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Представлены результаты верификации и валидации математической модели проточной части 
трансзвуковой модельной ступени NASA Stage 37 осевого компрессора с данными эксперимента, 
проведенного NASA в 1970-х гг. В работе представлена последовательность построения математиче-
ской модели проточной части, а также геометрических моделей лопаточных аппаратов. Математиче-
ская модель лопаток рабочего колеса построена на основе геометрии пера лопатки, полученной по 
результатам расчета напряженно-деформированного состояния методом конечных элементов. При 
расчете напряженно-деформированного состояния лопатки учитывалось действие газодинамических 
нагрузок и центробежных сил. Для газодинамических расчетов проведено исследование на сеточную 
независимость с описанием методики расчета первого пристеночного слоя и обоснован выбор модели 
турбулентности. Численное исследование течения вязкого газа в проточной части модельной ступени 
проведено с учетом физического эксперимента NASA. В результате численных исследований по-
строены газодинамические характеристики ступени, а также исследовано распределение параметров 
потока в расчетных сечениях по высоте проточной части. Полученные газодинамические характери-
стики на основе разработанной математической модели количественно и качественно соответствуют 
результатам газодинамических испытаний NASA. Полученная модель может быть использована для 
дальнейших оптимизационных или иных расчетов методом конечных элементов.

Ключевые слова: NASA Stage 37, численное моделирование, модельная ступень, осевой компрес-
сор, верификация, CFD, скорость звука, газодинамические характеристики.
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VERIFICATION OF MATHEMATICAL MODEL 
OF TRANSONIC AXIAL COMPRESSOR STAGE
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The research presents the results of verification and validation of the mathematical model of the flow path 
transonic model NASA Stage 37 axial compressor using the data of the experiment conducted by NASA in 
the 1970s. The work presents the sequence of constructing a mathematical model of the flow path, as well 
as geometric models of the blade units. The mathematical model of the impeller blades is constructed based 
on the geometry of the blade airfoil obtained from the results of calculating the stress-strain state using 
the finite element method. When calculating the stress-strain state of the blade, the effect of gas-dynamic 
loads and centrifugal forces is considered. For gas-dynamic calculations, a study is conducted on grid 
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Введение
Газотурбинные установки (ГТУ) широко при-

меняются в области энергетики как приводы раз-
личного энергетического оборудования, в нефте-
газовой отрасли в качестве приводных установок 
газовых компрессоров, насосов и генераторов,  
в транспорте как авиационные двигатели и вспомо-
гательные установки. Области применения и мощ-
ности газовых турбин весьма обширны. На сегод-
няшний день существуют газовые турбины малой 
мощности, например, для беспилотной авиации  
и тяжелые индустриальные турбины мощностью 
свыше 500 МВт, основанные на классическом ци-
кле теплового двигателя. Этапы разработки каждо-
го такого изделия включают в себя различные ис-
пытания отдельных узлов и установок в целом [1]. 
Проведение испытаний в рамках создания нового 
изделия является обязательным и связано со значи-
тельными капитальными затратами. С целью умень-
шения количества проводимых испытаний и увели-
чения их качества в современном турбостроении 
применяются различные программные продукты 
метода конечных элементов. Численное исследова-
ние позволяет провести оценку разрабатываемого 
изделия до его непосредственного изготовления  
и испытания, а передовые программные решения 
позволяют проводить оптимизацию с целью полу-
чения наилучшего образца. 

Широко применяется численный эксперимент 
для моделирования процессов, протекающих в ка-
мерах сгорания, компрессоров и турбин. Для вали-
дации численных моделей в области исследований 
компрессоров применяются результаты испытаний 
модельных ступеней. Именно по этим результатам 
исследователь выстраивает численную модель про-
точной части проектируемого компрессора.

Повышение эффективности газотурбинных уста-
новок стационарного и транспортного типов напря-
мую связано с увеличением отношения давлений 
компрессора газотурбинного двигателя (ГТД) и уве-
личением начальной температуры газов перед тур-
биной высокого давления. По оценке специалистов 
[2, 3] ежегодное увеличение температуры в сред-
нем составляет 13 °С, что приводит к увеличению 
КПД производства электроэнергии ГТУ примерно  
на 0,3 % в год. Повышение начальной температуры 

газа приводит к необходимости использования жа-
ропрочных материалов, термобарьерного покрытия 
и эффективных систем охлаждения лопаток, что 
значительно усложняет конструкцию ГТД. Вопрос 
повышения эффективности компрессора остается 
актуальным, особенно для модернизируемых газо-
турбинных двигателей средней и малой мощности. 
Модернизация и проектирование осевого компрес-
сора основаны на результатах экспериментальных 
продувок модельных ступеней и применении чис-
ленных методов моделирования.

В 50-х гг. прошлого века в ЦКТИ им. Ползуно-
ва разработано семейство компрессорных ступеней 
различной степени реактивности: К-30; К-50; К-70; 
К-100. Результаты данной работы широко распро-
странены в области компрессоростроения для раз-
личного рода газотурбинных установок.

Широкое распространение получили модельные 
ступени с невысоким значением относительного 
удлинения лопаток, разработанные и испытанные 
NASA [4–8]. Результаты модельных испытаний 
ступеней NASA с описанием геометрии, методики 
проведения испытаний и методики обработки дан-
ных опубликованы в открытом доступе. Открытость  
и доступность данных позволяет проводить макси-
мально близкие и подробные численные исследова-
ния данных ступеней.

Еще в 1998 г. AGARD (Advisory Group for 
Aerospace Research and Development) был опублико-
ван отчет о методике валидации CFD (Computational 
Fluid Dynamics) расчетов на примере ступени NASA 
Stage 37 [9], относящейся к семейству, описанному 
ранее. Данная работа в полной мере описывает под-
ход к CFD-моделированию рассматриваемой ступе-
ни с применением актуального на то время матема-
тического аппарата.

При этом указанная группа ступеней часто 
встречается в публикациях и современных исследо-
вателей. Так, в работе Junting Xiang [10] приводит-
ся методика валидации и анализа осевой ступени 
NASA Stage 35. Автором обоснована используемая 
им модель турбулентности, а также проведено сопо-
ставление с экспериментальными данными.

В публикации В. Л. Блинова и И. С. Зубкова [11] 
приведены результаты верификации расчётной мо-
дели ступени NASA Stage 37. Осуществлено сопо-

independence with a description of the calculation method for the first near-wall layer and a justification for 
the choice of the turbulence model. A numerical study of the viscous gas flow in the flow path of the model 
stage is carried out considering the distribution of flow parameters and the position of the measurement 
control points according to the NASA report. As a result of numerical studies, gas-dynamic characteristics 
of the stage are constructed, and the distribution of flow parameters in the calculated sections along the 
height of the flow part is investigated. The obtained gas-dynamic characteristics based on the developed 
mathematical model quantitatively and qualitatively correspond to the results of NASA gas-dynamic tests. 
The obtained model can be used for further optimization or other calculations using the finite element 
method. 

Keywords: NASA Stage 37, numerical modeling, model stage, axial compressor, validation, CFD, sound 
speed, gas-dynamic characteristics.
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0373-2025-9-2-61-70. EDN: CJEHRN.
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ставление полученных данных с эксперименталь-
ными данными на трех основных режимах работы 
ступени: 70, 90 и 100 % от номинальной частоты вра-
щения ротора.

В работах по исследованию модельных ступеней 
зачастую авторами не рассматривается геометрия 
лопаток с учетом напряженно-деформированного 
состояния. Это является крайне важным этапом при 
верификации и валидации математической модели.

Несмотря на значительное количество проведен-
ных и опубликованных исследований модельных 
ступеней NASA с «холодной геометрией», целесо- 
образно провести их исследование методами вы-
числительной газодинамики с учетом изменения ге-
ометрии лопаток в напряженно-деформированном 
состоянии.

Описание объекта исследования
Объектом исследования является трансзвуко-

вая ступень осевого компрессора NASA Stage 37. 
Она является одной из серии модельных ступеней, 
разработанных NASA для оценки интегральных ха-
рактеристик лопаток [4–8]. Параметры Stage 37  
на расчетной точке и номинальных оборотах, а так-
же количество рабочих и направляющих лопаток 
приведены в табл. 1 [7].

Для валидации математической модели рас-
сматриваемой ступени используются результаты 
газодинамических испытаний, полученных NASA  
в середине 70-х годов прошлого века. Методика 
проведения экспериментов в полной мере изложе-
на в соответствующих отчетах [7, 11].

Стенд для экспериментальных исследований мо-
дельных ступеней NASA — открытого типа. Замеры 
массового расхода проводились на выходе из сту-
пени диафрагменным расходомером с величиной 
абсолютной погрешности |δ| < 0,3 кг/с.

Замеры основных параметров потока непосред-
ственно перед рабочей лопаткой (РЛ) (сечение 1) 
осуществлялись с помощью двух комбинированных 
и двух клиновидных (на 18 градусов) зондов. Ком-
бинированный зонд выполняет замеры следующих 
параметров: температура торможения ( 
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) и поточный угол. Клиновидный зонд 
предназначен для получения значений статического 
давления (p

in
) и поточного угла.

Из-за малой величины осевого зазора между ра-
бочей лопаткой и направляющим аппаратом (НА), 
параметры потока в сечении 2 получены вычисли-
тельным путем. На выходе из НА (сечение 3) также 
установлено измерительное оборудование в виде 
двух комбинированных и двух клиновиндных зон-
дов, которые траверсированы в окружном направ-
лении и девяти радиальных позициях.

Схемы расположения сечений замеров и изме-
рительного оборудования приведены на рис. 1.

Подробное описание проведения испытания,  
а также экспериментального стенда приведено в ра-
ботах [7, 11].

Методы исследования
Лопатки рабочего колеса и направляющего ап-

парата ступени Stage 37 основаны на многоарочном 
(multiple circular arc) профиле. Данный тип профи-
ля широко применяется в трансзвуковых ступенях 
осевых компрессоров [12–14].

Геометрические модели лопаток рабочего колеса 
и направляющего аппарата построены по сечениям. 
В каждом сечении лопатки задаются геометриче-
ские параметры: r

вх
 — радиус входа; r

вых
 — радиус 

выхода; z
вх
 — осевая координата входа; z

макс
 — осе-

вая координата положения максимальной толщины; 
z

пов
 — осевая координата точки поворота профиля; 

z
вых

 — координата выхода в осевом направлении; 
k

вх
 — входной угол лопатки; t

вх
 — толщина кромки 

лопатки на входе; k
вых

 — выходной угол лопатки;  
t
вых

 — толщина кромки лопатки на выходе; k
пов

 — 
угол установки лопатки. На рис. 2 представлен 
пример построения сечения твердотельной модели  
и сечения лопатки.

Для построения лопаток с применением подоб-
ного рода профилей возможно применение специ-
ально разработанных программ, которые в авто-
матическом режиме осуществляют их построение. 
Так, программа построения данного профиля, на-
писанная на языке FORTRAN IV, описана в отче-
те NASA Jumes E. Crous, опубликованном в [15].  
В данной работе для построения профилей РЛ  
и НА использован этот же алгоритм, только адап-
тированный Elsa Piollet для Python 2 [16]. При этом 
вышеуказанная программа была доработана для 
корректной работы на Python 3.11.

Исследования, посвященные ступеням NASA, в 
том числе Stage 37, не описывают учет реальной 
геометрии лопаточного аппарата при газодинамиче-
ских испытаниях. 

Учет действующих газодинамических и центро-
бежных сил является необходимым для моделиро-
вания течения в рабочем колесе, т.к. деформация 
лопатки может повлиять на интегральные параме-
тры ступени. В общем случае лопатки рабочего ко-

Рис. 1. Схема расположения расчетных сечений
 и измерительного оборудования

Fig. 1. Arrangement of the measurement locations 
and measuring equipment

Таблица 1. Параметры NASA Stage 37
Table 1. NASA Stage 37 parameters

Параметр Значение

Адиабатический КПД ступени 0,842

Степень повышения полного давления  
в ступени

2,05

Обороты, об/мин 17188,7

Радиальный зазор, мм 0,0356

Число рабочих лопаток, шт. 36

Число направляющих лопаток, шт. 46
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леса испытывают сложное напряженно-деформи-
рованное состояние, при котором, например, изгиб  
от газодинамических сил может приводить к появ-
лению изгибающего момента от центробежных сил. 
Деформации направляющего аппарата значительно 
меньше в силу другой конфигурации действующих 
сил и двухопорной конструкции [7].

Расчет напряженно-деформированного состоя-
ния геометрии лопатки рабочего колеса проведен 
в системе ANSYS Mechanical на расчетном режиме 
работы ступени. Материал лопатки — сталь 18Ni 
200-maraging [7].

 Механические свойства материала определены 
по открытым источникам [17–19]: плотность стали 
ρ = 8000 кг/м3; модуль упругости E = 1,8∙105 МПа; 
коэффициент Пуассона υ = 0,3. Напряженно-де-
формированное состояние лопатки рабочего коле-
са рассчитано с учетом действия газодинамических 
нагрузок и центробежных сил [20]. Для опреде-
ления газодинамической нагрузки на поверхно-
сти лопатки задано распределение температуры  
и давления.

Для расчета турбомашин в стационарной по-
становке на сегодняшний день наибольшую по-
пулярность получил метод дополнения системы 
уравнений Навье–Стокса, осредненных по чис-
лу Рейнольдса — Reynolds-averaged Navier-Stokes 
(RANS) [21].

 

                                                            ,

где t — время, с; 
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 — вектор скорости осреднен-
ного течения, м/с; τ

m
 и τ

t
 — молекулярная и тур-

булентная составляющие тензора касательных 
напряжений, Па; E — полная энергия газа, Дж;  
H — полная энтальпия, Дж; 
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 — молекуляр-
ная и турбулентные составляющие вектора плотно-
сти теплового потока, Вт/м2; m — молярная масса 
газа, г/моль; R — универсальная газовая постоян-
ная, Дж/(моль∙К).

Для замыкания полученной системы уравнений 
необходимо установить связь между турбулент-
ной составляющей плотности теплового потока  
и составляющей тензора касательных напряжений. 
Для этого в RANS подходе применяется различные 
модели турбулентности. Наиболее распространён-
ными при моделировании процессов турбомашин 
являются:

— модель Спалларта–Алмараса (SA), основан-
ная на разрешении одного дифференциального 
уравнения для турбулентной вязкости [22];

— двухдифференциальная модель переноса 
сдвиговых напряжений (SST) Ментера, которая 
объединяет в себе преимущества k-ε и k-ω моделей, 
а также учитывает перенос сдвиговых напряжений 
[23, 24].

В работе используется модель Ментера (SST), 
для которой построена расчетная сетка с таким 
размером первой пристеночной ячейки, способной 
обеспечить y+ ≤ 1.

Расчетные структурированные сетки лопаточ-
ных аппаратов построены в системе NUMECA 
AutoGrid5 в форме призматических элементов.

Применяемая модель турбулентности относится 
к низкорейнольдсовым, к которой предъявляются 
повышенные требования по высоте первого при-
стеночного элемента (y). При построении расчет-
ных сеток величина y определена согласно методи-
ке [21]. 

Параметры получены по результатам предвари-
тельных расчетов недеформированной геометрии 
лопатки рабочего колеса [20].

Высота первого пристеночного элемента опреде-
ляется по формуле:
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Рис. 2. Пример построения твердотельной модели лопатки рабочего колеса [15]: 
r
вх
 — радиус входа; r

вых
 — радиус выхода; z

вх
 — осевая координата входа; 

z
макс

 — осевая координата положения максимальной  толщины; z
пов

 — осевая координата точки поворота профиля; 
z

вых
 — координата выхода в осевом направлении; 

k
вх
 — входной угол лопатки; t

вх
 — толщина кромки лопатки на входе; k

вых
 — выходной угол лопатки; 

t
вых

 — толщина кромки лопатки на выходе; k
пов

 — угол установки лопатки
Fig. 2. The method of constructing a solid model of the rotor blade [15]:

r
вх
 — inlet radius; r

вых
 — outlet radius; z

вх
 — inlet axial position; z

макс
 — maximum thickness axial position; 

z
пов

 — blade turning point axial position; z
вых

 — outlet axial position; k
вх
 — inlet blade angle; 

t
вх
 — inlet blade thickness; k

вых
 — outlet blade angle; t

вых
 — outlet blade thickness; 

k
пов

 — blade stagger angle
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где  — динамическая вязкость, Па∙с; Uτ — скорость 
трения, м/с; ρ — плотность газа, кг/м3.

 

где τ
w
 — касательные напряжения на стенке, Па.

Касательные напряжения на стенке определяются 
через коэффициент поверхностного трения (C

f
) как

                                         .

Коэффициент поверхностного трения, для внеш-
него обтекания профиля лопатки, равен

                                         ,

где Re
b
 — число Рейнольдса, определенное по хорде 

профиля на среднем диаметре и скорости в относи-
тельном движении в ядре потока.

Для используемой модели турбулентности SST 
(y+ = 1), при Re

b
 = 1,44 ∙ 106, плотности рабоче-

го тела ρ = 1,5 кг/м3, динамической вязкости  
 = 1,96 ∙ 10–5 и скорости в ядре потока горла РЛ 
338 м/c, размер первого пристеночного элемента 
составляет примерно y ~ 0,001 мм.

Оценка качества используемой сеточной мо-
дели (табл. 2) осуществляется с помощью параме-
тра y+. Для используемой модели турбулентности 
SST рекомендуемое среднее значение данного па-
раметра во всей расчетной области соответствует 
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. Так как для расчета «холодной и горячей» 
геометрии (подробнее о которой будет сказано да-
лее) использованы идентичные настройки сеточно-
го генератора, то достаточным будет рассмотрение 
только одного случая, а именно точки оптимального 

КПД (η
адopt

) горячей геометрии. Максимальное зна-
чение параметра наблюдается на входных кром-
ках РЛ и НА, при этом y+ ~ 3 — среднее значение  
во всей расчетной области соответствует требова-
ниям 
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.
В качестве расчетного выбран режим, соот-

ветствующий 100 % оборотов ротора. На входе  
в расчетную область задается распределение полно-
го давления и температуры торможения по высоте 
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, соответствующее ближайшей экспе-
риментальной точке [7]. На вертикальном участке 
характеристики компрессора задается статическое 
давление на выходе, на горизонтальном — массо-
вый расход.

Интерфейс между доменами рабочего колеса  
и направляющего аппарата — Stage (Mixing-plane). 
В силу секторальной постановки задачи для границ 
доменов в окружном направлении задано условие 
периодичности.

Рабочее тело газ — воздух. Теплопроводность, 
теплоемкость и динамическая вязкость газа заданы 
как функции от температуры. Используемая модель 
переноса тепла — Total Energy.

Расчетная сетка в радиальном зазоре рабочего 
колеса имеет некомфортный участок, для соедине-
ния которого задан интерфейс General connection.

На рис. 3 приведена расчетная область с задан-
ными граничными условиями (ГУ) для исследуемой 
точки № 4188, максимально приближенной к рас-
четному режиму работы ступени.
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                               а)                                                           б)                                                        в)
Рис. 3. Расчетная численная модель рабочего колеса и направляющего аппарата в секторальной постановке с заданными 
граничными условиями согласно отчету NASA Stage37: а — геометрия лопаточного аппарата; б — распределение полного 

давления на входе; в — распределение полной температуры на входе 
Fig. 3. Numerical model with applied boundary conditions of the report NASA Stage 37:

a — research area; б — inlet total pressure distribution; в — inlet total temperature distribution

Таблица 2. Параметры сеточной модели
Table 2. Grid parameters

Параметр сети Значение

Число элементов в РЛ, млн 2,203

Число элементов в НА, млн 1,857

Минимальный угол скошенности во всей 
расчетной области, град.

21,5

Размер первого пристеночного элемента, мм 0,001
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Результаты
По результатам расчета напряженно-деформи-

рованного состояния получена геометрия лопатки 
рабочего колеса. На рис. 4 приведено сравнение де-
формированного состояния пера лопатки в перифе-
рийном сечении, полученного численным методом  
с экспериментальными данными NASA.

При сравнении результатов деформированного 
состояния, определённых численными методами  
с результатами лазерных замеров при физическом 
эксперименте, наблюдается поворот периферийно-
го сечения лопатки относительно точки, совпадаю-
щей с положением максимальной толщины профи-
ля лопатки. Перемещение входной кромки в осевом 
направлении качественно и количественно совпада-
ет с результатами экспериментальных замеров.

Для валидации результатов численного исследо-
вания используются зависимости адиабатического 
КПД (η

ад
) и отношение полных давлений от массо-

вого расхода. Методика расчета интегральных пара-
метров изложена в [7]:
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 — осредненное по массовому расходу 
отношение полных давлений; 
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  — осредненное по массовому расходу от-
ношение температур торможения; γ — показатель 
адиабаты.

Осреднение величин по массовому расходу про-
исходит в соответствии с методикой, указанной в [5]:

где x — осредняемая величина; r
h
 и r

t
 — радиусы 

втулочного и периферийного обвода, м; c
a,i
 — осе-

вая скорость, м/с; A
i
 — площадь кольцевого кана- 

ла, м2.
Индексы 1 и 3 соответствуют расположению 

контрольных сечений, в которых проводились 
экспериментальные замеры на входе и выходе 
из ступени. Схема расположения измерительных 
гребенок в контрольных сечениях представлена  
на рис. 1.

На рис. 5 приведено сравнение газодинамиче-
ских характеристик при численном исследовании 
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                                   а)                                                                   б)
Рис. 4. Сравнение деформированного состояния пера рабочей лопатки NASA Stage 37 

в периферийном сечении: а — данные эксперимента NASA Stage 37; б — результаты численного 
расчета напряженно-деформированного состояния (НДС)

Fig. 4. Comparison of the deformed state of the pen of the NASA Stage 37 impeller in the peripheral 
section: a — data from the NASA Stage 37; б — results of numerical calculation

Рис. 5. Сравнение зависимостей отношения полных давлений )(* Gfк π  

)(Gfад η  

 

 и адиабатического КПД 
)(* Gfк π  

)(Gfад η  

 

 от массового расхода ступени  
Fig. 5. Comparison of the tested performance Stage 37  )(* Gfк π  

)(Gfад η  

 

 and 
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деформированной и недеформированной геоме-
трии рабочей лопатки с результатами эксперимен-
та. Характеристики определены для всей ступени.

Сравнение характеристик показывает, что для 
зависимости отношения полных давлений и адиа-
батического КПД холодной геометрии наблюдается 
смещение в область меньших расходов. Положение 
точки оптимального КПД смещено влево на ве-
личину ΔG = 0,224 кг/с. Отклонение может быть 
связано с меньшей площадью проходного сечения 
горла канала решетки по сравнению с «горячей» ге-

ометрией. Газодинамические характеристики неде-
формируемой геометрии лопатки рабочего колеса 
количественно отличаются от экспериментальной 
характеристики, однако качественно совпадают  
с эквидистантным расположением кривой π*

к
.

Деформации модели лопатки рабочего колеса 
при расчете горячей геометрии привели к увели-
чению площади проходного сечения горла кана-
ла решетки, что привело к увеличению массового 
расхода газа через лопаточный аппарат при задан-
ном (по результатам эксперимента) статическом 

                         а)                                                    б)                                                      в)

                         г)                                                    д)                                                      е)

                       ж)                                                     з)                                                       и)
Рис. 6. Сравнение параметров потока в сечениях 2 и 3 при численном исследовании горячей геометрией 

и экспериментальном исследовании (NASA): а — угол выхода потока из РЛ в абсолютном движении; 
б — угол выхода потока из РЛ в относительном движении; в — отношение полных давлений рабочего колеса; 
г — абсолютная скорость на выходе из РЛ; д — относительная скорость на выходе из РЛ; е — адиабатический 

КПД по полным параметрам; ж — отношение полных давлений в НА; 
з — угол выхода потока из НА в абсолютном движении; и — полная температура на выходе из НА

Fig. 6. Comparison of flow parameters in sections 2 and 3 in a numerical research with deformed geometry and 
experiment (NASA): a — flow exit angle from the blade in absolute motion; б — flow exit angle from the blade in 
relative motion; в — ratio of total pressures of the impeller; г — outlet rotor blade velocity; д — relative velocity 

at the blade outlet; e — adiabatic efficiency by total parameters; ж — ratio of total pressures in the stator; 
з — outlet stator blade velocity flow angle in stationary frame; и — outlet stator total temperature
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давлении на выходе из ступени. При сравнении 
численного расчета деформированной геометрии 
с результатами испытаний на расчетной точке на-
блюдается качественное и количественное совпаде-
ние отношения полных давлений и адиабатическо-
го КПД, величина относительной погрешности δη

ад
,  

δπ* < 0,75 %. В правой части характеристики наблю-
дается расхождение интегральных характеристик.

Для точки, соответствующей η
ад,opt

 и экспери-
ментальной точке 4182, построено распределение 
параметров в сечении 2 на выходе из рабочего ко-
леса и в сечении 3 на входе в направляющий аппа-
рат. На рис. 6 показано распределение параметров  
в контрольных сечениях 2 и 3. В данном случае рас-
сматривается распределение параметров по относи-
тельному диаметру (D

отн
): 

                                            ,

где D
пер

 — периферийный диаметр, м; D
втул

 — вту-
лочный диаметр, м; D

i
 — диаметр расчетного сече-

ния, м. Нулевое его значение соответствует втулоч-
ному обводу, а единица — периферийному.

Заключение и выводы
По результатам исследования разработана мате-

матическая модель трансзвуковой ступени осевого 
компрессора на основе геометрии ступени NASA 
Stage 37. Численное исследование течения вязко-
го газа проведено с учетом напряженно-деформи-
рованного состояния лопатки рабочего колеса под 
действием газодинамической нагрузки и центро-
бежных сил. Валидация и верификация результатов 
численного исследования течения газа в модельной 
ступени проведена с учетом результатов физиче-
ского эксперимента [7].

Численные газодинамические характеристики, 
а также распределения параметров потока в кон-
трольных сечениях по проточной части качественно 
совпадают с результатами эксперимента. Количе-
ственные отклонения соответствуют эксперименту 
с удовлетворительной точностью. Наилучшее со-
впадение с результатом эксперимента наблюдается 
в области расчетной точки, а при отклонении влево 
по характеристике — количественные расхождения 
растут. Правая часть расчетной характеристики от-
ношения полных давлений совпадает с экспери- 
ментом.

Отклонения газодинамических характеристик  
и параметров потока могут быть связаны с разли-
чием реальной геометрии ступени при проведении 
испытаний и геометрией математической модели, 
а также в погрешности измерительной аппаратуры 
при испытаниях [5].

Результаты исследования и полученная матема-
тическая модель ступени могут быть использованы 
для проведения дальнейших работ по оптимизации 
лопаточных аппаратов осевых компрессоров газо-
турбинных установок транспортного и стационар-
ного типов.
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