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СПОСОБ ПАССИВНОГО ВОЗДЕЙСТВИЯ НА ПОТОК  

В КОМПРЕССОРНОЙ РЕШЕТКЕ 
 

В статье представлены результаты численного моделирования плоской дозвуковой компрессорной 
решетки с использованием углублений на поверхностях лопатки как способа воздействия на состояние 
потока в межлопаточном канале. Показано, что применение данного воздействия на поток дает по-
ложительное изменение характеристик решетки в сравнении с характеристиками плоской решетки, 
составленной из лопаток с гладким профилем. Для верификации математической модели плоской доз-
вуковой компрессорной решетки использовались результаты экспериментальных продувок: натурного 
газодинамического канала с периодическим углублением и плоской дозвуковой компрессорной решетки. 
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Введение 
 
Обеспечение конкурентоспособности двигате-

ля, в частности, связано с совершенствованием аэ-
родинамических качеств компрессора. Традицион-
ные способы проектирования проточной части ком-
прессора с применением гладкого профиля исчер-
пывают свои возможности. В связи с этим ожидать 
существенного улучшения результатов проектиро-
вания проточной части компрессора не приходится. 
Такой вывод приводит исследователей к необходи-
мости искать нетрадиционные подходы, заключаю-
щиеся в разработке способов воздействия на струк-
туру потока газа в межлопаточном канале, которые 
обеспечат повышение такого показателя совершен-
ства компрессора как коэффициент полезного дей-
ствия. В качестве одного из подходов к совершенст-
вованию аэродинамики компрессора следует рас-
сматривать систему воздействия на состояние по-
граничного слоя в лопаточных венцах. Системы 
воздействия на поток широко распространены на 
практике и основаны на применении отбора погра-
ничного слоя с наружных поверхностей ЛА, а также 
систем предкрылков и закрылков на крыльях [1 – 3]. 

Актуальность задачи воздействия на структуру 
потока газа в межлопаточном канале, в том числе и 
на состояние пограничного слоя, не вызывает со-
мнений, поскольку из проведенных в [1] и [3] иссле-
дований, очевиден реальный положительный эф-
фект, который может быть достигнут на современ-
ных и перспективных двигателях. 

В проблематике совершенствования аэродина-
мики компрессоров наименее изученной остается 

задача поиска способа воздействия на структуру 
потока газа в межлопаточном канале с применением 
не гладкого профиля с применением углублений на 
поверхности лопаток. Углубления на обтекаемых 
поверхностях чаще всего используются как интен-
сификаторы теплообмена: наблюдается значитель-
ное (в 10 раз) увеличение теплообмена по сравне-
нию с гладкой поверхностью. Однако в ряде работ, 
посвященных увеличению интенсивности теплооб-
мена [4, 5], было отмечено, что при этом гидравли-
ческое сопротивление поверхности с углублениями 
может незначительно увеличиваться, оставаться 
прежним или иметь тенденцию к снижению по 
сравнению с гладкой поверхностью. В работах [6, 7] 
приводятся результаты аэродинамических продувок 
мяча со сферическими углублениями для игры в 
гольф и мячей с различной степенью шероховато-
сти. Отмечено, что мяч с углублениями имеет зна-
чительно лучшую аэродинамику и в 3-5 раза боль-
шую дальность полета в сравнении с «гладим» мя-
чом, и что, особенно важно, другой характер зави-
симости сопротивления мяча от числа Рейнольдса 
натекающего потока. 

Применение углублений с целью уменьшения 
сопротивления профиля и увеличения зоны безот-
рывного обтекания в открытой печати почти отсут-
ствует. Хотя способ применения стоячих вихрей в 
качестве воздействия на поток был указан П. Чже-
ном еще в 1979 г. [1]. Наиболее полные и разносто-
ронние результаты исследования и применения на 
практике для летательного аппарата представлены в 
работе [8]. Исследования и анализ влияния углубле-
ний на поверхностях компрессорных лопаток с це-
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лью улучшения аэродинамических характеристик в 
открытой печати почти не представлены [9, 10]. 

Учитывая то, что к настоящему времени разра-
ботано обширное количество вариантов моделей 
турбулентности и в значительной степени развиты 
численные методы моделирования, которые позво-
ляют с достаточной степенью адекватности воспро-
изводить особенности состояния турбулентного по-
тока, следует признать целесообразным проведение 
численных экспериментов с использованием спе-
циализированных газодинамических пакетов. 

Данная работа посвящена расчетно-
теоретическим исследованиям обтекания лопаточ-
ных венцов, имеющих на своей поверхности углуб-
ления с целью получения результатов и выводов о 
перспективах применения углублений на поверхно-
сти лопатки для повышения аэродинамических ха-
рактеристик компрессора. 

Все модели, представленные в данной рабо-
те, были построены в CAD программе Unigaphics 
NX 6, с последующим экспортом в программу – 
сеткопостроитель ANSYS ICEM CFD v.12.1. Мо-
делирование течения проводилось в программе 
ANSYS.CFD.v.12.1. 

1. Верификация математической модели 
 
Для моделирования течения в рассматриваемой 

задаче использовалась одна из распространенных 
моделей турбулентности – SST [11]. Данная модель 
позволяет достаточно адекватно описывать как ос-
новной поток, так и состояние пограничного слоя, 
принимая во внимание возможность выбора допол-
нительного коэффициента настройки модели турбу-
лентности – коэффициента коррекции кривизны по-
тока (curvature correction) [12]. Использование дан-
ного коэффициента рекомендуется для расчетов ка-
налов сложной формы (например, U-образных) и 
обтекания аэродинамических профилей. 

Подбор коэффициента коррекции кривизны по-
тока проводился на примере 2D модели периодиче-
ского углубления [13] (в иностранной печати данная 
модель также встречается как периодический холм). 
Число Рейнольдса потока равно 10.595 (скорость на 
входе в канал 5,62 м/с). 

На рис. 1 представлены профили скорости в 
углублении (exp) для характерных сечений.., полу-
ченные в ходе эксперимента [13] и расчетным путем 
(calc). 

 

 
Рис. 1. Профили скорости в углублении 

 
Как видно из представленных профилей скоро-

сти, SST модель с коэффициентом коррекции кривиз-
ны потока, равным -2,2 (на рисунке calc SST cc=-2,2), 
показывает лучшее совпадение с экспериментом. 

 
2. Расчет плоской  

компрессорной решетки 
 
Для расчета использовалась трехмерная модель 

плоской дозвуковой компрессорной решетки с про-

филем 10А40/55П45 [14]. Рассматривался режим 
М.= 0,6 и угол атаки i = –7,5 (срывной режим для 
гладкого профиля). Расчет проводился для двух ва-
риантов лопаток: с гладким профилем и с профилем, 
имеющем на спинке и корытце углубления (рис..2). 

Углубления имеют сферическую форму, ради-
ус сферы равен 12 мм, глубина углубления состав-
ляет 0,4 мм, диаметр отпечатка равен 4,3 мм. Углуб-
ления располагаются в шахматном порядке с одина-
ковым шагом вдоль профиля и вдоль пера лопатки и 
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равном 4 мм. Кромки углублений закруглены и 
имеют радиус 0,5 мм. Геометрические параметры, 
расположение и форма углублений были выбраны 
согласно рекомендациям, приведенным в [15]. За 
характерный геометрический размер для пересчета 

параметров углубления была взята длина хорды 
профиля. На первом этапе проводилось сравнение 
результатов экспериментальных данных [14] и чис-
ленного моделирования компрессорной решетки, 
состоящей из лопаток с гладким профилем. 

 

             
а        б 

Рис. 2. Модифицированный профиль: а – спинка; б – корытце 
 
Было получено хорошее совпадение с экспери-

ментом (расхождение менее 10%). Сильного влия-
ния коэффициента кривизны потока на результат 
расчета не выявлено. Для расчета профиля лопатки с 
углублениями использовалась SST модель со значе-
нием коэффициента коррекции кривизны потока, 
равного -2,2. Как показано выше, модель турбу-
лентности с этим значением коэффициента лучше 
описывает поток в углублениях. 

На рисунке 3 представлено распределение зна-
чения скорости в межлопаточном канале на рас-
сматриваемом режиме. Хорошо видно, что отрыв в 
варианте лопатки с углублениями меньше, чем в 
варианте с гладким профилем. Также скорость по-
тока в межлопаточном канале модифицированного 
варианта больше значения скорости для варианта с 
гладким профилем лопатки примерно на 50 м/с. 

Точка отрыва потока в обоих вариантах нахо-
дится, примерно, на расстоянии 30% длины хорды 

от передней кромки профиля. Однако в варианте с 
углублениями отрыв периодически уменьшается над 
каждым углублением. Детальное влияние геометри-
ческих параметров углублений корытца на поток в 
межлопаточном канале не исследовалось. Однако 
направление поиска в решении проблемы совершен-
ствования аэродинамики компрессора связано с ис-
следованием свойств структурной организации по-
тока газа в межлопаточном канале в зависимости от 
геометрических параметров поверхности лопатки. 

Вихри внутри углублений повергаются дейст-
вию повышенного давления со стороны корыта 
профиля лопатки. Поэтому вихревые структуры ос-
новного потока не развиваются и не оказывают су-
щественного влияния на поток в межлопаточном 
канале. Видимо следует поверхность лопатки со 
стороны корыта оставлять гладкой, модифицируя 
только профиль. 
 

        
а         б 

Рис. 3. Распределение скорости в межлопаточном канале на режиме М = 0,6, i = 7,5º: 
а – исходный профиль; б – профиль с углублениями 

 
На рис. 4 представлена визуализация потока 

при помощи струек тока в районе углублений на 
спинке профиля. Структура вихрей во втором (от 

входной кромки) ряду состоит из двух парных вих-
рей, что хорошо согласуется с данными [5, 8]. В 
первом ряду углублений парных вихрей не обнару-
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жено. Это связано, скорее всего, с условиями нате-
кания потока на углубление. Однако, в углублениях 
первого ряда обнаружено зарождение вихрей, полу-

чающие дальнейшее развитие в углублениях второ-
го ряда, что связано с изменением распределения 
давления (управляющего фактора) вдоль хорды.  

 

 
Рис. 4. Визуализация потока в углублениях на спинке лопатки 

 
В углублениях четвертого и далее рядов харак-

терные вихревые структуры при заданной геомет-
рии углублений не образуются из-за нарастающего 
хаотического изменения параметров потока в углуб-
лениях и отрывной зоне основного потока. 

 
Заключение 

 
Применение углублений на поверхности ло-

патки рассматривается в качестве пассивного спосо-
ба воздействия на поток в межлопаточном канале. 
Профилирование межлопаточного канала должно 
учитывать нелинейные свойства взаимодействия 
потока с негладкой поверхностью лопатки и способ-
ствовать структурной организации потока с целью 
повышения аэродинамических характеристик ком-
прессора. Целесообразно ограничиться нанесением 
углублений только на спинке лопатки. Верификация 
расчетной модели показала допустимость использо-
вания программы ANSYS CFX для моделирования 
компрессорных лопаток, имеющих углубления на 
своих поверхностях.  

Для выбора оптимальных геометрических раз-
меров, формы и места расположения углублений, 
рекомендуется выполнить параметрические иссле-
дования, которые должны быть направлены на вы-
явление связи структуры основного потока и вихрей 
в углублениях с параметрами аэродинамического 
совершенства межлопаточного канала компрессора. 
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СПОСІБ ПАСИВНОГО ВПЛИВУ НА ПОТІК В КОМПРЕСОРНІЙ РЕШІТЦІ 
М.О. Щербаков, Е.Ю. Марчуков, Л.Л. Картовицький, О.О. Юн 

В статті представлені результати численного моделювання дозвукової компресорної решітки з застосу-
ванням заглиблень на поверхні лопаток, як засіб впливу на потік міжлопаточному каналі. Показано, що за-
стосування такого впливу на потік дає позитивній результат. Для верифікації математичної моделі застосо-
вувалися результати натурних продувок: канала з періодичним заглибленням; плоскої дозвукової решітки. 

Ключеві слова: модель турбулентності, обчислювальна гідро газодинаміка, плоска компресорна реші-
тка, вихрові структури. 

 
THE PASSIVE FLOW CONTROL METHOD IN THE COMPRESSOR CASCADE 

M.A. Scherbakov, E.U. Marchukov, L.L. Kartovitskiy, A.A. Yun 
In this paper the numerical modeling results of subsonic compressor cascade with cavity on a blade’s surfaces 

as flow control method are presented. It is shown, that the use of this influence on a flow gives positive results. The 
results of following experiments have been used for mathematical model verification: canal with periodic cavity, 
subsonic compressor cascade. 

Key words:  turbulent model, CFD, compressor cascade, vortex structures. 
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