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При расчете течений в трансзвуковых осевых компрессорах предлагается локальное демпфиро-
вание турбулентной вязкости в зависимости от отношения генерации турбулентной энергии к скорости

ее диссипации. Приводятся результаты численного моделирования течений в компрессоре NASA Rotor
37 и сравнение расчетных распределений повышения полной температуры и полного давления с экспе-
риментальными данными при различных частотах вращения. Получено повышение точности модели-
рования на всех рассмотренных режимах.
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ВВЕДЕНИЕ

Использование стандартных двухпараметрических моделей турбулентности

(k−ε [1], k−ω [2] и др.) для расчета газодинамических характеристик трансзвуковых
компрессоров часто приводит к значительному отклонению от экспериментальных

данных, обусловленному завышенными оценками турбулентной вязкости [3−5].
В высоконагруженных компрессорах течение в отрывных зонах и на скачке

уплотнения характеризуется значительной степенью неравновесности генерации и

скорости диссипации турбулентной энергии [6]

1.kR P ρε= >                                                     (1)

где 2, 2 ,k t ij ij ijP S S S S Sµ= =  компоненты среднего тензора скорости

деформации, µt  турбулентная вязкость, ρ  плотность, ε  скорость диссипа-
ции энергии турбулентности. Функциональная связь коэффициента турбулентной

вязкости Сµ с неравновесностью R может быть получена из обобщенного уравне-
ния для рейнольдсовых напряжений в слабо неравновесном приближении

  Аксенов А.Н., Шабаров А.Б., 2009



680

и модели Ротта для тензора перераспределения, описывающего обмен энергией

между отдельными составляющими i ju u′ ′  [7−8]:
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где СR = 0,7 … 5  константа Ротта [9], С2 = 0,6. Принимая во внимание стандарт-
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Для ограничения турбулентной вязкости при R < 1 принимаем
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Использование стандартного определения турбулентной вязкости при расчете

неравновесности генерации и скорости диссипации турбулентной энергии

2
0kP kSR Cµρε ε

 = −   
                                                (3)

существенно ускоряет сходимость итерационного цикла при решении тестовых

задач [10].
В настоящей работе рассматриваются результаты применения демпфирова-

ния (2), (3) для расчета газодинамических характеристик трансзвукового осевого
компрессора NASA Rotor 37 [6] со степенью повышения полного давления

2,056,kπ ∗ =  адиабатическим КПД ηad = 87,6 % (при массовом расходе воздуха

20,74 кг/с) и номинальной частотой вращения Ω0 = 1800 рад/с. Выбор Rotor 37
обусловлен подробным описанием экспериментальных данных [11−13] и извест-
ными расчетно-теоретическими исследованиями [3−6], позволяющими провести

проверку методики расчета (рис. 1).

ПОСТАНОВКА  НАЧАЛЬНЫХ  И  ГРАНИЧНЫХ  УСЛОВИЙ

При постановке задачи использовалось условие периодичности в лопаточном

венце [14, 15] . На входе устанавливались полное давление ( )*
in ,p  полная тем-

пература ( )*
in ,T  степень турбулентности ( )inTu  и турбулентная вязкость ( ).lµ∗

При этом

2
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где in inV W r= + Ω×
� �

�

  абсолютная скорость, inW
�

  относительная скорость

во вращающейся с постоянной угловой скоростью Ω
�

 системе координат, µ 
динамическая вязкость. На выходе задавался массовый расход G (табл.). Условие

прилипания W = 0 определялось на поверхности лопатки и диске компрессора, на
втулке и корпусе V = 0. На всех непроницаемых границах ставилось условие

отсутствия теплового потока через стенку.

Для сокращения количества расчетных узлов вблизи твeрдых стенок исполь-
зовались масштабируемые пристеночные функции [16, 17]:

( )1/4 1/ 2 1, , , max ,11,067 ,
(1/ ) ln( )

w
U

u C k u u u y y
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µ τ ττ ρ∗ ∗ ∗ +
∗= = = =

+

где uτ  динамическая скорость, κ  постоянная Кармана, C = 5,2,

τw  напряжение трения на обтекаемой поверхности, y y uτρ µ+ =   безразмер-

ное расстояние до стенки, U1  модуль тангенциальной составляющей скорости

на внешней границе пограничного слоя.

Начальные условия определялись интерполяцией результатов моделирования

на более грубых сетках.

ПАРАМЕТРЫ  ЧИСЛЕННОГО  ИНТЕГРИРОВАНИЯ

Расчeт течения в компрессоре проводился методом контрольного объема [18]
с помощью программы Ansys CFX 11 [19]. При аппроксимации конвективных и

диффузионных потоков использовалась улучшенная схема второго порядка точно-
сти (High Resolution Scheme) [20]. Система уравнений сохранения интегрировалась
методом установления по времени с общим количеством итераций не менее 103

 и

шагом ∆t = 2⋅10−5
 с. Возможность стационарной постановки задачи обусловлена

достижением среднеквадратичной невязки уровня 10−6 … 10−5
 и результатами

нестационарных расчeтов [3, 5].

Таблица

Интегральные газодинамические характеристики компрессора Rotor 37

(при *
inp = 101325 Па, *

inT = 288, 15 K, inTu = 0,05)

Режим
Частота вращения,

Ω, рад/с
Расход воздуха,

G, кг/с

Степень сжатия,

kπ ∗

Отношение темпера-

тур, 
* *

out in/T T

0,7 Ω0 1258 15,93 1,35 1,095

0,9 1620 19,61 1,78 1,194
1,0 1800 20,51 2,08 1,265

Рис. 1. Проточная часть компрессора Rotor 37.
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Для решения систем линейных

алгебраических уравнений (СЛАУ)

применялся метод неполной факто-

ризации ILU (Incomplete Lower Up-

per Factorization) [21]. При дискрети-

зации расчeтной области использо-

валась структурированная много-

блочная сетка (рис. 2) с максималь-

ным общим количеством расчетных

узлов 1,6⋅106
, безразмерным расстоя-

нием до стенки y
+ ~ 20 и ∆y = 6⋅106

 м.

                РЕЗУЛЬТАТЫ  РАСЧEТОВ

Зависимость результатов численного прогноза повышения полной темпера-
туры и полного давления от количества узлов расчeтной сетки (N) представлена на

рис. 3 (для номинальной частоты вращения и стандартного определения

Рис. 2. Конфигурация расчетной сетки

 в межлопаточном канале (N = 2,5⋅105).

Рис. 3. Зависимость распределений повышения полной температуры (а) и полного дав-
ления (b) в неподвижной системе координат от разрешения расчетной сетки.

Эксперимент (1); CFX11, k−ε, N = 2,5E+5 (2), 5,0E+5 (3), 1,6E+6 (4); turbo_3D@RSM_3D k−ε,
                                                                               [3], 2004 (5).
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турбулентной вязкости). При N > 5⋅105
 изменение основных газодинамических

характеристик значительно меньше величины экспериментальной погрешности

измерений. Расчeты [3], проведeнные с помощью кода turbo_3D@RSM_3D и стан-

дартной k−ε модели турбулентности (N = 3,0E + 6, y+ < 0,3), согласуются без мето-

да пристеночных функций, согласуются с вычислениями по программе Ansys
CFX 11 (рис. 3). Сопоставление расчетных распределений относительного числа
Маха в межлопаточном канале компрессора с данными лазерной анемометрии [13]

приведено на рис. 4.

Локально-неравновесное демпфирование (2), (3) на сетках с максимальным

количеством расчетных узлов (N = 1,6⋅106
) позволило получить распределения

степени сжатия и полной температуры для различных частот вращения (рис. 5).

Характерная зависимость среднеквадратичной невязки от числа итераций отраже-

на на рис. 6 (при начальном приближении, полученном на сетке с N = 5,0E + 5).

Рис. 4. Экспериментальные (а, b) и расчетные (c) распределения числа Маха во вращаю-
                     щейся системе координат (30 % по высоте от радиального зазора).
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Рис. 5. Результаты расчета распределений повышения полной температуры (a, b, c) и
полного давления (d, e, f) в неподвижной системе координат на выходе из компрессора при

различных частотах вращения рабочего колеса. Тонкая линия соответствует Сµ = 0,09,
                      утолщенная  локально-неравновесному демпфированию (2), (3).

Рис. 6. Сходимость итерационного процесса для стандартной k−ε модели турбулентности
               и локально-неравновесного демпфирования Сµ = Сµ (Pk /ρε)) при Ω = 0,9Ω0.
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ЗАКЛЮЧЕНИЕ

Локально-неравновесное демпфирование турбулентной вязкости повышает

точность моделирования полей газодинамических параметров на всех рассмотрен-
ных режимах работы компрессора. При Ω ≥ 0,9 Ω0 наблюдается качественное

улучшение согласованности расчетных и экспериментальных параметров

(по сравнению со стандартной k−ε моделью турбулентности).
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