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АНОТАЦІЯ Проведено розрахункове дослідження течії в решітках аеродинамічних профілів компресорів газотурбінних 

двигунів з газодинамічним впливом на аеродинамічні сліди за вихідними кромками вхідного напрямного апарата, 

представлено узагальнені результати розрахункового дослідження у вигляді залежностей ступенів нерівномірності 

потоку від інтенсивності газодинамічного впливу на течію в широкому діапазоні зміни чисел Рейнольдса при фіксованих 

значеннях чисел Маха, відстанях від вихідних кромок та варіантах розміщення щілин для видуву додаткової маси повітря. 

Ключові слова: аеродинамічні профілі, примежевий шар, нерівномірність потоку, аеродинамічні сліди, газодинамічний 

вплив. 
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ABSTRACT A computational study of flow in lattices of airfoils of compressor of gas turbine engines with gas-dynamic effect on the 

aerodynamic traces behind outbound edges of input directing device was conducted. Summarized results of computational study in 

the form of dependency of levels of unevenness of flow from the intensity of gas-dynamic effect on the flow in a wide range of 

Reynolds numbers at fixed Mach numbers, the distances from the outbound edges and options for placement of slits for blowing 

additional air mass were presented. Using the results of computational study and comparative analysis with the results of some well-

known experimental studies the data about the aerodynamic structure of the aerodynamic traces behind the axial compressor stator 

elements with the gas-dynamic effect on it were received and the efficiency of the gas-dynamic effect on the aerodynamic traces to 

improve the parameters and characteristics of the compressor elements of gas turbine engines was determined. Established that gas-

dynamic effect on the flow in lattices of aerodynamic profiles is characterized by uneven flow reduction to minimum values of   in 

a range of intensity values of blowing more air mass in the boundary layer. For Mach numbers of 0.15 – 0.45 at low, compared to 

the profile chord, distance from the original edge   are actually centered on the axis of the trace. With increase of subsonic speeds 

and higher values of Reynolds numbers the opposite effect is observed – level unevenness of the flow begins to increase. 

Keywords: aerodynamic profiles, boundary layer, flow unevenness, aerodynamic traces, gas-dynamic effect. 

 

Вступ. Аналіз стану питання. 

 

Комплексне вивчення течії в решітках 

аеродинамічних профілів і, зокрема, в решітках 

осьових компресорів газотурбінних двигунів (ГТД) 

обумовлено необхідністю розширення можливості 

безвідривного обтікання лопаткових вінців, 

зменшення рівня гідравлічних втрат та зниження 

механічних вібронапружень в елементах 

компресорів ГТД. Удосконалення внутрішньої 

аеродинаміки компресорів [1-5] з метою 

забезпечення газодинамічної стійкості ГТД в 

цілому в широкому діапазоні експлуатаційних 

режимів є актуальною задачею. 

Одним з основних факторів, які негативно 

впливають на параметри та характеристики 

ступенів компресора та його газодинамічну 

стійкість, є нерівномірність і пульсації потоку на 

вході в компресор, що викликаються наявністю 

аеродинамічних кромкових слідів за елементами 

статора [1, 6-8]. У ряді робіт, присвячених 

дослідженню проблеми оцінки та зниження рівня 

нерівномірності потоку на вході в компресор [1, 7, 

9-13 та ін.], показано, що фізичні основи 

виникнення, зокрема, періодичної колової 

нерівномірності потоку в проточній частині 

компресора полягають в утворенні аеродинамічних 

слідів за елементами статора осьового компресора 

через явище в'язкості повітряного потоку. 

Інтенсивність даних слідів може бути визначена на 

основі співвідношень теорії примежевого шару. 

Метод активного енергетичного 

газодинамічного впливу на потік повітря [4, 5, 14, 

15] в компресорних решітках ГТД шляхом видуву 

додаткової маси повітря у напрямі основного 

потоку в примежевий шар на поверхнях 

аеродинамічних профілів і управління їх 

кромковими слідами є дієвим засобом 

вдосконалення характеристик компресорів. 
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Дію активного газодинамічного впливу на 

структуру потоку в проточній частині осьового 

компресора ГТД, зокрема, на рівень 

нерівномірності потоку, на значення критеріїв 

граничної аеродинамічної навантаженості лопаток, 

а також на рівень втрат повного тиску, розглянуто і 

проаналізовано у роботах [2, 16 та ін.]. 

 

Постановка задачі. 

 

У даній роботі ставиться задача проведення 

оцінки ефективності газодинамічного управління 

аеродинамічними слідами, як основним джерелом 

нерівномірності потоку, в широкому діапазоні 

зміни чисел Рейнольдса при фіксованих значеннях 

чисел Маха, відстанях від вихідних кромок та 

варіантах розміщення щілин для видуву додаткової 

маси повітря, а також визначення ефективності 

газодинамічного впливу на аеродинамічні сліди в 

решітках аеродинамічних профілів осьових 

компресорів ГТД з метою покращення параметрів 

та характеристик елементів компресорів. 

 

Схема формування аеродинамічного сліду та 

його характеристики. 

 

При обтіканні статорних лопаткових решіток 

вхідного напрямного апарата (ВНА) в’язким 

потоком в осьовому компресорі ГТД за кромками 

лопаток утворюється аеродинамічні сліди втрат, що 

спричинюють періодичну колову нерівномірність 

потоку перед роторним лопатковим вінцем 

компресора (рис. 1). 
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Рис. 1 – Схема формування аеродинамічного сліду 

 

При розгляді особливостей формування 

аеродинамічних слідів виходитимемо з того, що 

періодична колова нерівномірність потоку 

вирівнюється на деякому віддаленні (переріз 1–1 на 

рис. 1) від вихідних кромок лопаток (переріз к–к) 

[7, 10, 17-20]. Між перерізом к–к і перерізом і–і 

(рис. 1), розташованим на відносно малій відстані у 

порівнянні з хордою лопатки, потік істотно 

неоднорідний: тут спостерігається значна 

неоднорідність полів швидкостей і статичних 

тисків, а також значні пульсації параметрів потоку. 

Між перерізами і–і та 1–1 ширина турбулентного 

аеродинамічного сліду збільшується, але поля 

повних тисків і швидкостей вирівнюються. Робочі 

лопатки компресора рухаються між перерізами і–і 

та 1–1, де рівень періодичної колової 

нерівномірності потоку істотний і потребує оцінки. 

На лопатки робочого колеса першого ступеня 

осьового компресора діятиме змінна аеродинамічна 

сила. Періодична колова нерівномірність потоку у 

ряді випадків проходить через усі ступені осьового 

компресора, негативно впливаючи на їх роботу і 

навіть на роботу газової турбіни. 

На основі розгляду схеми формування 

аеродинамічного сліду та аналізу обтікання 

періодично нерівномірним потоком робочих 

решіток осьового компресора можна відзначити, 

що величина відносної швидкості перед решітками 

робочого колеса змінюється за величиною і 

напрямом.  

Було проведено розрахунок параметрів 

одного із турбулентних аеродинамічних слідів за 

лопаткою ВНА. Основні позначення до розрахунку 

аеродинамічного сліду представленні на рис. 2. 
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Рис. 2 – Основні позначення до розрахунку 

аеродинамічного сліду 

 

З аналізу структури сліду маємо ширину 

сліду 0

ï ð 1

max

0,25 sin
c

S t
V

     та ступінь або 

інтенсивність нерівномірності потоку 

 0 min max

0 0

êc c V
f x

c c


    , де 0c  – швидкість у 

ядрі основного потоку, 
minêc  – мінімальна 
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швидкість потоку в сліді, 
max 0 minêV c c   – 

максимальна додаткова швидкість потоку в сліді. 

Дані досліджень свідчать про те, що 

газодинамічна дія на течію (видув повітря в 

пристінний примежевий шар на профілі з 

імпульсом, що визначається інтегральними 

характеристиками примежевого шару) істотно 

впливає на інтенсивність аеродинамічних слідів за 

вихідними кромками тіл, що обтікаються в'язким 

потоком.  

 

Розрахункова схема газодинамічного управління 

течією повітря. 

 

На рис. 3 і рис. 4 представлено розрахункові 

схеми управління інтенсивністю аеродинамічних 

слідів за елементами статора осьового компресора 

за допомогою видуву додаткової маси повітря в 

примежевий шар через щілини на поверхні 

лопатки. 
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Рис. 3 – Схема управління аеродинамічними 

слідами за елементами статора осьового 

компресора 

 

Розрахунок газодинамічного управління 

течією в елементах компресорів ГТД полягає у 

визначенні параметрів управляючого потоку, який 

регулює характер течії. Визначення цих параметрів 

необхідне для ефективної дії на характер течії в 

аеродинамічних слідах. У цих випадках, зазвичай, 

керуються наступними міркуваннями: щілини на 

поверхнях з управлінням примежевим шаром 

розташовані до точки відриву потоку на профілі 

[20]; параметри струменя, що видувається в 

примежевий шар, визначаються з умови 

забезпечення заданого ступеня нерівномірності 

потоку на різному віддаленні від вихідного 

перерізу. Розташування щілин до точки відриву 

обумовлено тим, що газодинамічна дія на течію в 

примежевому шарі може бути ефективною і 

економічною лише при безвихровій течії, а при 

розташуванні щілини за точкою відриву потоку 

ефективність газодинамічного управління різко 

знижується [21]. 
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Рис. 4 – Розрахункова схема газодинамічного 

управління течією повітря в примежевому шарі 

 

Оцінку ефективності газодинамічного 

управління течією при видуві повітря в пристінний 

примежевий шар будемо проводити за допомогою 

безрозмірного параметра – коефіцієнта імпульсу 

видуву  

2
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.
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де 
âI  – імпульс секундної маси повітря, що 

видувається зі щілини в аеродинамічний слід за 

лопаткою; 
ì .êI  – імпульс секундної маси повітря, 

що проходить через міжлопатковий канал; 
â â, ñ  – 

густина і швидкість повітря, що видувається з 

щілин профілів; 
0 0, ñ  – густина і швидкість 

основного потоку повітря; ù ùh h b  – відносна 

висота щілини; ùh  – висота щілини; b  – хорда 

профілю; b t  – густота решіток на середньому 

радіусі; t  – крок рещітки профілів; K  – коефіцієнт 

пропорційності (враховує непаралельність вектора 

швидкості основного потоку 
0c і швидкості 

âc ); 
1  

– кут між вектором абсолютної швидкості 
1c  і 
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фронтом решіток або кут виходу потоку з решітки 

профілів ВНА (
1 90  , sin 

1 1,0  ). 

Задача дослідження полягала у розгляді 

функціональної залежності (для решіток профілів 

ВНА при плоскому обтіканні) вигляду 

 ,f x K  . 

В основі аналітичних розрахунків лежить 

знаходження товщини втрати імпульсу 

  за 

вихідною кромкою лопатки – величини, що 

визначає інтенсивність аеродинамічних слідів. 

Виходячи з аналізу, проведеного в роботах [2, 22], 

записуємо вирази для 

  для турбулентного 

примежевого шару : 

 
6
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2
X

c






  , 

де   – кінематична в'язкість повітря; 

  3,8

02,8

0 0

1,17
Re

x

X f c dx
c



 
   – параметр; Re mc b




 – 

число Рейнольдса; 1 2

2
m

c c
c


  – середнє значення 

швидкості потоку у решітці профілів. 

Використовуючи наближене 

співвідношення, можна визначити рівень 

нерівномірності потоку на різному віддаленні x  від 

вихідної кромки у вигляді функціональної 

залежності 

1 0, , , , , .
b b

K f c x
t x

 
     

 
 

Тоді вираз для   за елементами статора 

осьового компресора без управління примежевим 

шаром записується [23] у вигляді: 

1 12 sin ,
t b

K
b a x




 

      
 

 

де 
1K  – константа (у діапазоні чисел Маха 

0,4 0,8M    
1 0,65K  ); 

1sina t  . 

Колова нерівномірність потоку, обумовлена 

аеродинамічними слідами за елементами статора, 

може бути істотно зменшена за рахунок 

використання газодинамічного управління течією 

(розрахункові схеми на рис. 3 і рис. 4). У даному 

випадку управління обтіканням здійснюється 

видувом в примежевий шар на поверхні лопаток 

статора повітря з імпульсом, що визначається 

розмірами щілини h  для видуву (рис. 4а) і 

параметрами повітряного потоку, який видувається. 

Сумарну товщину втрати імпульсу в сліді за 

елементами статора осьового компресора з 

управлінням обтіканням поверхонь записуємо у 

вигляді [22] 

0
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, 

де 
0



  – товщина втрати імпульсу на вихідній 

кромці профілю; 
x



  – товщина втрати імпульсу на 

ділянці від місця розташування щілини до вихідної 

кромки. З останнього виразу очевидна кількісна 

залежність величини сумарної товщини втрати 

імпульсу 

  від коефіцієнта імпульсу видуву K
. 

З урахуванням зроблених вище припущень 

після перетворень отримуємо співвідношення для 

  при газодинамічному управлінні обтіканням 

поверхонь: 
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Даний вираз дозволяє встановити залежність 

між рівнем нерівномірності  , відстанню від 

задньої кромки вниз по потоку x  і коефіцієнтом 

імпульсу видуву K
 у разі управління обтіканням 

поверхонь профілів. Управління обтіканням 

дозволяє істотно знизити інтенсивність колової 

нерівномірності потоку на вході в компресор. 

 

Узагальнені результати та аналіз розрахункових 

досліджень газодинамічного впливу на 

аеродинамічні сліди в компресорах ГТД. 

 

У результаті проведеного розрахункового 

дослідження течії [24] в решітках аеродинамічних 

профілів ВНА в компресорі ГТД з газодинамічним 

впливом на аеродинамічні сліди було побудовано 

серію графічних залежностей ступенів 

нерівномірності потоку   від інтенсивності 

енергетичного газодинамічного впливу K , чисел 

Re  і Маха на різних відстанях від вихідних кромок 

профілів 0,1 0,3
x

x
b

   , для різних варіантів 

розміщення щілин для видуву додаткової маси 

повітря ù ù( )b b b  60%; 70%; 85% (рис. 5–7). 
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Рис. 5 – Результати розрахункових досліджень газодинамічного впливу 

на аеродинамічні сліди за профілями решітки ВНА з  b t =1, ùb =70%, ùh =0,0044: 

а – 
1 150 ì /c ( 0,15)ñ M  ; б – 

2 2100 ì /c ( 0,30)ñ M  ; в – 
3 3150 ì /c ( 0,45)ñ M  ; 

г – 
4 4200 ì /c ( 0,60)ñ M  ; д – 

5 5250 ì /c ( 0,75)ñ M   

 

Вплив газодинамічної дії на аеродинамічні 

сліди з метою зменшення нерівномірності потоку 

за вихідними кромками профілів ВНА 

представлено на рис. 5 у вигляді залежностей 

( , )f x K   для п’яти значень дозвукових 

швидкостей у ядрі основного потоку 

1 150 ì /c ( 0,15)ñ M  ; 
2 2100 ì /c ( 0,30)ñ M  ; 

3 3150 ì /c ( 0,45)ñ M  ; 
4 4200 ì /c ( 0,60)ñ M  ; 

5 5250 ì /c ( 0,75)ñ M  . Решітки з відносною 

густотою 
215

1,0
215

b
b

t
   , складались із профілів 

з відносним розміщенням щілин по хорді лопатки 
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ù 70%b  . Дослідження проводились у режимі 

автомодельності за числом Рейнольдса 

( 5Re 2 10  ). 

З рис. 5 видно, що в певних межах 

коефіцієнта видуву K
 нерівномірність потоку, яка 

характеризується коефіцієнтом  , набуває свого 

мінімального значення 
min , причому в міру 

віддалення від вихідної кромки профілів 

нерівномірність падає: при 0,15M   мінімальні 

значення 
min1 0,04 0,015    досягаються шляхом 

газодинамічного впливу з інтенсивністю 
1K
=0,03–

0,032 на віддаленні від вихідної кромки 

0,1 0,3x    відповідно. 

Якісна картина газодинамічної дії на ступінь 

нерівномірності потоку   при інших значеннях 

2 0,30M  ; 
3 0,45M  ; 

4 0,60M  ; 
5 0,75M   

зберігається. Наприклад, на відстані 0,1x   від 

вихідної кромки мінімальні значення 

нерівномірності потоку 
min 2 0,035  ; 

min3 0,030  ; 
min 4 0,035  ; 

min5 0,045   

досягаються при 
2 0,025K  ; 

3 0,0023K  ; 

4 0,021K  ; 
5 0,02K   відповідно.  

На рис. 6, 7 представлено серію графічних 

залежностей ( , )f K Re   для характеристики 

газодинамічного впливу на аеродинамічні сліди в 

діапазоні чисел Рейнольдса 5 6Re 2 10 6 10     при 

різних параметрах основного потоку 

0,15 0,75Ì   , для трьох відносних значень 

відстані від вихідної кромки 0,1;  0,2;  0,3x   для 

решітки з густотою 1,0b   та відносним 

розміщенням щілини по хорді 
ù 60%b  . 

 
 

Re,  
K  

  

 
x =0,1 

 

Re,  
K  

  

x =0,2 

 

Re,  
K  

  

x =0,3 

 

Рис. 6 – Результати розрахункових досліджень газодинамічного впливу 

на аеродинамічні сліди в решітках ВНА при М=0,45 та x =0,1; 0,2; 0,3 
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Рис. 7 – Результати розрахункових досліджень газодинамічного впливу 

на аеродинамічні сліди в решітках ВНА при М=0,75 та x =0,1; 0,2; 0,3 

 

Графічні залежності характеризуються 

зниженням нерівномірності потоку до своїх 

мінімальних значень 
min  в певних діапазонах 

значень інтенсивності видуву K . Для чисел Маха 

0,15M  ; 0,30M  ; 0,45M   на відстані 0,1x   

від вихідної кромки мінімальні значення 
min  

зосереджені фактично на осі сліду. При збільшенні 

дозвукових швидкостей (для 0,60 0,75M   ) і при 

більших віддаленнях від вихідної кромки 

0,2 0,3x   , а також при більших значеннях чисел 

Re  на осі сліду спостерігається збільшення рівня 

нерівномірності потоку – має місце зворотний 

ефект управління аеродинамічними слідами. 

 

Висновки. 

 

1. За результатами розрахункових 

досліджень та їх порівняльного аналізу з 

результатами експериментальних досліджень у 

роботі отримано дані про структуру 

аеродинамічних слідів за елементами статора 

осьового компресора при газодинамічній дії та 

визначено ефективність газодинамічного впливу на 

рівень нерівномірності потоку. 

2. Отримані результати досліджень щодо 

газодинамічного впливу на аеродинамічні сліди 

при різних параметрах потоку і різних 

геометричних параметрах решітки можуть бути 

використані під час розрахунків аеропружних та 

міцнісних характеристик лопаткових вінців 

компресорів газотурбінних двигунів. 
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АННОТАЦИЯ Проведено численное исследование течения в решетках аэродинамических профилей компрессоров 

газотурбинных двигателей с газодинамическим влиянием на аэродинамические следы по выходным кромками входного 

направляющего аппарата. Представлены обобщенные результаты численного исследования в виде зависимостей степени 

неравномерности потока от интенсивности газодинамического воздействия на течение в широком диапазоне изменения 

чисел Рейнольдса при фиксированных значениях чисел Маха, расстояниях от выходных кромок и вариантах размещения 

щелей для выдува дополнительной массы воздуха. 

Ключевые слова: аэродинамические профили, пограничный слой, неравномерность потока, аэродинамические 

следы, газодинамическое влияние. 
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