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Разработан метод расчёта эксплуатационных характеристик турбовального ГТД на установивших-

ся режимах работы, в основу которого положена поузловая математическая модель с повенцовым пред-
ставлением многоступенчатого осевого компрессора. В отличие от существующих метод позволяет 
определять газотермодинамические параметры ГТД на различных режимах с учётом таких факторов, как 
отбор и перепуск воздуха непосредственно из проточной части, изменение геометрических параметров 
лопаточных венцов компрессора и меридиональных обводов, изменение программы регулирования по-
воротных статорных лопаток. Представлены результаты исследования газотермодинамических парамет-
ров основных узлов, их элементов и эксплуатационных характеристик турбовального ГТД в широком 
диапазоне режимов по частотам вращения (дроссельные характеристики). Проведено их сопоставление с 
экспериментальными данными, показано их удовлетворительное согласование. 

 
Математическая модель, газотурбинный двигатель, эксплуатационные характеристики, осевой 

многоступенчатый компрессор, лопаточный венец. 
 

Введение 
В настоящее время в различных 

научно-исследовательских и проектных 
организациях разработано достаточно 
большое количество поузловых моделей 
газотурбинных двигателей (ГТД) и соот-
ветствующих программ (ГРАД, АСТРА, 
DVIGw, комплекс ЦИАМ, GASTURB, 
GSP), использование которых позволяет 
на всех этапах создания двигателя без 
проведения дорогостоящего эксперимента 
получать необходимую информацию об 
оптимальных размерах, соотношениях 
конструктивных параметров узлов и их 
элементов, а также моделировать процес-
сы в двигателе в широком диапазоне 
внешних условий [1-9]. Программный ком-
плекс ГРАД [1, 2] обеспечивает выполне-
ние большинства газотермодинамических 
расчётов параметров рабочего тела в про-
точной части газотурбинных, комбиниро-
ванных двигателей и установок, а также 
двигателей с изменяемым рабочим про-
цессом на различных этапах жизненного 
цикла, включая проектирование, испыта-
ния, доводку, серийное производство и 

эксплуатацию двигателя. Автоматизиро-
ванная система газотермодинамического 
расчёта и анализа (АСТРА) газотурбин-
ных двигателей предназначена для проек-
тирования ГТД и его доводки [3]. Ком-
плекс DVIGw [4, 5] направлен на матема-
тическое моделирование газотермодина-
мических процессов ГТД различных схем 
на установившихся и переходных режи-
мах. Комплекс ЦИАМ может использо-
ваться на этапе газотермодинамического 
проектирования различных типов двигате-
лей и их узлов [6]. Программные комплек-
сы позволяют проводить газодинамиче-
ский расчёт ГТД (комплекс GASTURB 
[7]), расчёт характеристик любого типа ГТД 
на установившихся и переходных режимах 
моделирования (комплекс GSP [8]). В ос-
нову моделей двигателей, как правило, 
положены математические модели от-
дельных узлов нулевого уровня. 

Разрабатываются также модели, поз-
воляющие детализировать течение в от-
дельных узлах и повысить точность полу-
чаемых результатов. В работе [9] пред-
ставлена модель ГТД с использованием 
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повенцового описания турбины, а в рабо-
те [10] – модель ГТД с применением по-
венцового описания компрессора. 

Во многих моделях учёт таких фак-
торов, как перепуск воздуха из проточной 
части, поворот направляющих аппаратов, 
осуществляется с использованием попра-
вочных коэффициентов к обобщённым 
характеристикам, что сказывается на точ-
ности получаемых результатов. 

Повышение точности моделирова-
ния газотермодинамических процессов в 
ГТД возможно при учёте влияния измене-
ния геометрических параметров его узлов 
и составляющих их элементов, отбора и 
перепуска воздуха из проточной части, 
изменения углов установки поворотных 
направляющих аппаратов, т. е. при по-
строении модели двигателя более высоко-
го уровня. Одним из путей повышения 
точности таких моделей является повен-
цовое описание лопаточных машин, вхо-
дящих в состав газотурбинного двигателя. 

Описание осевого компрессора с 
учётом геометрических параметров со-
ставляющих его лопаточных венцов и 
проточной части, а также детализация 
процессов, проходящих в проточной ча-
сти, позволяет существенно расширить 
круг задач, решаемых с помощью матема-
тической модели ГТД: 

1) в процессе проектирования оце-
нивать влияние изменения геометриче-
ских параметров отдельных лопаточных 
венцов на среднем радиусе и проточной 
части на характеристики компрессора и 
ГТД в целом; 

2) оценивать влияние изменения уг-
лов установки поворотных лопаток ком-
прессора на эксплуатационные характери-
стики и запасы устойчивости ГТД с целью 
выбора рационального закона регулиро-
вания; 

3) учитывать влияние на эксплуата-
ционные характеристики ГТД переменно-
го по режимам количества отбираемого 
(или перепускаемого) воздуха из проточ-
ной части компрессора на параметры дви-
гателя, а также определять его рациональ-
ное количество; 

4) учитывать влияние изменения ко-
личества перепускаемого воздуха из-за 
ступеней компрессора на положение гра-
ницы области устойчивой работы ком-
прессора, линии совместных режимов ра-
боты узлов газогенератора, запасы устой-
чивости двигателя. 

На кафедре теории авиационных 
двигателей Национального аэрокосмиче-
ского университета им. Н. Е. Жуковского 
«ХАИ» имеется опыт создания поузловых 
моделей ГТД различного назначения [11]. 

В данной статье представлен метод 
расчёта эксплуатационных характеристик 
газотурбинного турбовального двигателя 
на установившихся режимах работы на 
основе его поузлового моделирования и 
повенцового описания течения в много-
ступенчатом осевом компрессоре. Общая 
информация о данном методе представле-
на в работе [12]. 

 
Структурная схема метода расчёта  
газотермодинамических параметров 

В основу метода расчёта положена 
математическая модель турбовального 
двигателя, которая описывает установив-
шиеся процессы, происходящие в узлах и 
элементах ГТД и в двигателе в целом. Её 
структура определена применяемой схе-
матизацией конструкции исследуемого 
ГТД. 

Объектом исследования является га-
зотурбинный двигатель с двухвальным 
газогенератором и свободной турбиной. 
Расчётная схема двигателя представлена 
на рис. 1. 

При записи системы уравнений вве-
дена следующая индексация: каскад низ-
кого давления (КНД и ТНД) – индекс 1; 
каскад высокого давления (КВД и ТВД) – 
индекс 2; силовая турбина (ТС) – индекс 
0. Количество ступеней в компрессоре 
низкого давления составляет z1, а количе-
ство ступеней в компрессоре высокого 
давления – z2. Сечения на входе и выходе 
из компрессора обозначены как В и К, се-
чения на входе и выходе из турбины − как 
Г и Т. 
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Рис. 1. Схематическое представление проточной части турбовального ГТД 
 

Модульный принцип построения 
математической модели ГТД предусмат-
ривает создание системы взаимосвязан-
ных и взаимодействующих между собой 
моделей его узлов и их элементов, к кото-
рым отнесены: входное устройство, лопа-
точный венец многоступенчатого ком-
прессора, камера сгорания, многоступен-
чатая турбина, выходное устройство. 

При определении газотермодинами-
ческих параметров основных узлов ГТД и 
их элементов в процессе их согласования 
на отличных от «расчётного» режимах 
производится обращение к соответству-
ющим модулям. Многоступенчатый ком-
прессор представлен повенцово, его пара-
метры определяются на основании урав-
нений газотермодинамики, а также кине-
матических соотношений, используемых в 
теории лопаточных машин. В модели 
компрессора величины потерь и углов от-
ставания потока в лопаточных венцах рас-
считываются с использованием обобщён-
ных результатов продувок плоских и 
кольцевых решёток [13] и других более 
поздних работ. 

В модель многоступенчатого осево-
го компрессора входят геометрические 
параметры проточной части и лопаточных 
венцов, которые формируют массив гео-
метрических параметров данного узла. 
Массив содержит следующие компонен-
ты: 

−  форма обводов проточной части 
задаётся в виде зависимостей изменения 
наружного )z(fRH =  и внутреннего 

)z(fRВТ =  радиусов вдоль направления 
оси вращения двигателя; 

−  геометрические параметры лопа-
точных венцов входного направляющего 
аппарата (ВНА), рабочих колёс (РК) и 
направляющих аппаратов (НА): конструк-
тивные углы лопаток на входе и выходе 

Л1β , Л2β , ( Л1α , Л2α ), угол установки 
профиля γ , хорда b  и максимальная тол-
щина профиля maxc , форма средней линии 
профиля, число лопаток Лz , радиальный 
зазор р.зазr∆  и др. 

 
Основная система уравнений 
Условия совместной работы опреде-

ляются уравнениями баланса расходов 
через основные узлы и элементы проточ-
ной части и уравнениями баланса мощно-
стей. 

Баланс расходов воздуха через сту-
пени компрессора низкого давления с 
учётом отбора или перепуска рабочего 
тела имеет вид: 

 
iВ1,iВ1,1iВ1, GGG ∆−=+ , 1z,2,1i 1 −= K ,    (1) 

 
где iВ1,G , 1iВ1,G +  – расход воздуха на входе 
в i-ю и (i+1)-ю ступень КНД, iВ1,G∆  – рас-
ход перепускаемого или отбираемого воз-
духа за i-й ступенью КНД. 

Аналогично баланс расходов возду-
ха через ступени компрессора высокого 
давления запишем как 
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iВ2,iВ2,1iВ2, GGG ∆−=+ , 1z,2,1i 2 −= K ,    (2) 
 
где iВ2,G , 1iВ2,G +  – расход воздуха на входе 
в i-ю и (i+1)-ю ступень КВД, iВ2,G∆  – рас-
ход перепускаемого и (или) отбираемого 
воздуха за i-й ступенью КВД. 

Баланс расходов воздуха между кас-
кадами низкого и высокого давления ком-
прессора: 

 
отб1ВВ1,z1В1,z1В2,1 GGGG ∆∆ −−= ,               (3) 

 
где отб1ВG∆  – расход отбираемого воздуха 
за КНД. Это выражение связывает расхо-
ды рабочего тела между входным сечени-
ем последней ступени КНД и входным 
сечением первой ступени КВД. 

Баланс расходов через сечение на 
выходе из компрессора и на входе в тур-
бину высокого давления запишем как 

 
Т2Вотб2К2Г GGGG +−= ∆ ,           (4) 

 
где ТG  – расход топлива, 2ВотбG∆ – расход 
отбираемого воздуха за КВД. 

Баланс расходов через узлы турбины 
высокого и низкого давления: 

 
2Вохл2Г1Г GGG ∆+= ,            (5) 

 
где 2ВохлG∆  – расход воздуха, возвращаю-
щегося в проточную часть после охла-
ждения ТВД. 

Баланс расходов через турбину низ-
кого давления и свободную турбину пред-
ставим как 

 
1Вохл1Г0Г GGG ∆+= ,            (6) 

 
где 1ВохлG∆  – расход воздуха, возвращаю-
щегося в проточную часть после охла-
ждения ТНД. 

Баланс расходов через свободную 
турбину и выходное устройство имеет 
вид: 

 

0Вохл0Гу.Вых GGG ∆+= ,           (7) 
где 0ВохлG∆  – расход воздуха для охла-
ждения ТС. 

Уравнение баланса мощности для 
ротора высокого давления запишем как 

 

( ) m2Г2
*

2T
*

i,2СТ

z2

1i
iВ2,iВ2, GLLG-G η∆ =∑

=

.          (8) 

 
В свою очередь, уравнение баланса мощ-
ности для ротора низкого давления имеет 
вид 
 

( ) m1Г1
*

1T
*

i,1СТ

z1

1i
iВ1,iВ1, GLLG-G η∆ =∑

=

,          (9) 

 

где 















−=

−
*
CTi

k
1k

*
CTi

*
Bi

*
CTi 1CpTL i

i

ηπ  – ра-

бота i-й ступени компрессора; 
*
Т

k
1k

*
Т

*
ГГ

*
T Г

Г

11TCpL ηπ 















−=

−

 – работа 

каскада турбины; mη  – механический 
КПД. 

Уравнения регулирования двигателя 
 
( )nn xfy = ,           (10) 

 
где ny  – параметры, которые обеспечива-
ют регулирование (регулирующие, управ-
ляющие воздействия); nx  – параметры, 
поддержку значений которых реализует 
система регулирования (регулируемый 
параметр). 

В качестве неизвестных переменных 
приняты величины, которые определяют 
режим работы элементов и узлов турбо-
компрессорной группы и камеры сгорания 
исследуемого двигателя. Следовательно, 
как неизвестные переменные в системе 
уравнений (1-10) определены следующие 
величины:  

1z,1i,11,1 X,,X,,X KK , 1прn , 

2z,2k,21,2 X,,X,,X KK , 2прn , КСα , *
2Тπ , *

1Тπ , *
0Тπ  

где i , k  – номера ступеней 
( 1z,,1i K= , 2z,,1k K= ); 
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( )i,j
*

i,jCTi,j qX λπ= , *
pi,jCT

*
i,jCT

*
i,jCT πππ =  

– относительная степень повышения дав-
ления в ступени, индекс р определяет 
«расчётный» режим; 1прn , 2прn  – относи-
тельные приведённые частоты вращения 
КНД и КВД; КСα  – коэффициент избытка 
воздуха в камере сгорания; *

2Тπ , *
1Тπ , *

0Тπ  
– степени понижения полного давления в 
турбине высокого давления, турбине низ-
кого давления и турбине силовой. 

Решение системы уравнений, опи-
сывающих режим работы двигателя, про-
изводится численно с использованием по-
следовательных приближений. После то-

го, как на заданном режиме работы до-
стигнута заданная точность решения, 
осуществляется расчёт газотермодинами-
ческих параметров ГТД в различных се-
чениях проточной части и в межвенцовых 
зазорах компрессора, а также расчёт инте-
гральных параметров. 

 
Расчётное исследование  

параметров ГТД 
Исследуемый газотурбинный турбо-

вальный двигатель выполнен по двух-
вальной схеме со свободной турбиной. 
Продольный разрез двигателя приведён на 
рис. 2.  

 

 
Рис. 2. Продольный разрез двигателя 

 
Его основными элементами являют-

ся: 
−  шестиступенчатый компрессор 

низкого давления; 
−  одноступенчатая осевая турбина 

низкого давления, сопловые лопатки ко-
торой охлаждаются воздухом, отбирае-
мым за третьей ступенью КВД; 

−  семиступенчатый компрессор вы-
сокого давления; 

−  одноступенчатая осевая турбина 
высокого давления, сопловые лопатки ко-
торой охлаждаются воздухом, отбирае-
мым за КВД. 

В исследуемом двигателе основным 
регулирующим фактором является расход 
топлива. Воздействуя на подачу топлива, 
можно изменить температуру газа, часто-
ты вращения валов, расход воздуха, т. е. 
режимы работы всех его узлов. 

На рис. 3 представлена дроссельная 
характеристика рассматриваемого ГТД в 
виде безразмерных зависимостей мощно-
сти pNeNeeN =  и расхода топлива 

TpTT GGG =  от суммарной степени по-
вышения полного давления в компрессоре 

*
Кр

*
К

*
К πππ =  в сопоставлении с экспери-

ментальными данными в диапазоне частот 
вращения ротора высокого давления 

ВДn =1,0 – 0,93, что соответствует измене-
нию частот вращения ротора низкого дав-
ления НДn =1,0 – 0,89. Как видно из рис. 3, 
предложенный метод расчёта и комплекс 
программ позволяют получить достаточно 
хорошее согласование опытных и расчёт-
ных данных. 
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Рис. 3. Дроссельная характеристика  
турбовального ГТД: 

− расчёт,      − эксперимент 
 
 

 
 

Рис. 4. Расчётная характеристика КНД 
 

 

Кроме представленной выше ин-
формации об изменении параметров ГТД 
в целом, предложенный метод даёт воз-
можность исследовать газотермодинами-
ческие параметры узлов и особенности 
обтекания ступеней и лопаточных венцов 
каскадов многоступенчатого осевого ком-
прессора на различных режимах работы. 

На рис. 4 представлена полученная 
расчётным путём характеристика КНД, на 
которой приведена линия рабочих режи-
мов (ЛРР), граница устойчивой работы 
(ГУР), а также точками указаны режимы, 
на которых проводился анализ условий 
обтекания различных ступеней.  

Рис. 5 иллюстрирует изменение 
условий обтекания лопаточных венцов на 
частотах вращения прНДn =0,89, 1,0 и 1,03 
вдоль линии рабочих режимов (точки 4, 5 
и 6 на характеристике компрессора) и 
вблизи границы области устойчивых ре-
жимов (точки 1, 2 и 3). 

Как видно из рис.5, на «расчётной» 
частоте вращения ( прНДn =1,0) при пере-
мещении от линии рабочих режимов к 
границе области устойчивых режимов ра-
боты существенно возрастают углы нате-
кания на рабочие колеса всех ступеней. 

При уменьшении частоты вращения 
( прНДn =0,89) по сравнению с «расчётным» 
режимом наблюдается увеличение углов 
натекания на лопатки рабочих колес пер-
вых ступеней. При некотором увеличении 
частоты вращения ( прНДn =1,03) по срав-
нению с «расчётным» режимом увеличи-
ваются углы натекания на лопатки сред-
них ступеней. Эти же особенности обте-
кания рабочих колес подтверждаются 
распределениями эквивалентной степени 
диффузорности Deq  на среднем радиусе, 
полученными на основании расчёта газо-
термодинамических параметров ступеней, 
представленными на рис. 6 для исследуе-
мых режимов. 
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       а − прНДn =0,89 (т.1, 4);                  б − прНДn =1,0 (т.2, 5);                     в − прНДn =1,03 (т.3, 6) 

 
Рис. 5. Углы натекания 1Г1i ββ −=  на рабочие колеса ступеней компрессора  

на двух режимах по расходу: 
— граница области устойчивых режимов;        — линия рабочих режимов 

 
 
Анализ нагруженности лопаточных 

венцов рабочих колес, оцениваемой с ис-
пользованием величины Deq , показывает, 
что при частоте вращения прНДn =0,89 ра-
бочее колесо первой ступени первым до-
стигает предельных значений степени 
диффузорности, что определяет устойчи-
вость работы всего компрессора. На более 
высоких частотах вращения, например 
при прНДn =1,03, предельных значений 

предDeq  достигают четвёртая и пятая сту-
пени. Эти же ступени, по-видимому, яв-
ляются «инициаторами» появления не-
устойчивых режимов работы компрессора 

в целом. Предельные значения предDeq , 
полученные расчётным путём, соответ-
ствуют значениям на линии ГУР экспери-
ментальной характеристики. 

Приведённые результаты позволя-
ют получить представления о возможно-
стях при использовании предложенного 
метода расчёта и соответствующего про-
граммного комплекса для исследования и 
анализа газотермодинамических процес-
сов в проточной части ГТД в широком 
диапазоне установившихся режимов рабо-
ты. 

 
 

 
а − НДпрn 0,89= (т.1, 4);                б − НДпрn 1,0=  (т.2, 5);                 в − НДпрn 1,03=  (т.3, 6) 

 
Рис. 6. Распределение параметра диффузорности течения в рабочих колесах на среднем радиусе: 

— граница области устойчивых режимов;        — линия рабочих режимов 
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METHOD OF CALCULATING GTE GAS-THERMODYNAMIC  
PARAMETERS WITH BLADE ROW DESCRIPTION  

OF AN AXIAL MULTISTAGE COMPRESSOR 
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A method of calculating the operating performance of a turboshaft gas turbine engine for steady- state 

conditions has been developed based on a mathematical model with a row- after- row presentation of a multi-
stage axial compressor. This method as opposed to the existing ones makes it possible to determine gas turbine 
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engine gas-thermodynamic parameters at different ratings taking into account such factors as air bleeding and 
blow off directly from the air-gas channel, the variation of geometrical parameters of compressor blade rows and 
meridian bypasses and changes in the programme of regulating variable stator vanes. The results of investigating 
the thermodynamic parameters of the main units, their elements and performance characteristics of a turboshaft 
gas turbine engine are presented for a wide range of rotor speeds (throttle performance).  Comparisons between 
the computational results and the experimental data are made, their agreement is shown to be satisfactory. 

 
Mathematical model, gas-turbine engine, operating characteristics, axial multistage compressor, blade 

row. 
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