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Совершенствование турбореактивных двухконтурных двигателей зависит от возмож-
ностей методик моделирования трехмерных вязких течений в проточной части тур-
бомашин в сопряжении с внешним обтеканием. Такие методики могут давать инфор-
мацию, дополняющую экспериментальные данные. Ключевым этапом разработки ме-
тодики является ее валидация во всем диапазоне режимов на основе тестовых 
экспериментов. Создана рациональная методика и проведено расчетное исследование 
полей течения в уменьшенной модели трансзвукового одноступенчатого осевого 
компрессора двигателя JT8D с сопоставлением расчетных и экспериментальных дан-
ных. Моделирование укороченной области компрессора показало хорошее согласие 
расчета с экспериментом по массовому расходу воздуха и степени повышения полно-
го давления вентилятором. Относительная погрешность в основном не превышала 
1 %. Сформулированы базовые требования к компонентам методики и направления 
ее совершенствования. Выполнен анализ распределения полных параметров и состав-
ляющих скорости потока в проточной части компрессора для последующего модели-
рования его работы в воздухозаборнике. 
Ключевые слова: турбореактивный двухконтурный двигатель, осевой компрессор, 
воздухозаборник, тестовый эксперимент, расчетная методика, газодинамические па-
раметры 

Enhancement of bypass turbojets depends on the potential of techniques for modelling 
three-dimensional viscous flows in the flow paths of turbomachine in conjunction with the 
external flow. These techniques can provide information that complements experimental 
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data. The key stage in the development of these techniques is their validation in the whole 
range of operating modes on the basis of test experiments. A rational technique is 
developed, and a computational study is performed to investigate flow fields in a small-scale 
model of a transonic single-stage axial compressor of the JT8D engine. The calculation and 
the experimental data are compared. The simulation of a shortened domain shows a good 
agreement of the calculations with the experiment on mass flow rate and fan total pressure 
ratio, with a relative error generally not exceeding 1 %. Basic requirements to the technique 
components are formulated along with the directions for its improvement. An analysis of 
distribution of the total parameters and flow velocity components in the flow path of the 
compressor is performed for subsequent modeling of the compressor operation in the air 
intake. 
Keywords: bypass turbojet engine, axial compressor, air intake, test experiment, modeling 
technique, gas-dynamic parameters 

В настоящее время одноступенчатые осевые 
вентиляторы и компрессоры широко приме-
няют в авиационных двигателях для получе-
ния необходимой тяги при высокой газодина-
мической эффективности, что привлекательно 
с точки зрения топливной экономичности и 
конкурентоспособности изделия в целом [1–4]. 
Также для улучшения характеристик компрес-
сора необходимо расширить диапазон его 
устойчивой работы [5, 6]. Полноценно решить 
эти задачи можно на основе детального анали-
за течений, что прямо связано с возможностя-
ми методик моделирования трехмерных вяз-
ких течений в проточной части и венцах тур-
бомашин. 

На этапе предварительного проектирования 
компрессора используют традиционные мето-
ды, базирующиеся на двумерных теоретических 
моделях [1, 2]. Этап уточнения проекта предпо-
лагает трехмерное моделирование турбулент-
ных течений. Большую роль при этом играют 
тестовые эксперименты для некоторых стан-
дартных конфигураций. Проверенная во всем 
диапазоне режимов работы расчетная методика 
позволяет избежать ошибок при проектирова-
нии компрессора и улучшить его характеристи-
ки до проведения испытаний. 

Финальный этап проектирования компрес-
сора включает в себя экспериментальную про-
верку и доводку натурных образцов или их 
моделей. Длительность и стоимость экспери-
ментов, возможность получения высокого ко-
эффициента полезного действия (КПД) и 
нужного диапазона устойчивой работы ком-
прессора определяются совершенством мето-
дов проектирования. 

В настоящее время программные пакеты 
вычислительной аэродинамики пригодны для 
трехмерного проектирования турбомашин [3–

6]. Численный эксперимент имеет ряд досто-
инств: обычно он дешевле натурного, легко по-
вторяем, позволяет изучать отдельные факторы 
или идеализированные ситуации. К основным 
недостаткам численного эксперимента отно-
сятся несовершенство моделирования турбу-
лентности и погрешности дискретных моделей, 
что влечет за собой зависимость результатов от 
расчетной сетки и необходимость контроля 
точности и корректности получаемых решений. 

В 70-х годах прошлого столетия ведомство 
NASA совместно с компанией Pratt & Whitney 
реализовывали проект с целью значительного 
снижения уровня шума турбореактивных двух-
контурных двигателей JT8D при сохранении их 
характеристик. Это семейство двигателей явля-
ется самым массовым среди таковых с низкой 
степенью двухконтурности. Модификации 
ТРДД JT8D применяют в самолетах B727, B737, 
DC-9 и MD-80. 

Проектирование нового вентилятора было 
подчинено удовлетворению требований по шу-
му и стремлению минимизировать количество 
модификаций. Действующий двухступенчатый 
вентилятор заменили одноступенчатым для 
использования вместе с существующим ком-
прессором низкого давления, имеющего допол-
нительные подпорные ступени. Увеличили 
диаметр вентилятора, а также расстояние меж-
ду ротором и статором. Чтобы получить по-
дробные характеристики новой конструкции, 
построили модель stage 65 в масштабе 1:0,4066 
для тестирования в компрессорной установке 
центра Льюиса [7]. 

Цели работы — создание рациональной ме-
тодики и расчетное исследование полей тече-
ния в уменьшенной модели трансзвукового од-
ноступенчатого осевого компрессора (ТООК) 
двигателя JT8D с сопоставлением расчетных и 
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экспериментальных данных, а также анализ 
распределения полных параметров в проточ-
ной части для последующего моделирования 
работы ТООК в воздухозаборнике. 

 
Описание объекта моделирования. Проточная 
часть ТООК stage 65 включает в себя входной 
направляющий аппарат (ВНА), вентилятор с 
рабочим колесом (РК), разделитель потоков, 
перепускной и подпорный каналы со статора-
ми. ВНА содержит 23 лопатки, РК — 34, пере-
пускной статор — 83, подпорный статор — 56. 
Лопатки ВНА, перепускного и подпорного ста-
торов построены с использованием профиля 
серии NACA-65. Периферийное сечение ВНА 
направлено в сторону вращения ротора, сту-
пичное сечение — в противоположную сторо-
ну. Лопатки вентилятора спрофилированы на 
основе дуг окружности. Схема проточной части 
ТООК stage 65 с положением измерительных 
секций 0–6 приведена на рис. 1 [7], где r — ра-
диус, z — осевое расстояние (отсчет от перед-
ней кромки ступени). 

Результаты измерений получены при часто-
те вращения ротора n, равной 40…100 % ее рас-
четного значения nрасч (n = (0,4…1,0) nрасч). Дан-
ные снимали в одиннадцати радиальных поло-
жениях ВНА и РК, в семи радиальных 
положениях перепускного статора и в трех ра-
диальных положениях подпорного статора. 

Основные параметры расчетного режима  
ТООК stage 65 

Коэффициент восстановления полного давления: 
     ВНА ВНА . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 0,992 
     подпорного контура I . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 0,980 
     перепускного контура II . . . . . . . . . . . . . . . . . . 0,984 
Степень повышения полного давления: 
     в вентиляторе в

  . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 1,704 
     в подпорном контуре I

 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 1,642 
     в перепускном контуре II

  . . . . . . . . . . . . . . . . . 1,672 
Степень двухконтурности m . . . . . . . . . . . . . . . . . . 2,032 
Частота вращения ротора n, мин–1 . . . . . . . . . . 18 322,7 
Адиабатический КПД: 
     вентилятора ад.вη . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 0,861 
     подпорного контура адIη . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 0,855 

     перепускного контура адIIη . . . . . . . . . . . . . . . . . 0,815 
Массовый расход воздуха Gв через  
вентилятор, кг/с . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 35,01 
Окружная скорость конца лопатки  
вентилятора U, м/с . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 487,5 

Ключевые параметры определяются следу-
ющими выражениями: 

• степень повышения полного давления  
 0 0/ ;TE LEp p   

• адиабатический КПД  
 ( 1)/

адη ( 1)/( 1);k k        

• степень двухконтурности  
 m = GII/GI, 

где 0TEp  и 0LEp  — полное давление перед ступе-
нью и за ней; k — показатель адиабаты рабочего 
газа;   — степень подогрева, 0 0/TE LET T   

0( TET  и 0LET  — температура газа перед ступенью 
и за ней); GII и GI — массовый расход воздуха 
через перепускной и подпорный контур. 

 
Вычислительная модель и методика расчета. 
Рассмотрим особенности построения расчетных 
сеток для элементов компрессора в программ-
ном комплексе ANSYS CFX. На рис. 2 показаны 
виды геометрических моделей ВНА и РК, со-
зданных с применением пакета BladeGen [8]. 

Для всех составляющих модели ТООК с 
помощью модуля TurboGrid [8] получены 
блочно-структурированные сетки различной 
подробности. Построение сеток для каждого 
элемента осуществлялось для одного лопаточ-
ного сектора. Сетки выполнены в многоблоч-
ной топологии типа H/J/C/L с О-блоком во-
круг лопаток. 

На рис. 3 приведены виды расчетных сеток 
для ВНА и РК. Параметры качества расчетных 
сеток выдержаны на следующих уровнях: ми-
нимальный угол грани элемента — 24°,  
скорость роста размеров элементов в любом 
координатном направлении — не более 1,3. 

 
Рис. 1. Проточная часть ТООК stage 65  

с положением секций 0–6 
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Сгущение расчетной сетки к поверхностям про-
водилось для удовлетворения критерия разре-
шения пограничных слоев пристенной ячейкой 
на уровне <у+> ~0,1. При построении выполня-
лась автоматическая оптимизация сетки. 

После предварительного исследования был 
выяснен уровень сеточной зависимости чис-
ленных решений. Для компонентов ТООК 

строились структурированные многоблочные 
расчетные сетки, каждая из которых содержала 
около 4 млн узлов. На рис. 4 изображены со-
бранные из таких сеток в модуле CFX-Pre рас-
четные области укороченных и полной моделей 
ТООК. 

Следует отметить некоторые особенности 
расчета транс- и сверхзвуковых компрессоров 
методами вычислительной аэродинамики, вли-
яющие на способы задания граничных и 
начальных условий. Скорость потока в проточ-
ной части компрессора достигает нескольких 
сот метров в секунду, что может при старте вы-
числений с «неудачного» начального состояния 
привести к расходимости расчета. Это объясня-
ется тем, что при большой окружной составля-
ющей скорости конца лопатки ротора необхо-
дима достаточно большая осевая составляющая 
скорости потока в проточной части при соот-
ветствующем статическом давлении. Поэтому 
если в начальный момент в расчетной области 
газ неподвижен или имеет низкую скорость, в 
движущихся областях могут возникать боль-
шие градиенты параметров течения и завы-
шенные значения скорости потока, что может 
вызвать сбой расчета. В силу этого в начале 
итерационного процесса следует задавать адек-
ватное начальное приближение. 

Расчеты течения потока в ТООК достаточно 
надежны, если их начинать при граничных 
условиях, близких к режиму запирания по рас-
ходу воздуха. После получения решения его 
можно использовать в качестве начального 

 

 
Рис. 3. Виды расчетных сеток для ВНА (а) и РК (б) 

            
Рис. 2. Виды геометрических моделей ВНА (а) и РК (б) 
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приближения для следующей точки, соответ-
ствующей меньшему расходу воздуха на напор-
ной характеристике [9–11]. Такая процедура 
выполняется до тех пор, пока напорная харак-
теристика не будет пройдена полностью. 

По мере приближения к границе срыва необ-
ходимо уменьшать шаг изменения параметров 
граничных условий, поскольку такое мгновен-
ное изменение является возмущением, которое 
вносится в проточную часть при старте расчета. 
При относительно большом значении этого 
возмущения ТООК может перейти в режим не-
устойчивой работы. Если это произошло, следу-
ет вернуться к предыдущей точке на характери-
стике и от нее выполнять расчеты с меньшим 
шагом изменения граничных условий. 

Интегрирование по времени осуществляется 
по неявным схемам первого и второго порядка 
точности, что позволяет вести достаточно 
устойчивый расчет при разумных ограничени-
ях на шаг по времени. На финальной стадии 

расчета для аппроксимации пространственных 
производных необходимо использовать схемы 
повышенной точности для всех уравнений си-
стемы законов сохранения. 

В описываемых вычислениях шаг по време-
ни, выбранный с учетом максимальной скоро-
сти газа и характерных размеров областей тече-
ния, составил примерно 10–5 с. 

Критерием сходимости расчета является до-
стижение среднеквадратичной невязкой уровня 
10–6…10–5 или ниже в совокупности с установ-
лением интегральных характеристик, что 
обычно достигалось за несколько тысяч шагов 
по времени. 

Вычислительная модель строилась с исполь-
зованием уравнения состояния, уравнений 
движения полностью сжимаемого газа (осред-
ненных уравнений Навье — Стокса с замыка-
нием по модели турбулентности SST), набора 
численных граничных условий и параметров 
численного метода. Для области расчета,  

 

 
Рис. 4. Расчетные области укороченной (а), укороченной с продолжением (б) и полной (в) моделей ТООК 
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содержащей лопатку РК, определялось враще-
ние с заданной частотой (во вращающейся си-
стеме координат). Граничные условия включа-
ли в себя условия на твердых стенках, на входе 
и выходе ступени, а также периодические ин-
терфейсы и интерфейсы между вращающимися 
и неподвижными областями. 

Граничные условия на твердых стенках (по-
верхностях лопаток, втулки, корпуса) определя-
лись как условие прилипания на гладкой адиа-
батической стенке. Граничные условия на выхо-
де ступени задавались с фиксацией среднего по 
площади статического давления <p>, а гранич-
ные условия на входе ступени — с фиксацией 
расхода воздуха Gв или полных давления p0 и 
температуры T0, а также параметров турбулент-
ности и направления вектора скорости.  

На периодических границах расчетных об-
ластей определялся периодический интерфейс 
между боковыми сторонами, а на сопряженных 
границах областей, принадлежащих к разным 
венцам, — интерфейс между вращающейся и 
неподвижной областями, который проводит 
интерполяцию между сопрягающимися расчет-
ными сетками с учетом изменения системы ко-
ординат и сохранения полных параметров [8]. 

Начальные условия задавались с учетом 
оценок осевой скорости течения газа и статиче-
ского давления в потоке. 

 
Анализ результатов расчета. Результаты чис-
ленного моделирования сравнивали с данными 
эксперимента [7]. На рис. 5 приведены зависи-

мости степени повышения полного давления 
в
  от массового расхода воздуха Gв при раз-

личных значениях частоты вращения ротора. 
В расчетах использованы укороченные модели 
(см. рис. 4, а и б). Обнаружено, что с ростом 
частоты вращения укороченная модель с про-
должением дает лучшие результаты, чем обыч-
ная укороченная модель. 

На рис. 6 приведены расчетные и экспери-
ментальные зависимости характеристик венти-
лятора — степени повышения полного давле-
ния в ,  степени подогрева воздуха в

  и адиа-
батического КПД ад.в от массового расхода 
воздуха Gв при частоте вращения n = 0,9nрасч. 

Результаты моделирования и эксперимента 
при частотах вращения ротора n = 0,9nрасч и 
n = nрасч приведены в таблице. Для режима 
n = 0,9nрасч получено хорошее согласие расчет-
ных и экспериментальных данных по массо-
вому расходу воздуха Gв и степени повышения 
полного давления в

  в вентиляторе. Как вид-
но из таблицы, относительная погрешность 
в основном не превышает 1 %. 

Для моделирования расчетного режима 
(n = nрасч) задача построения адекватной вы-
числительной модели оказывается сложнее 
вследствие устройства проточной части ТООК 
и близости ротора к разделителю потоков. 
Лучшего согласования расчетных и экспери-
ментальных данных (см. таблицу) удалось до-
стигнуть при использовании полной геометри-
ческой модели, включающей в себя разветв-
ленную проточную часть (см. рис. 4, в). 

 
Рис. 5. Расчетные (кривые) и экспериментальные  

(точки) зависимости степени повышения полного 
 давления в

  от массового расхода воздуха Gв  
при различных значениях частоты  

вращения ротора: 
1 — n = 0,4nрасч; 2 — n = 0,7nрасч; 3 — n = 0,8nрасч;  

4 — n = 0,9nрасч 

 
Рис. 6. Расчетные (кривые) и экспериментальные  

(точки) зависимости степени повышения полного 
 давления в

  (1), степени подогрева воздуха в
  (2)  

и адиабатического КПД ад.в (3) от массового  
расхода воздуха Gв при частоте вращения ротора  

n = 0,9nрасч 
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Результаты моделирования и эксперимента  
при различных значениях  
частоты вращения ротора 

Параметр 
Значение Погрешность, 

% расчетное экспериментальное 

n = 0,9nрасч 

ВНА 0,997 0,995 0,20 

в
  1,595 1,611 0,99 

в
  1,161 1,169 0,68 

ад.в 0,883 0,863 2,30 

Gв 32,390 32,160 0,72 

n = nрасч 

ВНА 0,997 0,992 0,50 

в
  1,693 1,704 0,65 

в
  1,194 1,191 0,27 

ад.в 0,836 0,861 2,96 

Gв 35,014 35,010 0,01 

 
Для расчетного режима представлены ради-

альные распределения основных газодинамиче-
ских параметров в проточной части в различ-
ных секциях. Радиальные распределения в се-
чениях даны по безразмерному параметру r  

 ,hub

shroud hub

r rr
r r




 

где r — текущая радиальная координата; hubr  и 
shroudr  — радиальная координата втулки и стен-

ки канала (периферии). 
На рис. 7 показаны расчетные и эксперимен-

тальные распределения полной температуры T0 
и числа Маха М перед ВНА (в секции 0) и за 
ВНА (в секции 1). 

На рис. 8 приведены расчетные и экспери-
ментальные распределения степени подогрева 
воздуха в

  и степени повышения полного дав-
ления в

  в секциях 1 и 2 (см. рис. 1). 
На рис. 9 представлены расчетные и экспе-

риментальные распределения числа Маха в аб-
солютном и относительном движениях потока 
в секциях, расположенных перед вентилятором 
и за ним. 

Для моделирования взаимодействия между 
воздухозаборником и вентилятором необходи-
мы специальные граничные условия с учетом 
режима работы двигателя. Полная модель тако-
го типа, содержащая соответствующие венцы, 
является наиболее реалистичной, но чрезмерно 

затратной с точки зрения вычислительных ре-
сурсов. В целях экономии ресурсов часто ис-
пользуют условие «активный диск», заменяю-
щее вентилятор, чтобы имитировать нужный 
поток в воздухозаборнике для решения задач 
интеграции [12]. Но условие такого типа с вос-
произведением только массового расхода через 

         

         
Рис. 7. Расчетные (кривые) и экспериментальные 

(точки) распределения полной температуры T0 (а, б)  
и числа Маха М (в, г) в секциях, расположенных  

перед (а, в) и за ВНА (б, г) 

         
Рис. 8. Расчетные (кривые) и экспериментальные  

(точки) распределения степени подогрева  
воздуха в

  (а) и степени повышения полного  
давления в

  (б) в секциях 1 и 2 
 



90 ИЗВЕСТИЯ ВЫСШИХ УЧЕБНЫХ ЗАВЕДЕНИЙ. МАШИНОСТРОЕНИЕ  #10 [703] 2018 

воздухозаборник оказывается недостаточным 
для реалистичного моделирования. Полноцен-
ное условие «активный диск» должно включать 
в себя эффекты закрутки потока, а также учи-
тывать распределения полных параметров в 
проточной части, т. е. их профили. 

Для расчетного режима на рис. 10 приведе-
ны радиальные распределения осевой и окруж-
ной компонент скорости и полных параметров 
(давления и температуры) в секциях, располо-
женных перед ВНА (z = –17 см), за ВНА (z =  
= –6 см) и перед ротором (z = –2 см). 

Профили полных параметров в секциях, 
расположенных перед и за ВНА, близки к по-
стоянным с учетом пристенных эффектов и 
средней потери полного давления в ВНА. Про-
фили осевой и окружной составляющих скоро-
сти потока имеют специфичный для данного 
устройства вид. Очевидно, что профили скоро-
сти необходимо моделировать для согласова-
ния работы ТООК с воздухозаборником. При 
прохождении потока через ВНА окружная со-

ставляющая скорости резко изменяется: ее 
профиль в рассматриваемом случае формиру-
ется ВНА, после него он достаточно устойчив в 
проточной части вплоть до ротора. 

Выводы 
1. Расчетное исследование газодинамических 

характеристик уменьшенной модели ТООК 
двигателя JT8D показало хорошее согласие с 
экспериментальными данными по массовому 
расходу Gв и степени повышения полного дав-
ления в

  в вентиляторе при всех рассмотрен-
ных частотах вращения. Для укороченных мо-
делей относительная погрешность в основном 
не превышала 1 %. 

2. Сходимость расчетных и эксперименталь-
ных данных по адиабатическому КПД состави-
ла 2…3 %, что объясняется погрешностями мо-
делирования и недостаточной физической 
адекватностью этого параметра, вместо которо-
го обычно используют политропный КПД. 

                         
Рис. 9. Расчетные (кривые) и экспериментальные (точки) распределения числа Маха М в абсолютном (а, б) 

и относительном (в, г) движениях потока в секциях, расположенных перед (а, в) и за вентилятором (б, г) 

                         
Рис. 10. Радиальные распределения осевой va (а) и тангенциальной vτ (б) составляющих скорости потока,  

полного давления р0 (в) и полной температуры Т0 (г) в секциях, расположенных перед ВНА (1),  
за ВНА (2) и перед ротором (3) 
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3. Анализ радиальных распределений пере-
менных показал, что недостатки численного 
решения сосредоточены в районе втулки перед 
ротором (резкое сужение проточной части) и в 
области периферии за ротором. При совершен-
ствовании расчетной методики эти данные бу-
дут учтены вместе с рекомендациями по иссле-
дованию нерасчетных режимов [10, 11]. 

4. Базовыми требованиями к современным 
методикам являются: необходимость примене-
ния подробных структурированных много-
блочных расчетных сеток с разрешением лами-
нарного подслоя на твердых поверхностях, ис-
пользование методов повышенной точности по 

всем переменным, а также моделей турбулент-
ности, пригодных для описания вращающихся 
вихревых течений сложной структуры [12–17]. 

5. Профили полных параметров перед и за 
ВНА близки к постоянным с учетом пристенных 
эффектов и средней потери полного давления в 
ВНА. Профили осевой и окружной составляю-
щих скорости потока имеют специфичный для 
данного устройства вид, их необходимо модели-
ровать для согласования работы ТООК с возду-
хозаборником. Профиль окружной компоненты 
скорости в рассматриваемом случае формирует-
ся ВНА, после него он устойчив в проточной 
части вплоть до ротора.  
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