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МЕТОД РАСЧЁТА ТЕРМОГАЗОДИНАМИЧЕСКИХ ПАРАМЕТРОВ  
ТУРБОВАЛЬНОГО ГАЗОТУРБИННОГО ДВИГАТЕЛЯ  

НА ОСНОВЕ ПОВЕНЦОВОГО ОПИСАНИЯ ЛОПАТОЧНЫХ МАШИН.  
ЧАСТЬ II. ОПРЕДЕЛЕНИЕ ПАРАМЕТРОВ СТУПЕНЕЙ  

И МНОГОСТУПЕНЧАТЫХ КОМПРЕССОРОВ 

В части I данной статьи были представлены основные положения метода расчёта и система уравне-
ний, которая позволяет определять термогазодинамические параметры газотурбинного двигателя 
(ГТД) в отдельных сечениях по тракту и его интегральные параметры с использованием методов по-
венцового расчёта многоступенчатых осевых лопаточных машин: компрессора и турбины. Эти рас-
чёты выполняются с помощью специальных модулей, подключаемых к программному комплексу. В ка-
честве исходных данных эти подпрограммы используют геометрические параметры проточной ча-
сти и решёток профилей на среднем радиусе. Целью части II данной статьи является представление 
метода определения параметров характеристик ступеней и многоступенчатых компрессоров при 
расчёте эксплуатационных характеристик ГТД. Предлагаемый метод расчёта течения в одномерной 
постановке позволяет на основании геометрических параметров лопаточных венцов и проточной ча-
сти получать суммарные характеристики многоступенчатого осевого компрессора с учётом отборов 
рабочего тела и перепуска воздуха из проточной части. Кроме того, метод даёт возможность опре-
делять газодинамические параметры ступеней, треугольники скоростей, углы натекания, величины 
потерь, оценивать их отклонение от оптимальных значений, а также согласованность работы сту-
пеней на различных режимах, определять границу области устойчивой работы, находить ступень-
инициатор появления неустойчивых режимов и воздействовать на ее параметры с целью повышения 
запасов газодинамической устойчивости. Метод предназначен как для использования в математиче-
ской модели ГТД, опирающейся на повенцовое описание многоступенчатых лопаточных машин, так и 
самостоятельно в процессе проектирования. При определении характеристик ступеней и компрессора 
в целом возможен учёт изменения углов установки статорных лопаток в соответствии с принятым 
законом регулирования. Описанный в данной работе метод расчёта многоступенчатого компрессора 
является упрощённым вариантом метода расчёта двумерного течения, адаптированным к расчёту по 
среднему радиусу. 
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ские параметры ступени; характеристика компрессора; запас устойчивости; коэффициент потерь; 
угол отставания. 

 
Введение 

Для решения задач современного газотур-
бостроения широко используются методы расчета 
термогазодинамических параметров рабочего про-
цесса и эксплуатационных характеристик двигате-
лей как авиационного, так и наземного применения.  

Эти методы необходимы на различных этапах 
жизненного цикла газотурбинного двигателя: при 
выборе и оптимизации параметров «расчетного» 
режима, при определении параметров основных уз-
лов и двигателя в целом в широком диапазоне ре-
жимов, в процессе испытаний, диагностики двига-
теля и др. 

В настоящее время над разработкой и совер-
шенствованием математических моделей газотур-

бинных двигателей (ГТД) работают отраслевые 
научно-исследовательские центры, конструкторские 
бюро двигателестроения, университеты США,  
России, Германии, Украины и других стран.  
В результате таких работ созданы известные про-
граммные комплексы ЦИАМ [1, 2], ГРАД [3, 4], 
DWIGwp [5, 6], GasTurb [7], GSP [8], NPSS [9, 10] и 
др., позволяющие моделировать процессы в га-
зотурбинных двигателях различных типов, опреде-
лять их термогазодинамические параметры. Клас-
сификация таких моделей приведена в рабо-
тах [1, 3]. 

В практике проектных организаций значитель-
ный объем расчетов выполняется с помощью мате-
матических моделей 1-го уровня сложности, кото-
рые являются поузловыми моделями, в которых ха-
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рактеристики узлов предполагаются априори из-
вестными и задаются в виде исходных данных. 

Совершенствование математических моделей в 
настоящее время идет в направлении их унифика-
ции с целью обеспечения возможности моделирова-
ния параметров двигателей произвольно выбранной 
схемы с подключением библиотек характеристик 
различных узлов. Большое внимание при этом уде-
ляется созданию благоприятных условий для поль-
зователя, так называемых «дружественных интер-
фейсов», повышению уровня автоматизации вычис-
лений, см., например, [11]. В работах [12, 13] пред-
ложен специальный объектно-ориентированный 
язык EL (Engine Language) для пакета программ, 
предназначенного для построения моделей ГТД 
разных схем и определения их характеристик.  

Однако не менее важным аспектом развития 
методов расчета термогазодинамических парамет-
ров и эксплуатационных характеристик ГТД являет-
ся повышение их точности. При этом рассматрива-
ются два направления. Первое, используемое тради-
ционно при создании моделей конкретных изделий, 
основано на их идентификации с помощью имею-
щихся результатов экспериментальных исследова-
ний параметров двигателя. В соответствии со вто-
рым направлением в математической модели при-
меняется более детальное описание физических 
процессов основных узлах.  

Именно в соответствии с этим направлением 
выполнены работы [3, 14], однако результаты прак-
тического применения этих подходов, к сожалению, 
в открытой литературе не представлены. В работе 
Kurzke [15] приведены результаты подключения 
одномерного расчета многоступенчатого осевого 
компрессора (МОК) к методу расчета характеристик 
ГТД, без какого-либо описания результатов исполь-
зования возможностей этого пакета.  

В направлении повышения точности описания 
физических процессов в ГТД проводятся работы в 
Национальном аэрокосмическом университете 
им. Н. Е. Жуковского «ХАИ». В частности, разрабо-
тан метод расчета и соответствующий пакет про-
грамм, позволяющий определять характеристики 
газотурбинных двигателей с использованием повен-
цового описания многоступенчатого осевого ком-
прессора для определения его параметров и харак-
теристик. Результаты этих работ представлены в 
публикациях [16…18].  

Дальнейшим развитием этой тематики является 
работа [19], в которой представлены основные по-
ложения метода расчета эксплуатационных характе-
ристик газотурбинных двигателей на основе повен-
цового описания многоступенчатых компрессора и 
турбины. Там же приведены основные уравнения, 
отражающие совместную работу узлов при указан-

ной повенцовой дискретизации лопаточных машин.  
В данной статье представлен метод расчета па-

раметров и характеристик осевых ступеней и ком-
прессора в целом при моделировании эксплуатаци-
онных характеристик ГТД, используемый в рабо-
те [19]. 

1. Постановка задачи 

Широко применяемые в практике проектных 
организаций методы расчета характеристик газотур-
бинных двигателей, опирающиеся на модели узлов 
0-го уровня позволяют получить адекватные опыт-
ным данным результаты в случае, если имеются 
достоверные характеристики основных узлов и, 
прежде всего, многоступенчатых компрессоров, 
полученные экспериментально. В этом случае воз-
никает проблема обработки этих данных и опреде-
ления аппроксимирующих функций в виде полино-
мов или других зависимостей, а также с использова-
нием иных более сложных подходов [20 - 23]. 

При создании известного пакета GasTurb его 
автор J. Kurzke в работе [24] при построении харак-
теристик компрессоров использует эксперименталь-
ные данные, а позднее в работе [25] пишет: 
«…реальная характеристика компрессора является 
ключом к получению точных характеристик двига-
теля». Для решения этой задачи в современной вер-
сии ПК GasTurb имеется библиотека характеристик 
компрессоров и турбин, полученных в соответствии 
с [26] из открытой печати. Эти модели 0-го уровня 
используются для определения характеристик близ-
ких по параметрам машин с применением метода 
масштабирования. Метод масштабирования харак-
теристик узлов используется достаточно широко 
при выполнении расчетов эксплуатационных харак-
теристик газотурбинных двигателей, напри-
мер, [27, 28] и др. 

Однако, существуют весьма серьезные ограни-
чения, связанные с тем, что упомянутый выше под-
ход к описанию процессов в узлах с помощью моде-
лей 0-го уровня предполагает, что компрессор (или 
турбина) рассматривается как единое целое без уче-
та геометрических параметров входящих в него 
элементов: проточной части, лопаточных венцов. 
Это создает затруднения при необходимости моде-
лирования процесса регулирования ГТД путем из-
менения углов установки поворотных статорных 
лопаток, перепуска или отбора рабочего тела из 
проточной части промежуточных ступеней ком-
прессора (а не за узлом в целом), а также учета вли-
яния изменения параметров охлаждающего проточ-
ную часть турбины воздуха на ее характеристики на 
различных режимах.  

Для преодоления некоторых из этих недостат-
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ков в работах [29 - 31] предлагается вводить по-
правки к характеристикам многоступенчатого ком-
прессора при изменении угла установки входного 
направляющего аппарата.  

Вопрос возможности изменения характеристик 
компрессора при регулировании поворотных 
направляющих аппаратов на различных частотах 
вращения остается открытым. 

Не менее сложно оценить влияние отбора воз-
духа из проточной части промежуточных ступеней 
компрессора, так называемого распределенного от-
бора, при использовании моделей узлов 0-го уровня. 
Влияние открытия клапанов перепуска на понижен-
ных режимах работы двигателя на характеристики 
многоступенчатого компрессора также трудно опре-
делить, основываясь на 0-м уровне моделирования 
узлов ГТД. Для решения этих задач авторы упомя-
нутых работ предлагают вводить поправочные ко-
эффициенты.  

Очевидно, что такой подход является очень 
приближенным и вряд ли применим при необходи-
мости создания математических моделей конкрет-
ных ГТД, так как требования к точности результатов 
расчета характеристик двигателей с их помощью 
весьма высоки.  

Метод расчета эксплуатационных характери-
стик двигателей, представленный в работе [19] опи-
рается на повенцовое описание лопаточных машин, 
входящих в его состав. Система уравнений, опреде-
ляющая совместную работу основных узлов двига-
теля и составляющих ее элементов, а именно венцов 
и ступеней компрессора, в качестве неизвестных 
содержит значения газодинамических параметров 
ступеней компрессора и турбины  

Характеристики многоступенчатых лопаточ-
ных машин в рассматриваемом методе расчета не 
задаются в виде исходных данных, а определяются в 
зависимости от режима работы с учетом геометри-
ческих параметров путем подключения соответ-
ствующих расчетных модулей. 

Для их формирования необходимо иметь метод 
расчета, позволяющий получить достоверно харак-
теристики узлов. Ниже приведено описание метода 
расчета параметров осевых ступеней и многосту-
пенчатого компрессора на различных режимах, ко-
торый дает возможность учесть эффекты отбора 
(или перепуска) рабочего тела из промежуточных 
ступеней, поворот статорных лопаток, а также из-
менение геометрии лопаточных венцов на среднем 
радиусе и проточной части.  

2. Решение задачи 

Для определения параметров компрессора к 
модели ГТД может быть подключен модуль расчета 

параметров и характеристик ступеней, а также мно-
гоступенчатого компрессора в двумерной постанов-
ке на основе разработок авторов [32, 33], что позво-
лит получить существенно большие возможности. 
Однако, в связи с тем, что модель турбины в насто-
ящей версии метода расчета характеристик двигате-
ля выполнена в одномерной постановке, компрессор 
рассчитывается также с использованием одномер-
ных подходов. 

Предлагаемый в данной работе метод расчета 
многоступенчатого компрессора является упрощен-
ным вариантом метода расчета двумерного тече-
ния [34], адаптированным к расчету по среднему ра-
диусу. 

При его постановке сделаны следующие допу-
щения: 

а) течение в компрессоре установившееся; 
б) расчет параметров потока ведется в межвен-

цовых зазорах; 
в) теплообмен между рабочим телом и ограни-

чивающими поток поверхностями отсутствует; 
г) отбор и перепуск воздуха осуществляется в 

зазорах между лопаточными венцами; 
д) проявление вязких эффектов учитывается на 

основе обобщенных полуэмпирических зависимо-
стей; 

е) проточная часть считается запертой при до-
стижении осевой скоростью значения критической 
скорости звука. 

На рис. 1 схематически показан многоступен-
чатый компрессор, указаны места отбора (перепус-
ка) воздуха их проточной части.  

Для определения параметров потока в межве-
цовых зазорах используется система уравнений 
движения идеального совершенного газа в одномер-
ной постановке, дополненная соотношениями для 
треугольников скоростей и другими уравнениями, 
традиционно используемыми в теории турбомашин. 

В качестве исходных данных задаются радиусы 
периферийного и втулочного обводов проточной 
части (рис. 2),  конструктивные углы лопаток РК и 
НА на входе и выходе 1Г, 2Г, 2Г, 3Г,β β α α  углы уста-

новки профилей γуст, максимальная толщина профи-
ля Сmax, и координата ее расположения вдоль хорды, 
радиусы входной и выходной кромок, максималь-
ный прогиб средней линии и его расположение 
вдоль хорды, изменение толщины профиля вдоль 
хорды. Все параметры профилей должны соответ-
ствовать среднему радиусу и при необходимости 
могут быть получены интерполяцией с использова-
нием двумерной модели лопатки. Кроме того, зада-
ются число ступеней и величина радиального зазора 
между лопаточными венцами и корпусом. 
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Рис. 1. Многоступенчатый осевой компрессор 

 

Предлагаемый метод позволяет рассчитывать 
значения кинематических и термодинамических 
параметров потока в межвенцовых зазорах, полу-
чать значения степени повышения давления и КПД 
всех ступеней. Кроме этого, имеется возможность 
определения характеристик отдельных ступеней, 
групп ступеней (например, от входа до клапана пе-
репуска) или компрессора в целом.  

Потери энергии в проточной части представле-
ны как сумма профильных и вторичных потерь, а 
также потерь в торцевых пограничных слоях и ра-
диальном зазоре 

пр вт т.п.с. р.заз.ξ =ξ +ξ +ξ +ξ ,  

величины которых определяются с помощью обоб-
щенных зависимостей. 

В программном модуле расчета термогазоди-
намических параметров компрессоров предусмотре-
на возможность подключения различных внешних 
блоков для определения потерь и углов отставания, 
реализующих методики, используемые в проектных 
организациях, а также методику, основанную на 
работе [35] с дополнениями [36 - 39], учитывающи-
ми в том числе и влияние чисел Маха, превышаю-
щих критические значения. 

При оценке углов отставания 0  проведен учет 
поправок для случая сверхкритических режимов, а 
также изменения площади струек тока при поджа-
тии проточной части: 

0 M1  M1кр AVDR   ,      
 

где M1  M1кр  – поправка к углу отставания при 
числах Маха на входе, превышающих критические 
значения, AVDR  – учитывает влияние поджатия 
струек тока, величина 0  определяется с помощью 
зависимостей [36]. 

Важной проблемой в методе расчета характе-
ристик ГТД является определение запасов устойчи-
вости компрессора и оценки влияния на них различ 
ных мероприятий.

 

 
а 

 
б 

Рис. 2. Геометрические параметры ступени 
 компрессора 

 
Предложенный метод газодинамического рас-

чета многоступенчатого осевого компрессора поз-
воляет проводить оценку границы устойчивости, 
основываясь на границах устойчивости ступеней. 
Запас устойчивости определяется как 

* *
к гр к раб

у
в гр в раб

π π
ΔК = ( / -1)*100 %,

G G
 

где индексы «гр» и «раб» отмечают режимы на ха-
рактеристике ступени, соответствующие границе 
области устойчивой работы и линии совместных 
режимов узлов газогенератора. 

В качестве критерия устойчивости принято 
предельное значение степени эквивалентной диффу-
зорности eqD  на среднем радиусе [35]. Рекомендо-
ванные в литературе предельные значения этого 

● 
● 
● 

 

● 
● 
● 

Zj-1 
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параметра, соответствующие срывному обтеканию 
профилей, составляют: eq предD  = 1,8 … 2,2. Для 

назначения этой величины при расчете компрессора 
по среднему радиусу можно опираться либо на 
имеющиеся экспериментальные данные для одной 
из частот вращения, либо на опыт проведенных ра-
нее расчетов. 

В качестве примера на рис. 3 приведена сум-
марная характеристика шестиступенчатого ком-
прессора авиационного ГТД, полученная с помощью 
представленного метода, в сопоставлении с экспе-
риментальными данными. Характеристика показана 
в виде зависимостей степени повышения давления и 
КПД от приведенных значений расхода и частоты 
вращения.  

 
Рис. 3. Характеристика компрессора 

 авиационного ГТД 

Параметры компрессора представлены в без-
размерном виде: 

** кк
*к р

π
π

  , 
*

* к
к *

к р

η=
η

 , в пр
в пр

в пр р

G
G =

G
, пр

пр
пр р

n
n

n
 , 

где индекс «р» обозначает «расчетный» режим ком-
прессора.

 При определении режима, соответствующего 
границе срыва в компрессоре, в методе расчета при-
нято, что он соответствует режиму, на котором сте-
пень диффузорности достигает предельных значе-
ний на одной из ступеней, а точнее на одном из ее 
лопаточных венцов. Полученные расчетные резуль-
таты отражают специфику проявления срывных ре-
жимов в многоступенчатом компрессоре.  

На рис. 4 в качестве примера показано распре-
деление величины степени диффузорности eqD  по 
рабочим колесам многоступенчатого компрессора 
на границе области устойчивой работы и на линии 
рабочих режимов, полученные расчетным путем для 
трех относительных частот вращения: 

прn  0,89; 1,0; 1,03. Из рисунка следует очеред-
ность подхода ступеней к предельному значению 

eqD , соответствующему границе. На низких часто-

тах вращения при прn  0,89 наиболее близко к пре-
дельному значению находится режим работы 1-го 
рабочего колеса, на «расчетной» частоте прn  1 
ближе других к границе подходят 3-я и 4-я ступени, 
а при увеличении частоты вращения ( n  1,03) 
устойчивость работы компрессора определяют ра-
бочие колеса 4-й и 5-й ступеней. Очевидно, что на 
линии совместных режимов работы узлов газогене-
ратора параметр eqD  имеет существенно более низ-
кие значения. Представленные результаты соответ-
ствуют режимам работы с закрытыми клапанами 
перепуска. 

 

  
 

Рис. 4. Распределение параметра диффузорности течения в рабочих колесах на среднем радиусе вдоль  
проточной части на разных частотах вращения: а) прn  0,89; б) прn  1,0; в) прn  1,03 

– граница области устойчивых режимов,             – линия рабочих режимов 
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При работе ГТД важную роль играет система 
регулирования. Возможность учета «расслоения» 
характеристик компрессора при изменении углов 
установки поворотных статорных лопаток в зависи-
мости от частоты вращения c помощью предложен-
ного метода в процессе анализа эксплуатационных 
характеристик двигателя является чрезвычайно ак-
туальной. 

Учет отбора рабочего тела из проточной части 
промежуточных ступеней (не только за узлом в це-
лом, как это принято в поузловых моделях ГТД) 
также позволяет повысить точность получаемых 
результатов.  

Наличие перепуска рабочего тела из проточной 
части межлопаточных каналов промежуточных сту-
пеней компрессора на пониженных режимах позво-
ляет сохранить устойчивость работы компрессора и 
двигателя в целом. Применение описанного выше 
метода расчета компрессора дает возможность пра-
вильно оценить величины КПД компрессора на этих 
режимах и характеристики исследуемого ГТД. 

В случае, когда осуществляется перепуск (от-
бор) воздуха только в одном сечении проточной 
части компрессора, зависимость для расчета КПД 
компрессора имеет вид: 

к -1
* * к* К В К

К * * * *
К К В В

G T (π -1)η =
G (T - T ) + ΔG(T - T )пер

, 

где G  – количество перепускаемого (отбираемого) 
воздуха, индекс «пер» обозначает сечение, в кото-
ром расположен клапан перепуска, буквы В и К от-
мечают сечения входа и выхода из компрессора. 
Аналогично могут быть получены формулы при 
наличии перепуска (или отбора) в нескольких сече-
ниях проточной части. 

Перепускаемый из проточной части компрес-
сора воздух может быть направлен во второй контур 
турбореактивного двухконтурного двигателя, и то-
гда его энергия не является полностью потерянной 
для двигателя. Этот эффект также может быть учтен 
при расчете характеристик двигателя.  

Влияние отбора рабочего тела для его исполь-
зования в системе охлаждения и для других нужд 
газотурбинной установки на характеристики ком-
прессора также является существенным. Предлагае-
мый подход позволяет оценить параметры и харак-
теристики компрессора в случае отбора воздуха из 
проточной части промежуточных ступеней, что дает 
возможность повысить точность метода расчета 
эксплуатационных характеристик исследуемого 
ГТД. Отобранный воздух после использования в 
системе охлаждения частично возвращается в про-
точную часть турбины. Учет этого эффекта также 
повышает точность описания газодинамических 

процессов в проточной части двигателя и его харак-
теристик. 

Заключение 

Использование при построении метода расчёта 
характеристик газотурбинных двигателей повенцо-
вого моделирования многоступенчатых лопаточных 
машин по среднемассовым параметрам дает суще-
ственные преимущества, позволяющие правильно 
оценить влияние физических процессов, происхо-
дящие в лопаточных машинах, на работу двигателя 
в целом. 

В данной статье представлен подход к расчету 
параметров многоступенчатого компрессора, позво-
ляющий анализировать течение в компрессоре по 
среднемассовым параметрам. Показаны преимуще-
ства его использования в модели турбовального 
двигателя в сравнении с поузловыми моделями. 

Применение поправочных коэффициентов в 
моделях с нулевым уровнем сложности описания 
процессов в узлах позволяет получить лишь каче-
ственные результаты. Предлагаемый подход, опи-
рающийся на геометрию лопаточных венцов и рас-
четный анализ течения в ступенях и многоступенча-
том компрессоре, дает возможность более точно 
определить параметры ГТД в широком диапазоне 
режимов. 

Предложенный метод повенцового моделиро-
вания многоступенчатого компрессора позволяет 
определить: 

– все термодинамические и кинематические 
параметры установившегося течения в межвенцо-
вых зазорах компрессора в широком диапазоне ре-
жимов; 

– суммарные характеристики отдельных ступе-
ней и компрессора в целом: 

– суммарные характеристики групп ступеней, 
расположенных, между сечениями отбора (перепус-
ка), что в последующем позволяет при моделирова-
нии процессов в двигателе сократить количество 
искомых неизвестных величин в системе уравнений; 

– влияние изменения геометрических парамет-
ров лопаточных венцов и проточной части на харак-
теристики компрессора и ГТД в целом;  

– влияние регулирования углов установки по-
воротных статорных лопаток на различных частотах 
вращения на характеристики ГТД; 

– влияние изменения расхода воздуха, отбира-
емого из промежуточных ступеней компрессора на 
различных режимах, на характеристики компрессо-
ра и двигателя; 

– влияние перепуска воздуха из промежуточ-
ных ступеней на характеристики компрессора и 
двигателя в целом. 
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МЕТОД РОЗРАХУНКУ ТЕРМОГАЗОДИНАМІЧНИХ ПАРАМЕТРІВ ТУРБОВАЛЬНОГО  
ГАЗОТУРБІННОГО ДВИГУНА НА ОСНОВІ ПОВІНЦЕВОГО ОПИСУ ЛОПАТКОВИХ МАШИН.  

ЧАСТИНА II. ВИЗНАЧЕННЯ ПАРАМЕТРІВ СТУПЕНІВ  
І БАГАТОСТУПЕНЕВИХ КОМПРЕСОРІВ 
Л. Г. Бойко, О. Є. Дьомін, Н. В. Піжанкова 

У частині I даної статті були представлені основні положення методу розрахунку та система рівнянь, 
яка дозволяє визначити термогазодинамічні параметри газотурбінного двигуна (ГТД) у окремих перерізах за 
трактом двигуна та його інтегральні параметри з використанням методів повінцевого розрахунку багатосту-
пеневих осьових лопаткових машин: компресора та турбіни. Ці розрахунки робляться за допомогою спеціа-
льних модулів, що підключаються до програмного комплексу. У якості вихідних даних ці підпрограми ви-
користовують геометричні параметри проточної частини та решіток профілів на середньому радіусі. Метою 
частини II статті є представлення методу визначення параметрів і характеристик ступенів та багатоступене-
вих компресорів при розрахунку експлуатаційних характеристик ГТД. Запропонований метод розрахунку 
течії дозволяє в одномірній постановці отримувати сумарні характеристики компресора з урахуванням від-
борів робочого тіла з міжвінцевих зазорів та перепуску. Окрім того метод надає можливість визначати газо-
динамічні параметри ступенів, трикутники швидкостей, кути натікання, коефіцієнти втрат, оцінювати їх 
відхилення від оптимальних значень, а також узгодженість роботи ступенів на різних режимах, визначати 
межу стійкої роботи, знаходити ступінь-ініціатор появи нестійких режимів та впливати на його параметри з 
метою підвищення запасів газодинамічної стійкості. Метод призначений для використання як у математич-
ній моделі газотурбінного двигуна, що спирається на повінцевий опис багатоступеневих лопаткових машин, 
так і самостійно у процесі проектування. При визначенні характеристик ступенів і компресора можливий 
облік зміни кутів установки статорних лопаток у відповідності до прийнятого закону регулювання. Описа-
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ний в даній роботі метод розрахунку багатоступеневого компресора є спрощеним варіантом методу розра-
хунку двомірної течії у компресорі, адаптований до розрахунку на середньому радіусі.  

Ключеві слова: метод розрахунку течії у компресорі по середньомасовим параметрам; газодинамічні пара-
метри ступеня; характеристика компресора; запас стійкості; коефіцієнт втрат; кут відставання. 

 
 

TURBOSHAFT ENGINE THERMOGASDYNAMIC PARAMETERS CALCULATION  
METHOD BASED ON BLADE-TO BLADE DESCRIPTION OF TURBOMASHINES.  

PART II. STAGE AND MULTISTAGE COMPRESSORS PARAMETERS DETERMINATION  
L. G. Boyko, A. E. Dyomin, N. V. Pizhankova 

Gas Turbine Engine (GTE) operating characteristics such as thrust (or power), specific fuel consumption and 
other cycle parameters on different regimes, can be determined by engine modeling and applying correspondent 
calculation method. Its accuracy is the function of the engine’s element maps definition precision. So these maps 
representations influence for engines investigation results significantly. Main points and equation system for engine 
performances calculation method were represented in Part I of this article. The method gives an opportunity for the 
flow path thermodynamical parameters and engine integral values analyzing by using multistage axial blade ma-
chines blade-to-blade descriptions. The compressor and gas turbine and parameters are getting by special program 
modules, adding to the engine operating characteristics investigation program complex. These modules use the flow 
path and cascade middle radius geometrical parameters as the data for calculation. The goal of this article is the rep-
resentation of the method for axial stages and multistage compressors performances definition. The calculation 
technique is based on one-dimensional (1D) multistage axial compressor flow description. Proposed 1D flow analy-
sis method allows to get the multistage axial compressor maps taking into account the blade-to-blade gaps flow 
bleeding and by-pass. The method including is founded on the thermal and gas dynamic equations and turbomachin-
ery theoretical dependences and empirical functions for losses and deviation angles determination. Besides, the rep-
resenting method allows to calculate gas dynamic parameters, velocity triangles, angles of attack, evaluate their de-
viations from optimal values, hydraulic losses. Also, it can show accordance of stages working on different regimes, 
find the stage, which is a reason for compressor instability, and stall margin. This method can be used in GTE math-
ematic simulation, founded on blade-to-blade description multistage blade machines or also in multistage compres-
sor designing. The proposed method gives the opportunity to control the stator variable vanes stagger angles control 
and to analyze its influence for stage and multistage compressor gas dynamic parameters and maps. 

Keywords: Mass averaged flow compressor parameters calculation method; stage gas dynamic parameters; 
compressor performance; stability margin; loss coefficient; deviation angle. 
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