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ОПРЕДЕЛЕНИЕ ДРОССЕЛЬНОЙ ХАРАКТЕРИСТИКИ ТУРБОВАЛЬНОГО ГТД 

НА ОСНОВЕ МЕТОДА МАТЕМАТИЧЕСКОГО МОДЕЛИРОВАНИЯ  

С ИСПОЛЬЗОВАНИЕМ ОДНО- И ДВУМЕРНЫХ ПОДХОДОВ  

К РАСЧЕТУ ПАРАМЕТРОВ КОМПРЕССОРА 
 

Представлены результаты математического моделирования процессов в турбовальном газотурбин-

ном двигателе (ГТД) с однокаскадным газогенератором. Для их получения использован метод расчета, 

основанный на математической модели газотурбинных двигателей ГТД высокого уровня, опирающей-

ся на повенцовое описание многоступенчатого осевого компрессора. Модель разработана на кафедре 

теории авиационных двигателей Национального аэрокосмического университета им. Н.Е. Жуковского 

«ХАИ». Данная модель опирается на повенцовый расчет термогазодинамических параметров много-

ступенчатого осевого компрессора с использованием одно- и двумерного подхода к расчету течения. 

Названная выше модель позволяет учитывать отборы воздуха из межлопаточных зазоров компрессо-

ра, а также регулирование углов установки поворотных статорных лопаток в зависимости от ча-

стоты вращения. Модель ГТД имеет модульную структуру. Для определения параметров компрессора 

могут быть подключены модули расчета одномерного течения (расчет по среднему радиусу) и дву-

мерного течения, позволяющего учесть изменение параметров потока по высоте лопатки. В качестве 

исходных данных, кроме данных, традиционно задаваемых в моделях ГТД 1-го уровня, необходимо за-

дать геометрические параметры проточной части компрессора и лопаточных венцов на среднем ра-

диусе (для модели ГТД 2-го уровня) или по высоте лопатки (для модели ГТД 3-го уровня). Оба метода 

расчета параметров компрессора верифицированы и имеют достаточно большой опыт практическо-

го использования. В статье представлены результаты расчета характеристик многоступенчатого 

компрессора исследуемого ГТД с использованием одно- и двумерного подходов. Проведено сопоставле-

ние результатов расчета характеристик компрессора с помощью двух указанных методов между со-

бой и с опытными данными, показано их хорошее согласование. Используемый подход к моделирова-

нию течения в компрессорах позволяет оценить расчетным путем границы области устойчивой ра-

боты, рассмотреть углы натекания и другие параметры потока в межвенцовых зазорах в широком 

диапазоне режимов работы ГТД. Такие результаты, а также сопоставление с опытными данными 

представлены в статье. В статье приведены результаты применения описанной выше модели к рас-

чету характеристик ГТД с 12-ти ступенчатым осевым компрессором, имеющим регулирование по-

ложения статорных лопаток ВНА и НА первых ступеней в зависимости от частоты вращения в со-

поставлении с экспериментальными данными. Представлены полученные расчетным путем линия 

совместных режимов работы узлов газогенератора, зависимости мощности и удельного расхода 

топлива от частоты вращения. Приведенные в статье результаты анализа процессов в ГТД на ста-

ционарных режимах показали преимущество используемой модели, достоверность полученых резуль-

татов и целесообразность ее практического применения. 
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Введение 
 

Расчетный анализ термодинамических пара-

метров газотурбинных двигателей различного 

назначения играет важную роль на всех стадиях их 

проектирования: от определения параметров основ-

ных узлов, согласования их работы, оптимизации на 

«расчетном» режиме до вычисления эксплуатацион-

ных характеристик (дроссельных, высотно – ско-

ростных и климатических) в широком диапазоне 

рабочих режимов. 

Для этого в зависимости от решаемой задачи 

могут быть использованы расчетные методы и ма-

тематические модели двигателей различного уровня 

сложности. В соответствии с имеющейся классифи-

кацией [1, 2] модели газотурбинных двигателей 

(ГТД) 1-го уровня опираются на математические 

модели составляющих их узлов 0-го уровня, т.е. та-

кие, в которых их характеристики задаются извне в 

виде таблиц (массивов переменных) или зависимо-
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стей. Для лопаточных машин эти данные могут быть 

получены либо экспериментально, либо с использо-

ванием библиотеки характеристик компрессоров и 

турбин с последующим их масштабированием [3] в 

соответствии со значениями степени повышения 

(или понижения) давления и расхода рабочего тела 

на «расчетном» режиме для рассматриваемого ГТД. 

Методы расчета характеристик газотурбинных 

двигателей, основанные на математических моделях 

2-го уровня, опираются на расчет параметров потока 

по среднемассовым показателям с учетом геометри-

ческих параметров проточной части и решеток про-

филей лопаточных венцов на среднем радиусе  

(1 уровень моделирования процессов в узлах). Такие 

методы расчета имеют весьма существенные пре-

имущества по сравнению с методами, основанными 

на моделях узлов 0-го уровня. В частности, методы, 

разработанные в Национальном аэрокосмическом 

университете им. Н. Е. Жуковского «ХАИ», позво-

ляют выполнить расчет характеристик ГТД, опира-

ясь на повенцовое описание процессов в одномер-

ной постановке в многоступенчатом компрессо-

ре [4], а также компрессоре и турбине [5]. Применен-

ный подход дает возможность учитывать влияние на 

характеристики двигателя изменения геометрических 

параметров проточной части и лопаточных венцов на 

среднем радиусе при доводке двигателя, а также от-

бор рабочего тела из проточной части промежуточ-

ных ступеней компрессора (не только за узлом в це-

лом) и его подвод в систему охлаждения турбины или 

перепуск воздуха через клапаны на пониженных ча-

стотах вращения. Кроме того, с помощью указанных 

методов можно достаточно просто провести анализ 

влияния и оптимизацию значений углов установки 

лопаток регулируемых направляющих аппаратов на 

различных режимах, а также величины расхода воз-

духа, перепускаемого через клапаны в целях повы-

шения запасов устойчивости. Очевидно, что такие 

методы являются перспективными, и, как показывает 

обзор литературных источников, развитие таких ме-

тодов дает возможность повышать точность матема-

тического моделирования процессов в газотурбинных 

двигателях. 

Еще большими возможностями обладают ма-

тематические модели ГТД 3-го уровня, в которых 

при описании процессов в узлах применяются моде-

ли 2-го уровня, которые опираются на расчет пара-

метров течения в двумерной осесимметричной по-

становке на основании заданной геометрии лопа-

точных венцов по всей высоте проточной части. 

Такие модели позволяют учесть влияние входной 

радиальной неравномерности потока и других фак-

торов на параметры лопаточных машин, их суммар-

ные характеристики, а также характеристики ГТД в 

целом.  

Учитывая сказанное выше, представляется це-

лесообразным провести анализ возможностей при-

менения в математических моделях ГТД одно- и 

двумерных подходов к расчету течения в многосту-

пенчатых компрессорах, сопоставление получаемых 

результатов между собой и с опытными данными. 

 

1. Постановка задачи 
 

При анализе характеристик ГТД могут быть 

использованы методы расчета и программные ком-

плексы высокого уровня, в основу которых положе-

ны различные подходы к описанию процессов в уз-

лах. Для оценки точности расчета эксплуатацион-

ных характеристик конкретных ГТД, полученных с 

использованием различных методов, необходимо 

провести сопоставление результатов с эксперимен-

тальными данными. 

В работе [4] представлены результаты анализа 

характеристик турбовального ГТД с двухкаскадным 

газогенератором с использованием одномерного 

подхода к описанию течения в многоступенчатых 

компрессорах. Приведенное сопоставление с опыт-

ными данными показало их удовлетворительное 

согласование. С помощью той же математической 

модели в работе [6] рассмотрено влияние открытых 

клапанов перепуска на характеристики компрессора, 

запасы устойчивости, мощность, удельный расход 

топлива и другие параметры ГТД. 

В представленной ниже статье будет проведен 

анализ характеристик турбовального ГТД с одно-

каскадным газогенератором, имеющим регулируе-

мые в зависимости от режима работы направляю-

щие аппараты первых ступеней. Следует отметить, 

что такие расчеты невозможно провести, опираясь 

на модели компрессоров нулевого уровня. В данной 

статье будут приведены результаты, полученные 

при подключении к комплексу программ расчета 

ГТД математических моделей многоступенчатого 

компрессора и расчетных модулей, основанных на 

одно- и двумерных методах расчета (1-й и 2-й уро-

вень моделирования компрессора). 

Таким образом, целью данной статьи является 

исследование возможности применения при моде-

лировании течения в ГТД одно- и двумерных под-

ходов к расчету течения в компрессорах и сопостав-

ление результатов с опытными данными. 

 

2. Решение задачи 
 

В качестве объекта исследования использован 

однокаскадный турбовальный ГТД с 12-ти ступен-

чатым осевым компрессором, направляющие аппа-

раты первых трех ступеней и входной направляю-

щий аппарат являются регулируемыми в зависимо-
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сти от частоты вращения. При выполнении расчетов 

законы регулирования были заданы и описаны с 

использованием линейных зависимостей. В рас-

сматриваемом диапазоне относительных частот 

вращения прn 0,9...1,0  (частоты отнесены к «рас-

четной» частоте для данного ГТД) клапаны пере-

пуска не открывались. 

При выполнении расчетов параметров ГТД ис-

пользованы методы расчета течения в компрессоре в 

одномерной и двумерной осесимметричной поста-

новке. Расчет характеристик турбины выполнен с 

помощью обобщенных зависимостей [4].  

 

2.1. Используемые методы расчета параметров 

многоступенчатого компрессора 

 

Необходимые для проведения расчетов харак-

теристик ГТД параметры многоступенчатых ком-

прессоров могут быть получены с помощью методов 

поверочного газодинамического расчета с учетом 

геометрических параметров проточной части и ло-

паточных венцов, что позволяет достаточно легко 

моделировать их изменение и определять параметры 

потока в компрессоре при регулировании углов 

установки лопаточных венцов направляющих аппа-

ратов на различных режимах или отбора рабочего 

тела из проточной части. 

Метод расчета параметров потока в компрессо-

ре по среднемассовым параметрам представлен в 

работе [7]. В его основу положены основные законы 

сохранения, термодинамические и кинематические 

соотношения для треугольников скоростей, исполь-

зуемые в расчете турбомашин. Учтено вытеснение 

течения торцевыми пограничными слоями. Величи-

ны гидравлических потерь и углов отставания, ис-

пользуемые в расчетах, определяют на основании 

обобщенных полуэмпирических зависимостей. 

Однако гораздо больше возможностей имеют 

методы расчета, позволяющие анализировать дву-

мерное течение в меридиональной плоскости. Ос-

новные положения используемого метода расчета 

дозвукового осесимметричного течения в компрес-

соре представлены в работе [8]. Метод предназначен 

для определения радиальной структуры течения в 

зазорах между лопаточными венцами, а также инте-

гральных параметров течения в многоступенчатом 

компрессоре в широком диапазоне стационарных 

режимов по расходу и частоте вращения. Метод 

позволяет приближенно учитывать эффекты турбу-

лентного переноса параметров потока в радиальном 

направлении, а также формирование торцевых по-

гран слоев с учетом подвода энергии из ядра потока 

и их влияния на течение в ядре потока. 

Традиционно вводимое в методы расчета осе-

симметричного течения предположение об отсут-

ствии турбулентного обмена между струйками тока 

не вполне отражает реальные процессы в турбома-

шинах. Основываясь на экспериментальных данных, 

можно сказать, что турбулентное смешение вносит 

существенные коррективы в процесс формирования 

течения и влияет на радиальные эпюры параметров. 

Условное разделение процесса энергообмена в ло-

паточных венцах при обтекании невозмущенным 

потоком и турбулентного обмена позволило упро-

стить описание реального процесса в турбомашине.  

Расчет области турбулентного обмена с помо-

щью уравнений переноса массы, импульса и энер-

гии крупномасштабными турбулентными пульсаци-

ями, позволяет оценить степень выравнивания тече-

ния в ступени, сглаживания входной радиальной 

неравномерности течения в многоступенчатом осе-

вом компрессоре. 

Для получения радиального распределения па-

раметров используется принцип максимума потока 

механической энергии, предложенный В.Н. Ершо-

вым [9], и характеристики решеток профилей лопа-

точных венцов, расположенных на различных ради-

усах, определяемые на основании обобщенных по-

луэмпирических зависимостей. 

Расчет торцевого пограничного слоя на огра-

ничивающих проточную часть поверхностях с уче-

том подвода механической энергии позволяет моде-

лировать стабилизацию его толщины в проточной 

части многоступенчатого компрессора с учетом 

подвода энергии из ядра потока. 

При дросселировании ступени увеличиваются 

углы натекания на лопатки, соответственно растут 

потери энергии, а также появляется вероятность 

срыва потока с поверхности разрежения. Принято, 

что отрыв характеризуется предельным значением 

степени диффузорности eqD [10]. Предполагается, 

что ступень находится в режиме срыва, когда в 

большинстве элементарных сечений лопатки до-

стигнуто предельное значение степени диффузорно-

сти. 

С увеличением расхода в отдельных решетках, 

расположенных на различных радиусах могут быть 

достигнуты критические значения скорости течения, 

такие сечения принято считать запертыми. В этом 

случае расход рабочего тела перераспределяется 

между остальными сечениями. Ступень считается 

запертой, если заперта большая часть проходных 

сечений. 

Суммарные параметры ступени (степень по-

вышения давления и КПД) могут быть определены 

путем интегрирования параметров потока по радиу-

су с использованием законов сохранения массы, 

энергии и энтропии в осредненном и осредняемом 

потоках. Аналогично находятся значения 
*
к  и КПД 
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для многоступенчатого компрессора в целом на 

каждом из исследуемых режимов. 

Описанный выше метод расчета осесиммет-

ричного течения в компрессоре реализован в про-

граммном комплексе PROC. 
 

3. Результаты расчета параметров  

компрессора 
 

Ниже приведены результаты расчета парамет-

ров и характеристик компрессора с помощью пред-

ставленных выше методов расчета одно- и двумер-

ного течения. 

На рис. 1 и 2 показана полученная расчетным 

путем суммарная характеристика компрессора в 

виде зависимостей степени повышения давления 

*
к и изоэнтропического КПД *

кs от приведенного 

расхода воздуха на входе. Все параметры представ-

лены в обезразмеренном виде: их значения отнесены 

к параметрам на «расчетном» режиме: 
 

*
* к
к

*
кр


 


,

*
* кs
кs *

кs р


 


, 

*G* вGвпр
*Gв р


n

n
nр

 . 

 

Из рисунка следует, что характеристики, полу-

ченные с помощью одно- и двумерного подходов 

достаточно хорошо согласуются между собой. На 

рисунках маркерами представлены результаты 

опытных исследований. Там же показана получен-

ная расчетным путем граница области устойчивой 

работы. 

 

 
 

Рис. 1. Характеристика компрессора (напорные ветви): 

– эксперимент, 

– расчет компрессора по двумерной модели, 

– расчет компрессора по одномерной модели, 

–экспериментальная граница области устойчивости, 

– расчетная граница устойчивости работы 

 

 
 

Рис. 2. Характеристика компрессора (изоэнтропический КПД):  

– эксперимент, 

– расчет компрессора по двумерной модели, 

– расчет компрессора по одномерной модели 
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Определение границы устойчивсти в повероч-

ных расчетах выполняется с использованием пре-

дельных значений степени диффузорности, которая 

для рабочего колеса может быть определена как: 

u1
eq

2 1

WW t
D 1 0,5 ,

W b W

 
  

 
 

где 1W , 2W  – относительные скорости потока на 

входе и выходе из рассматриваемого сечения венца 

(для направляющих аппаратов – скорости в абсо-

лютном движении 1C , 2C ), 

uW
 
– изменение закрутки потока в относи-

тельном движении, 

b
t

 – густота решетки. 

Параметры компрессора на различных режимах 

работы, используются при расчете дроссельных ха-

рактеристик ГТД в процессе последовательных при-

ближений. 

На рис. 3 приведено сопоставление значений 

eqD , полученных в расчетах течения на среднем 

радиусе в одномерной и двумерной постановках на 

«расчетной» частоте вращения ( прn 1 ) для трех 

различных режимов по расходу: на границе области 

устойчивой работы, на линии рабочих режимов и на 

максимальном расходе. Как видим, характер рас-

пределения eqD по ступеням для обеих моделей 

компрессора одинаков, а их значения близки друг к 

другу. В соответствии с существующими представ-

лениями на режиме вблизи границы устойчивости 

на высоких частотах вращения прn 1 первыми пре-

дельных значений eqD достигают последние ступе-

ни. На режиме максимального расхода наоборот, 

последние ступени имеют минимальные значе-

ния eqD . 

Полученные значения eqD на различных режи-

мах для различных ступеней соответствуют резуль-

татам анализа обтекания лопаточных венцов, и в 

частности, величинам углов натекания. На рис. 4 

показаны значения углов натекания для рабочих 

колес различных ступеней на среднем радиусе, на 

расчетном режиме: прn 1 , впрG 1 , полученные с 

использованием одно- и двумерных подходов. Оче-

видно, что на этом режиме углы натекания, начиная 

с третьей ступени, имеют малые значения, близкие к 

оптимальным. Причем двумерная модель дает более 

низкие значения углов, так при выполнении расчета 

учтено загромождение проточной части торцевыми 

пограничными слоями, что, естественно, сказывает-

ся на структуре течения. 

 
а 

 
б 

 
в 

Рис. 3. Изменение значений eqD  рабочих колес  

на среднем радиусе в зависимости от номера  

ступени компрессора при прn 1  на различных  

режимах по расходу: 

1 – расчет по одномерной модели; 2 – расчет  

по двумерной модели; а – на граница устойчивой 

работы; б – линия рабочих режимов;  

в – максимальный расход воздуха  

 

 
 

Рис. 4. Изменение углов натекания на рабочие  

колеса на среднем радиусе вдоль проточной  

части в зависимости от номера ступени:  

1 – расчет по одномерной модели;  

2 – расчет по двумерной модели 
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4. Математическое моделирование  

процессов в турбовальном ГТД 
 

Апробированные выше методы расчета пара-

метров многоступенчатого компрессора и соответ-

ствующие программные модули использованы в 

комплексе программ для анализа характеристик 

ГТД. Продольный разрез исследуемого ГТД пред-

ставлен в соответствии с [11] на рис. 5. На рис. 6 

приведено схематическое изображение его проточ-

ной части, используемое при построении математи-

ческой модели ГТД. Расчет дроссельной характери-

стики выполнен с помощью разработанной ранее 

математической модели ГТД высокого уровня [4]. 

Модель построена по модульному принципу. При 

определении термогазодинамических параметров 

основных узлов ГТД и их элементов производится 

обращение к соответствующим модулям: входного 

устройства, камеры сгорания, многоступенчатой 

турбины, выходного устройства. Эти модели вы-

полнены в традиционной поузловой интерпретации. 

Особенностью модели является повенцовая детали-

зация процессов в многоступенчатом осевом ком-

прессоре. Для описания его термогазодинамических 

параметров при моделировании процессов в двига-

теле используются геометрические параметры лопа-

точных венцов, проточной части, сведения о расхо-

дах отбираемого и перепускаемого воздуха. При 

наличии поворотных статорных лопаток учитывает-

ся программа их регулирования в зависимости от 

частоты вращения. 

Исследование характеристики ГТД проводи-

лось на установившихся режимах работы. В рас-

смотренном диапазоне частот вращения клапаны 

перепуска были закрыты. Законы регулирования 

входного направляющего аппарата и направляющих 

аппаратов 1-й, 2-й и 3-й ступеней (ВНА, НА-1,  

НА-2, НА-3), принятые при моделировании пара-

метров двигателя, приведены на рис. 7. 

 

 
 

Рис. 5. Продольный разрез ГТД 

 

 
 

Рис. 6. Схематическое изображение проточной части ГТД 
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Рис. 7. Изменение угла установки статорных  

лопаток в зависимости от частоты вращения 

Результаты расчета дроссельной характеристи-

ки турбовального ГТД в виде линии совместных 

режимов работы узлов газогенератора при различ-

ных частотах вращения показаны на характеристике 

компрессора на рис. 8. Там же представлены резуль-

таты экспериментальных исследований, которые 

находятся в хорошем соответствии с результатами 

расчетного анализа 

На рис. 9 показано, как изменяется мощность и 

удельный расход топлива в зависимости от частоты 

вращения. Все параметры представлены в обезраз-

меренном виде: их значения отнесены к параметрам 

на «расчетном» режиме. Как видно из рисунка, ре-

зультаты расчета хорошо согласуются с опытными 

данными. 

 

 
 

Рис. 8. Линия рабочих режимов на характеристике компрессора: 

– расчет, 

– эксперимент 

 

 
 

Рис. 9. Зависимость мощности и удельного расхода топлива от приведенной частоты  

вращения ротора газогенератора: 

– эксперимент, 

– расчет с помощью математической модели ГТД 
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Выводы 
 

1. Проведено математическое моделирование 

параметров турбовального ГТД на установившихся 

режимах работы. Для этого применена математиче-

ская модель, разработанная на кафедре теории авиа-

ционных двигателей Национального аэрокосмиче-

ского университета им.Н.Е. Жуковского «ХАИ», 

которая позволяет определить характеристики ГТД 

опираясь на повенцовое описание течения в много-

ступенчатом осевом компрессоре.  

2. При построении модели ГТД использованы 

два подхода к расчету параметров многоступенчато-

го осевого компрессора основанные на одно- и дву-

мерном методах расчета течения. Применение дан-

ных подходов позволяет получить математическую 

модель ГТД 2-го и 3-го уровней.  

3. Для оценки согласованности двух методов 

расчета проведен расчет суммарных характеристик 

многоступенчатого осевого компрессора, являюще-

гося одним из наиболее сложных узлов ГТД, на 

установившихся режимах работы с учетом поворота 

лопаток ВНА и направляющих аппаратов 1-й, 2-й,  

3-й ступеней по заданной в эксплуатации программе 

регулирования. На рассмотренных режимах работы 

клапаны перепуска не открывались, поэтому регу-

лирование многоступенчатого осевого компрессора 

осуществлялось поворотом статорных лопаток. 

Проведенное сопоставление с опытными данными 

показало удовлетворительный результат.  

4. Использование в математической модели 

ГТД модулей расчета многоступенчатого осевого 

компрессора позволяет получить границу области 

устойчивой работы и выполнить анализ параметров 

потока в зазорах между венцами. 

5. Выполнен расчет дроссельной характеристи-

ки турбовального ГТД с использованием одно- и 

двумерных подходов к анализу параметров ком-

прессора. Полученные результаты в виде зависимо-

стей мощности и удельного расхода топлива от ча-

стоты вращения удовлетворительно согласуются с 

опытными данными. 
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ВИЗНАЧЕННЯ ДРОСЕЛЬНОЇ ХАРАКТЕРИСТИКИ ТУРБОВАЛЬНОГО ГТД  

НА ОСНОВІ МЕТОДА МАТЕМАТИЧНОГО МОДЕЛЮВАННЯ З ЗАСТОСУВАННЯМ  

ОДНО- ТА ДВОВИМІРНИХ ПІДХОДІВ ДО РОЗРАХУНКУ ПАРАМЕТРІВ КОМПРЕСОРА 

Л. Г. Бойко, В. А. Даценко, Н. В. Піжанкова 

Представлені результати математичного моделювання процесів в турбовальному газотурбінному дви-

гуні (ГТД) з однокаскадним газогенератором. Для їх отримання використаний метод розрахунку, оснований 

на математичній моделі ГТД високого рівня, що спирається на повінцевий опис багатоступеневого осьового 

компресора. Модель розроблена на кафедрі теорії авіаційних двигунів Національного аерокосмічного уніве-

рситету ім. М.Є. Жуковського «ХАІ». Дана модель спирається на повінцовий розрахунок термогазодинаміч-

них параметрів багатоступеневого осьового компресора з використанням одно- і двовимірного підходу до 

розрахунку течії. Названа вище модель дозволяє врахувативідбори повітря з міжлопаткових зазорів компре-

сора, а також регулювання кутів установки поворотних статорних лопаток в залежності від частоти обер-

тання. Модель ГТД має модульну структуру. Для визначення параметрів компресора можуть бути підклю-

чені модулі розрахунку одновимірної течії (розрахунок на середньому радіусу) і двовимірного течії, що до-

зволяє врахувати зміну параметрів потоку по висоті лопатки. В якості вихідних даних, крім даних, якітради-

ційнозадаються в моделях ГТД 1-го рівня, необхідно задати геометричні параметри проточної частини ком-

пресора і лопаткових вінців на середньому радіусі (для моделі ГТД 2-го рівня) або по висоті лопатки (для 

моделі ГТД 3-го рівня). Обидва методи розрахунку параметрів компресора верифіковані і мають досить ве-

ликий досвід практичного використання. У статті представлені результати розрахунку характеристик бага-

тоступеневого компресора досліджуваного ГТД з використанням одно- та двовимірного підходів. Проведе-

но порівняння результатів розрахунку характеристик компресора за допомогою двох зазначених методів між 

собою і з експериментальними даними, показано їх задовільне узгодження. Використовуваний підхід до 

моделювання течії в компресорах дозволяє оцінити розрахунковим шляхом граничну область стійкої робо-

ти, розглянути кути натіканнята інші параметри потоку в міжвінцевих зазорах в широкому діапазоні режи-

мів роботи ГТД. Такі результати, а також порівняння з експериментальними даними представлено в статті. 

У статті наведені результати застосування описаної вище моделі до розрахунку характеристик ГТД з 12-ти 

ступеневим осьовим компресором, що має регулювання положення статорних лопаток ВНА і НА перших 

ступенів у залежності від частоти обертання. Представлені отримані розрахунковим шляхом лінія спільних 

режимів роботи вузлів газогенератора, залежність потужності і питомої витрати палива від частоти обертан-

ня. Наведені в статті результати аналізу процесів в ГТД на стаціонарних режимах показали перевагу моделі, 

яка використовувалась, достовірність отриманих результатів і доцільність її практичного застосування. 
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DETERMINATION OF THE THROTTLE PERFORMANCES OF A TURBOSHAFT GTE BASED  

ON THE METHOD OF MATHEMATICAL MODELING USING ONE AND TWO-DIMENSIONAL 

APPROACHES TO THE COMPRESSOR PARAMETERS CALCULATION 

L. G. Boyko, V. A. Datsenko, N. V. Pizhankova 

The results of mathematical modeling processes in the turboshaft gas turbine engine (GTE) are presented. The 

using calculation method based on a high-level GTE mathematical model, which is founded on a multi-stage axial 

compressor blade-to-blade description. The model was developed at the Aviation Theory Chair of National Aero-

space University “KhAI”. The model is based on a multistage axial compressor thermodynamic parameters calcula-

tions using a 1D and 2D approaches to analyzing of the flow. The model named above allows one to take into ac-

count air intakes from of the compressor blade gaps, as well as adjusting the angles of installation of the rotary stator 

vanes depending on the rotational speed. The GTE model has a modular structure. To determine the compressor 

parameters the modules for 1D or 2D flow calculation can be connected. As the initial data, besides the data tradi-

tionally specified in the 1st level GTE models it is necessary to set the geometrical parameters of the compressor 

flow path and blades on the medium radius (for the 2nd level GTE model) or along with the blade height (for the 3rd 

level). Both calculating compressor parameters methods are verified and have a fairly wide experience of practical 

use. The article presents the results of calculating the maps of the GTE multi-stage compressor using one- and two-

dimensional approaches. Comparison of the compressor performances achieved by using of these two methods 

among themselves and with the experimental data has shown their good agreement. The approach used to simulate 

the flow in compressors makes it possible to estimate, by calculation, the surge margin, to consider the incidence 

angles and other flow parameters in the blade gaps in a wide range of GTE operation modes. Such results, as well as 

a comparison with experimental data, are presented in the article. The article also demonstrates the results of apply-

ing the described above model to the gas turbine engine performances calculation. The engine has the 12-stage axial 

compressor with the stator blades position of the first stages regulation. The calculated line of joint operation modes 

of the gas generator units, the dependence of the power and specific fuel consumption on the rotational speed. Pre-

sented are the processes in GTE on stationary modes analyzing results given in the article showed the used model 

advantage, reliability and expediency of its practical application. 

Keywords: gas turbine engine; mathematical model; axial multistage compressor; throttle characteristic. 
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