важных 
параметров, характеризующих течение в РК, являет-
ся относительное число Маха на входе Мw1. Его ос-
редненное в окружном направлении значение на 
периферии РК достигает Мw1=0,86 (рис. 6, б). На 
этом же рисунке представлены распределения чисел 
Маха по высоте проточной части на выходе из РК 
Мw2, Мv2 и входе в ЛД Мv3. Следует отметить доста- 

 

 
 

Рис. 4. Суммарная характеристика центробежной ступени 
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Рис. 5. Изолинии чисел Маха исследуемой ступени 
на расчетном режиме 

точно равномерное распределение чисел Маха на 
входе в лопаточный диффузор. 

 
2. Исследование влияния закрутки 

потока на входе в ступень 
 

Далее рассмотрено влияние предварительной 
закрутки потока на входе в ступень. 

В процессе эксперимента с целью моделирова-
ния влияния впереди стоящей группы осевых ступе-
ней на структуру течения в центробежной ступени с 
помощью поворотного входного направляющего 
аппарата (ВНА) (рис. 1) проведено изменение за-
крутки потока на входе в рабочее колесо. Угол уста-
новки ВНА по сравнению с исходным (вариант 1) 
увеличен на 5 град (вариант 2). Схема изменения 
закрутки потока на входе в ступень представлена на 
рис. 7. На рис. 8 показано сопоставление суммарных 
характеристик РК, полученных опытным и расчет-
ным путем. Уменьшение закрутки на входе приво-
дит к увеличению угла натекания на лопатки РК 
(рис. 9) и смещению характеристики в сторону 
больших напоров. Распределение углов натекания 
по высоте проточной части при прn 1,0=  на режи-

мах прG 1,0=  и прG 0,88=  представлены на рис. 8, а 
и 8, б соответственно. 

 

 
а      б 

Рис. 6. Распределения углов натекания (а) и чисел Маха (б) на расчетном режиме: 
– на входе в РК Мw1, 
– на входе в ЛД Мv3, 
– на выходе из РК в абсолютном движении Мv2, 
– на выходе из РК в относительном движении Мw2 
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Рис. 7. Треугольники скоростей на входе в РК 
на среднем радиусе: 

– вариант 1, 
– вариант 2 

Суммарная характеристика центробежной ступени в 
целом при изменении предварительной закрутки 
потока на входе в нее представлена на рис. 10. 

 
Заключение 

 
С помощью разработанного метода поверочно-

го аэродинамического расчета и соответствующего 
программного комплекса AxCBm проведены чис-
ленные исследования структуры течения и суммар-
ных характеристик рабочего колеса и ступени цен-
тробежного компрессора в целом. Получено удовле-
творительное сопоставление результатов расчетов с 
экспериментальными данными. 

С помощью поворотного ВНА проведено мо-
делирование влияния впереди стоящей группы осе-
вых ступеней на течение в центробежной ступени. 
Показано, что уменьшение закрутки на входе в сту-
пень приводит к увеличению нагрузки на лопатки 
РК, росту угла натекания и смещению характери-
стики в сторону больших напоров. Полученные ре-
зультаты расчета подтверждены сопоставлением с 
опытными данными. 

 

 
 

Рис. 8. Влияние закрутки потока на входе на характеристику РК: 
– эксперимент (вариант 1), 
– расчет (вариант 1), 
– эксперимент (вариант 2), 
– расчет (вариант 2) 
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а        б  
Рис. 9. Распределения углов натекания на РК при прn 1,0= : 

– расчет (вариант 1), 
– расчет (вариант 2) 

 

 
 

Рис. 10. Влияние закрутки потока на входе на характеристику ступени: 
– эксперимент (вариант 1), 
– расчет (вариант 1), 
– эксперимент (вариант 2), 
– расчет (вариант 2) 
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ДОСЛІДЖЕННЯ СТРУКТУРИ ТЕЧІЇ У ВІДЦЕНТРОВОМУ СТУПЕНІ КОМПРЕСОРА 
АВІАЦІЙНОГО ДВИГУНА 

О.С. Баришева, Л.Г. Бойко, В.С. Борісов, О.Н. Дринов   
За допомогою методу перевірочного аеродинамічного розрахунку проведено чисельне дослідження те-

чії у трансзвуковому вісьорадіальному відцентровому ступені компресора авіаційного двигуна з просторо-
вим профілюванням лопаток. Отримана інформація щодо структури течії та сумарних характеристик робо-
чого колеса та ступеня в цілому. Представлено зіставлення результатів розрахунків з дослідними даними. 
Розглянуто вплив зміни попередньої закрутки течії на вході в відцентровий компресор на сумарні характе-
ристики робочого колеса та ступеня, також наведено розподіл по висоті проточної частини кутів натікання 
на робоче колесо для різних варіантів закрутки течії. 

Ключові слова: відцентровий ступень компресора, вісьорадіальне робоче колесо, сумарні характерис-
тики, структура течії. 
 

THE INVESTIGATION OF THE FLOW STRUCTURE IN THE CENTRIFUGAL STAGE OF THE 
AIRCRAFT ENGINE COMPRESSOR  

Е.S. Barysheva, L.G. Boyko, V.S. Borisov, O.N. Drynov 
By the verifying aerodynamic calculation method flow numeral research in the aircraft engine compressor tran-

sonic axial-radial centrifugal stage with spatial shaping blade is conducted. Information about flow structure and 
summary performances of the impeller and the stage as a whole is received. The comparison between calculation 
and experimental data is presented. Influence of the centrifugal compressor entrance flow preliminary twist change 
on summary performances of the impeller and the stage is considered and also the incidence angle setting height 
distribution on the impeller for different variants twist flow is resulted. 

Key words: compressor centrifugal stage, axial-radial impeller, summary performances, flow structure. 
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