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ПРОЕКТИРОВАНИЕ НАПРАВЛЯЮЩЕГО АППАРАТА ПОСЛЕДНЕЙ СТУПЕНИ 

ОСЕВОГО КОМПРЕССОРА НА ОСНОВЕ РЕШЕНИЯ ОБРАТНОЙ  
И ПРЯМОЙ ЗАДАЧИ ГАЗОДИНАМИКИ  

 
Целью данной работы является проектирование направляющего аппарата последней ступени осевого 
компрессора. В работе представлены методики решения прямой задачи газодинамики в трехмерной 
постановке и обратной задачи газодинамики в двумерной постановке. Решение обратной задачи вы-
полнялось с помощью компьютерной программы INVERSE, которая создана в Институте техниче-
ской механики НАН Украины и НКА Украины. Решение прямой задачи выполнялось в расчетном паке-
те ANSYS CFX. Для выполнения заданного расчета была построена сетка воздушной полости в меж-
лопаточном канале направляющего аппарата на которую, в дальнейшем приложены граничные усло-
вия. Результатами расчета являются полученные основные параметры потока, картина течений, для 
наглядности прилагаются рисунки и таблицы. 
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Введение 

 
Компрессор является одним из основных и 

наиболее сложных в разработке узлов газотурбин-
ного двигателя. Качество компрессора определяется 
следующими параметрами: степень повышения дав-
ления, коэффициент полезного действия, приведен-
ный расход воздуха и т.д. Основными элементами 
турбомашин являются лопатки рабочего колеса и 
направляющего аппарата, поскольку именно через 
них передаётся импульс потоку. 

Известно, что прототипом лопатки компрессо-
ра послужил крыловой профиль. В процессе иссле-
дования аэродинамики компрессоров были изготов-
лены и испытаны решётки профилей различной 
конфигурации. В Советском Союзе наибольшее 
распространение получили профили серии А (А30, 
А40, А50) [1] и Б (Б10, Б40, Б60) [2], в США наибо-
лее востребованной оказалась серия профилей NA-
CA-65 и DCA, в Англии серия профилей С. Резуль-
таты продувок решёток профилей обычно представ-
лялись в виде зависимости различных характери-
стик решётки от угла атаки. На основе эксперимен-
тальных данных по вышеупомянутым профилям 
спроектировано очень большое количество ком-
прессоров различного назначения, которые эксплуа-
тируются по настоящее время. Да и результаты про-
дувок вышеупомянутых профилей будут использо-
ваться долгое время. 

Однако в связи с ростом нагрузок в компрессо-
рах авиационного назначения решётки профилей 
стали более густыми и стали рассматриваться не как 
набор профилей, а как каналы. Дальнейшее развитие 
компрессоров связано с возросшими возможностями 
и доступностью расчётных методов. Это дало воз-
можность реализовать на практике применение 
профилей с предписанным распределением скоро-
стей (Prescription Velocity Distribution) [3]. По суще-
ству задача сводится к нахождению профиля удов-
летворяющему треугольники скоростей и распреде-
лению скоростей по поверхности профиля. 

Решение прямой задачи путём использования 
современных CFD расчётов позволяет получить раз-
личные характеристики решёток профилей, как по 
углу атаки, так и по числу Маха потока на входе в 
решётку. 

Целью данной работы является получение 
профиля направляющего аппарата последней ступе-
ни осевого компрессора, который обеспечивает 
большой поворот потока с приемлемыми характери-
стиками, а также подтверждение соответствия полу-
ченных данных при решении прямой и обратной 
задачи газодинамики. 

 
1. Решение обратной задачи 

 
Пусть искомая решетка обтекается потоком 

идеального газа. В этом случае обтекание характе-
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ризуется углом входа потока в решетку, α1 углом 
выхода потока α2, а также приведенными скоростя-
ми λ1 на входе и λ2 на выходе из решетки. Пусть 
известны 3 из указанных параметров, тогда четвер-
тый определяется из уравнения неразрывности 

   1 1 1 2 2 2cos cos         . 
Пусть также задано распределение приведен-

ной скорости λ(s) по длине дуги s профиля решетки. 
Заменяя течение идеального газа течением газа 

в приближении Чаплыгина, введем фиктивную ско-
рость [4]: 
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газа Чаплыгина. 
Из заданного распределения скорости интегри-

рованием определяются распределение потенциала 
скорости φс(s) и циркуляция по профилю Г. Период 
решетки d определяется по теореме о силовом воз-
действии на решетку [5]: 
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Использование приближения Чаплыгина по-
зволяет, учитывая сжимаемость среды применить к 
решению обратной задачи метод конформных ото-
бражений. Согласно предложенному в [4] методу 
течение около искомой решетки профилей отобра-
жается на течение идеальной несжимаемой жидко-
сти около единичного круга, генерируемое четырь-
мя вихреисточниками.  

Комплексный потенциал  F   данного течения 
имеет следующий вид: 
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где A , B , D  – комплексные величины, опреде-
ляющие комплексный потенциал  F  ; 
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1
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, 
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 – точки положения вихре-

источников. 
Комплексный потенциал  F   полностью оп-

ределяется по заданным параметрам на бесконечно-
сти и циркуляции Г. Тогда можно найти потенциал 
скорости на единичном круге φj(θ) в зависимости от 
полярного угла θ в плоскости  . 

Из согласования потенциалов φс(s) и φj(θ) оп-
ределяется функция отображения течения несжи-
маемой жидкости в плоскости   на течение газа 

Чаплыгина в решетке профилей в плоскости z, кото-
рая имеет следующий вид. 
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где  g   – регулярная функция в области 1  . 
В процессе решения определяются условия 

разрешимости задачи, обеспечивающие замкнутость 
получаемого профиля и соответствие заданного 
распределения скорости параметрам, на бесконеч-
ности. Удовлетворение условиям разрешимости за-
ключается в корректировке задаваемого распреде-
ления скорости. 

 
2. Решение прямой задачи  

с использованием трехмерной модели 
 
Учитывая вышесказанное, был спрофилирован 

спрямляющий аппарат с большим углом поворота 
потока с помощью решения обратной задачи газо-
динамики и получен профиль (рис. 1). 

 
Рис. 1. Профиль лопатки направляющего аппарата 

 
Лопатка направляющего аппарата выставлена 

на угол установки 16,3°, что соответствует углу 
входа потока в лопатку равному 36,3°. Хорда лопат-
ки равна 125мм, а заданная густота принята 1. 

Для дальнейшего анализа нам необходимо 
знать значения потерь давления и углы поворота 
потока для данного профиля, а также параметры 
течения воздуха в межлопаточном канале для анали-
за возможности улучшения. 

Расчёты трехмерного течения выполнены с по-
мощью расчётной программы ANSYS CFX, в кото-
рой реализована численная модель трехмерного вяз-
кого течения, построенная на основе решения сис-
темы нестационарных уравнений Навье-Стокса. 

Для выполнения расчетов была построена про-
странственная сетка проточной части межлопаточ-
ного канала, которая представлена одним сектором 
(одной лопаткой) с заданной окружной периодично-
стью (рис. 2). 

Длину воздушного тракта принимали, учиты-
вая возможность сравнения с экспериментом, из 
соображения: одна хорда на входе и две хорды на 
выходе. 
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Рис. 2. Пространственная сетка  

проточной части межлопаточного канала 
 
Для построения расчетной области была ис-

пользована многоблочная сетка Н-Grid – типа, вбли-
зи профиля применялась сетка О-типа (рис.3). Она 
состоит из 222396 элементов. Сгущение от всех сте-
нок 0,04 см, коэффициент сгущения 1,2.  
 

 
Рис. 3. Многоблочная сетка Н-Grid типа  

 
После проведения предварительных расчётов 

было решено задать сгущение сетки в области следа 
за выходной кромкой лопатки для увеличения точ-
ности снимаемых параметров.  

Для моделирования турбулентных эффектов к 
модели применили модель турбулентности RNG k-
Epsilon. Рабочая среда - идеальный газ, граничные 
условия: полная температура на входе 288,15[К]; 

давление на входе 1 атмосфера; на стенках отсутст-
вует скольжение; на выходе статическое давление 
усредняется по выходной площади.  

При передаче данных с боковых поверхностей 
канала осреднение параметров производилось по 
окружности. 

Критерием сходимости являлось достижение 
величины среднеквадратичной невязки устойчивого 
уровня 1×10-5. 

Были проведены расчеты модели на трёх числах 
Маха: М=0,2; 0,4; 0,6, для каждого, из которого зада-
валось своё статическое давление на выходе. В связи 
с существенной не стационарностью процесса обте-
кания лопатки было предложено фиксировать данные 
через каждые 2 секунды машинного времени на про-
тяжении 200 секунд. Для анализа результатов были 
сняты данные в контрольных сечениях, которые рас-
положены перпендикулярно профилю лопатки в 
межлопаточном канале на 30%, 80%, 180% от длины 
хорды от выходной кромки, а также перед входной 
кромкой лопатки направляющего аппарата и за вы-
ходной кромкой. Результаты осреднённых расчётных 
параметров представлены в табл. 1. 

На рис. 4 показано распределение чисел Маха 
на плоскости, которая находится на половине высо-
ты лопатки, вид сверху параллельно потоку. Значе-
ние числа Маха на входе равняется 0,4. На изобра-
жении видно, что на стороне разрежения макси-
мальный разгон потока равен 0,55 и расположен на 
40% длины хорды от входной кромки. 

 

 
 

Рис. 4. Распределение чисел Маха  
на контрольной плоскости 

 
Торможение потока происходит на незначи-

тельном участке, после окончания этой зоны чётко 
видна зона отрыва потока, которая имеет не стацио-
нарный характер. В зоне отрыва хорошо видны мес-
та с пониженной скоростью потока и следами от 
вихреобразования. На стороне давления происходит 
торможение потока до числа Маха равного 0,14. На 
выходной кромке происходит разгон потока, наибо-
лее вероятно он связан с большим радиусом выход-
ной кромки. 
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Таблица 1 
Результаты расчёта в контрольных сечениях при числе Маха на входе равном 0,4 

 Inlet LE TE 30% chord 80% chord 180% chord Outlet 

T*,[K] 288.150 288.149 288.104 288.112 288.155 288.150 288.155 

P*,[Pa] 101324 101230 100530 100513 100639 100375 100393 

T, [K] 279.365 278.952 279.854 280.088 281.569 282.230 282.233 

P, [Pa] 90923 90380.8 90786.5 91028.3 92804.5 93332.1 93349.3 

Angle,[degree] 36.292 35.557 5.674 6.375 10.091 10.534 10.555 

Mach 0.3964 0.404 0.380 0.374 0.339 0.322 0.322 

wave   0.49080 0.30804 0.17962 0.17962 0.20674 

wmass   0.07640 0.07802 0.06583 0.06583 0.08914 

wline   0.24390 0.19951 0.05175 0.01050 0.04491 

σ  0.99907 0.99216 0.99199 0.99323 0.99063 0.99081 
 

В таблице указаны обозначения: Inlet – входная область; 30% chord (80%, 180%) – контрольное сечение на 30% от 
длины хорды от выходной кромки (80%, 180%); LE – входная кромка лопатки; TE – выходная кромка лопатки; Outlet – 
выходная область; T*(T) – полная (статическая) температура; P*(Р) – полное (статическое) давление; Angle – угол выхода 
потока; Mach – число Маха; wave – потери давления осреднённые по площади; wmass – потери давления осреднённые по 
расходу воздуха; wline – потери давления осреднённые по линии; σ – коэффициент потери полного давления. 

 

Торможение потока в межлопаточном канале 
происходит с числа Маха 0,4 до 0,3. 

Поток воздуха выходит из лопатки под углом 
10,5°, что соответствует углу отставания 4,8°. 

 

 
 

Рис. 5. Изменение величин потерь Wline по времени 
 

Анализируя данные, которые получены в ре-
зультате решения прямой задачи, очевидным явля-
ется присутствие не стационарного процесса в меж-
лопаточном канале.  

Рассматривая график (рис. 5), на котором пока-
зана зависимость изменение величины потерь Wline 
по времени, можем определить максимальные 
(0,22938) и минимальные (0,15066) значения потерь 
на заданном временном интервале. На случайность 
процесса указывает факт отсутствия периодичности 
процесса.  

Из графика видно, что максимальное значение 
потерь находится на контрольном сечении, на рас-
стоянии 30%от длины хорды от выходной кромки. 
Чем дальше по длине канала расположены кон-
трольные сечения, тем меньшие потери мы наблю-
даем. 

Такой факт свидетельствует, по-видимому, о не 
корректном процессе осреднения результатов расчё-
та в пакете ANSYS CFX. 

Если измерения проводить только на средней 
линии профиля, то потери wline от wmass будут отли-
чаться примерно в два раза. Потери давления σ по-
лучились не значительными из-за достаточно ма-
ленькой скорости потока. 

 
Заключение 

 
В данной работе рассматривается возможность 

проектирования лопатки направляющего аппарата 
методом последовательного использования про-
грамм решения обратной задачи, получая профиль 
по заданному распределению давлений и проверки 
характеристик полученного профиля, используя 
моделирование течения в расчётной программе AN-
SYS CFX в трёхмерной постановке. 

Для более полного анализа и достоверности 
проведенных расчётов можно говорить после про-
ведения в ближайшее время испытаний данного 
профиля на специальной установке. 

Результаты исследований будут учитываться 
при проектировании осевых направляющих аппара-
тов. 
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ПРОЕКТУВАННЯ СПРЯМУВАЛЬНОГО АПАРАТА ОСТАННЬОЇ СТУПЕНІ  
ОСЬОВОГО КОМПРЕСОРА НА ОСНОВІ РІШЕННЯ ЗВОРОТНЬОЇ  

ТА ПРЯМОЇ ЗАДАЧІ ГАЗОДИНАМІКИ 
С.В. Мелашич, Ю.Г. Калінкіна, В.І. Письменний 

Метою даної роботи являється проектування спрямувального апарата останньої ступені осьового компресо-
ра. В роботі представлені методики рішення прямої задачі газодинаміки у трьохмірній постановці та зворотної 
задачі газодинаміки у двомірній постановці. Рішення зворотної задачі виконувалось за допомогою комп'ютерної 
програми INVERSE, яка створена в Інституті технічної механіки НАН України. Рішення прямої задачі вико-
нувалось у розрахунковому пакеті ANSYS CFX. Для виконання заданого розрахунку була побудована сітка 
повітряної порожнини у міжлопатному каналі спрямувального апарата на яку, а подальшому прикладені 
граничні умови. Результатами розрахунку являються отримані параметри потоку, картина течії, для наочно-
сті додаються малюнки і таблиці. 

Ключові слова: осьовий компресор, коефіцієнт корисної дії, спрямувальний апарат, пряма задача, зво-
ротня задача, циркуляція, сітка, граничні умови, потік. 

 
THE AXIAL COMPRESSOR LAST STAGE GUIDE VANES DESIGNING BASED ON SOLUTION 

OF INVERSE AND DIRECT PROBLEM OF GAS-DYNAMICS 
S.V. Melashych, J.G. Kalinkina, V.I. Pismennij  

The objective of this work is the designing of axial compressor last stage guide vanes. Solution methods of 
gas-dynamics direct problem in three-dimensional statement and of inverse problem in two-dimensional state-
ment are represented in this work. The inverse problem was solved using computer program called INVERSE 
developed in the Institute Of Technical Mechanics of NAS of Ukraine and in the National Cosmic Agency of 
Ukraine. Direct problem was solved using ANSYS CFX application. To carry out the given calculation, there was 
an air chamber mesh created in guide vane channel. Subsequently the boundary conditions were applied to the 
mesh. Calculation results are the derived general parameters of the flow and flow pattern. Pictures and tables are 
attached for visualization. 

Key words: axial compressor, efficiency, guide vanes, direct problem, inverse problem, circulation, mesh, 
boundary conditions, flow. 
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