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ЗАГАЛЬНА ХАРАКТЕРИСТИКА ЦИКЛУ РОБІТ

Актуальність теми. Україна є одним з визнаних світових лідерів у створенні авіаційних газотурбінних двигунів (ГТД). Так одне з провідних у світі підприємств-розробників авіаційних двигунів – ДП «Івченко-Прогрес» (м. Запоріжжя) за останні десятиріччя створило та впровадило у серійне виробництво значну кількість різноманітних ГТД для літаків вітчизняного та закордонного виробництва, а також енергоустановок різного призначення. Сучасні вимоги до авіаційних ГТД вимагають невпинного підвищення їх енергетичних характеристик. Досвід вітчизняних і закордонних дослідників свідчить про те, що для підвищення енергетичних характеристик авіаційних ГТД і зниження вартості конструкторських робіт необхідне застосування сучасних ефективних наукових розробок та комп'ютерних технологій на всіх етапах проектування. Великий вплив на енергетичні характеристики двигунів справляє ступінь аеродинамічної досконалості міжлопаткових каналів компресорних вінців, тому аеродинамічне проектування і оптимізація їх геометричних параметрів на сьогоднішній день є актуальної проблемою.
На основі аналізу сучасного стану проблеми аеродинамічного проектування та оптимізації профілів компресорних решіток авіаційних ГТД у циклі робіт виділено наступні етапи її вирішення:

– визначення вихідних геометричних параметрів решітки за заданим розподілом тиску на поверхні профілю на основі розв’язання оберненої задачі газодинаміки решіток профілів;

– первинна корекція геометричних параметрів решітки з метою мінімізації або виключення можливості виникнення відриву потоку на профілі;

– перевірочні розрахунки аеродинамічних характеристик решітки на основі чисельного інтегрування системи осереднених рівнянь Нав’є-Стокса, що замкнена за допомогою моделі турбулентності;

– оптимізація геометричних параметрів решітки профілів з метою досягнення мінімального рівня втрат повного тиску у решітці.

Питанням аеродинамічного проектування і оптимізації геометричних параметрів решіток профілів присвячено значну кількість досліджень вчених, як в Україні, так і за її межами. Аналіз наявних літературних джерел показує, що при розв’язанні задач аеродинамічної оптимізації профілів решіток виникають наступні складнощі, що потребують окремого розглядання: вибір раціонального розподілу тиску при розв’язанні оберненої задачі газодинаміки решіток; розробка достатньо точної і ефективної методики чисельного моделювання турбулентних течій у решітках профілів; побудова ефективної методики аеродинамічної оптимізації, що використовує мінімальну кількість розрахунків цільової функції, а також раціональну кількість варійованих геометричних параметрів; необхідність зменшення часу розв’язання задачі оптимізації геометричних параметрів решітки профілів за рахунок скорочення часу розрахунку цільової функції. Крім того, в доступній літературі відсутні публікації з викладенням комплексних методик, що дозволяють виконувати всі вказані етапи аеродинамічної оптимізації. 

У компресорах авіаційних ГТД використовуються дифузорні решітки, обтікання яких, як правило, проходить при трансзвукових швидкостях потоку та у ряді випадків характеризується такими особливостями, як взаємодія стрибків ущільнення з примежовим шаром на профілі, а також виникнення розвинутого відриву потоку, що приводить до різкого зростання втрат повного тиску у решітці.

Виходячи з викладеного, актуальність теми циклу робіт визначається необхідністю розробки комплексу ефективних методів, що дозволяють виконувати усі вищевказані етапи аеродинамічного проектування та оптимізації стосовно до компресорних решіток з урахуванням відмічених складнощів.

Мета дослідження. Метою даного циклу робіт є розробка нових ефективних методик аеродинамічного проектування і оптимізації профілів компресорних решіток авіаційних ГТД на основі комп’ютерного моделювання турбулентних течій з використанням математичних моделей різного рівня.

Для досягнення поставленої мети в рамках даного циклу робіт було сформульовано та розв’язано наступні задачі: 

– розробка підходу, що дозволяє виконувати всі необхідні етапи аеродинамічної оптимізації геометричних параметрів решіток профілів;

– побудова ефективної різницевої схеми високого порядку точності для чисельного інтегрування системи осереднених рівнянь Нав’є-Стокса, що замкнена за допомогою моделі турбулентності;

– розробка методики побудови плоских решіток профілів за заданим розподілом тиску на профілі;

– розробка методики розв’язання задачі аеродинамічної оптимізації геометричних параметрів решіток профілів.

Зв’язок роботи с науковими програмами, планами, темами. Наведені результати циклу робіт отримані автором при виконанні науково-дослідних робіт у відділі динаміки гідромеханічних систем ІТМ НАНУ і НКАУ в рамках фундаментальної теми ІІІ-22-06 «Математичне моделювання динамічних процесів у рідинних ракетах-носіях з кавітуючими насосами, бурових снарядах з кавітаційним гідровібратором та розв’язання зворотних задач газодинаміки лопаткових вінців компресорів авіаційних газотурбінних двигунів» (№ ДР 0106U001725), затвердженої постановою Бюро відділення механіки НАН України від 13.07.2005 (протокол № 4), а також в рамках договору з ДП «Івченко-Прогрес» № V-58-09 «Розробка методики та робочої версії програми для розрахунку турбулентного примежового шару на профілях компресорних решіток».
ОСНОВНИЙ ЗМІСТ ЦИКЛУ РОБІТ
В рамках даного циклу робіт розглядається аеродинамічна оптимізація профілів компресорних решіток, що не припускає урахування вимог міцності, термічної стійкості, зносостійкості, технологічності виготовлення і таке інше. В якості конструктивних обмежень, що накладаються на геометричні параметри решітки, що оптимізується, можуть виступати обмеження по: площі профілю, радіусам передньої й задньої кромок профілю, відносній товщині профілю, конструктивних кутах профілю. Вигляд застосовуваних обмежень залежить від практичного застосування проектованої решітки.
Аналіз сучасного стану проблеми аеродинамічного проектування та оптимізації профілів компресорних решіток авіаційних ГТД дозволив виділити основні етапи вирішення даної проблеми.
Етап 1. Визначення вихідних геометричних параметрів решітки за заданим розподілом тиску на поверхні профілю на основі розв’язання оберненої задачі газодинаміки решіток профілів. Ключові роботи циклу в рамках комплексного підходу до аеродинамічного проектування і оптимізації профілів компресорних решіток пов’язані з визначенням вихідних геометричних параметрів проектованої решітки. Основою цих робіт є розв’язання оберненої задачі газодинаміки решіток. Наведено наступну постановку оберненої задачі газодинаміки компресорних решіток: необхідно визначити геометричні параметри решітки профілів, течія у якій задовольняє заданим інтегральним характеристикам на вході та виході. Для забезпечення коректності поставленої задачі задається розподіл тиску або швидкості вздовж обводу профілю решітки.

Розв’язання даної задачі виконується за допомогою наближення Чаплигіна, відповідно до якого течія ідеального газу заміняється течією фіктивного газу Чаплигіна. Це дозволяє застосувати до розв’язання оберненої задачі теорію конформних відображень. Течія у решітці профілів конформно відображається на течію навколо одиничного кола. Форма профілю визначається за результатами знаходження конформного відображення.
На основі описаного методу розроблено методику розв’язання обернених задач газодинаміки решіток профілів. З використанням розробленої методики на основі багатопараметричних чисельних досліджень виявлено основні закономірності впливу розподілу швидкості, що задається вздовж обводу профілю решітки, і кута повороту потоку у решітці на форму шуканого профілю. Урахування цих закономірностей спрощує пошук розв’язку оберненої задачі газодинаміки компресорних решіток.

Етап 2. Первинна корекція геометричних параметрів решітки з метою мінімізації або виключення можливості виникнення відриву потоку на профілі. Показано необхідність урахування в’язкості при розв’язанні оберненої задачі газодинаміки компресорних решіток і обґрунтовано можливість її урахування шляхом розрахунку турбулентного примежового шару за методом інтегральних співвідношень, згідно з яким турбулентний примежовий шар може бути описаний системою звичайних диференціальних рівнянь.
Виконано оцінку параметрів примежового шару, що задаються у точці турбулізації примежового шару при його розрахунку за методом інтегральних співвідношень. Проведено попереднє тестування методики моделювання турбулентного примежового шару на поверхнях профілів решіток шляхом моделювання турбулентного примежового шару на плоскій пластині і порівняння отриманого розподілу коефіцієнта тертя по довжині пластині з відомими емпіричними залежностями.
Етап 3. Перевірочні розрахунки аеродинамічних характеристик решітки на основі чисельного інтегрування системи осереднених рівнянь Нав’є-Стокса, що замкнена за допомогою моделі турбулентності. Наступним етапом комплексного підходу до розв’язання задачі аеродинамічного проектування і оптимізації профілів компресорних решіток є визначення аеродинамічних характеристик решітки, побудованої на основі розв’язання оберненої задачі. У компресорах авіаційних ГТД використовуються дифузорні решітки, обтікання яких, як правило, відбувається при трансзвукових швидкостях потоку й у ряді випадків характеризується такими особливостями, як взаємодія стрибків ущільнення із примежовим шаром на профілі, а також виникнення розвинених відривів потоку, що приводять до різкого зростання втрат повного тиску в решітці. Така висока складність структури течії в решітках профілів вимагає проведення моделювання течії в них шляхом чисельного інтегрування системи осереднених рівнянь Нав’є-Стокса, що записані в узагальнених криволінійних координатах.

Частина робіт циклу присвячена розробці методики розрахунку аеродинамічних характеристик компресорної решітки. Течія газу у решітці описується системою осереднених рівнянь Нав’є-Стокса, що замкнена за допомогою однопараметричної моделі турбулентності SALSA і записана в узагальнених криволінійних координатах.
Для чисельного інтегрування системи вихідних рівнянь побудовано різницеву схему, що базується на неявній тришаровій схемі типу Біма-Уормінга. Основними відмінностями побудованої схеми є наступні: апроксимація конвективних членів вихідних рівнянь за допомогою схеми Роу, що є схемою наближеного розв’язання задачі про розпад довільного розриву та локалізує стрибки ущільнення з єдиною внутрішньою точкою; інтерполяція консервативних змінних на грань контрольного об’єму за TVD-схемою 3-го порядку точності; фізично обґрунтована апроксимація неявної частини схеми направленими різницями з урахуванням напрямків поширення збурень; розташування граничних вузлів сітки безпосередньо на границі розрахункової області із відповідним записом граничних умов.
Запропоновано постановку граничних умов на твердій поверхні обтічних тіл, засновану на розв’язуванні рівняння неперервності з використанням прилягаючого шаблону, на відміну від відомих граничних умов для тиску, основаних на рівняннях примежового шару чи розпаду довільного розриву. Розв’язання рівняння неперервності дозволяє отримати повний набір граничних умов у динамічній формі без накладання додаткових умов на течію.
В рамках даного циклу робіт значну увагу приділено верифікації побудованої різницевої схеми та розробленого на її основі методичного забезпечення для чисельного моделювання турбулентних течій у компресорних решітках. Попереднє тестування виконано шляхом розв’язання задачі про взаємодію косого стрибка ущільнення з ламінарним примежовим шаром, в результаті якого отримано розподіли тиску та коефіцієнта тертя по поверхні пластини, які задовільно узгоджуються з експериментальними даними. Подальше тестування виконано шляхом чисельного моделювання турбулентної течії у трансзвуковому дифузорі Сейбена для режимів слабкого та сильного  стрибків ущільнення. 
Отримані результати задовільно узгоджуються з експериментальними даними, а також іншими відомими чисельними результатами.

Виконано чисельне моделювання плоскої трансзвукової турбулентної течії у компресорній решітці №1 А.І. Бунімовича на різних режимах. У результаті отримано залежності кута повороту потоку та коефіцієнта втрат повного тиску від числа Маха, які задовільно узгоджуються з відомими експериментальними даними.

Отримані порівняння з експериментальними даними підтверджують достовірність результатів, отримуваних за допомогою розробленої методики чисельного моделювання турбулентних течій у компресорних решітках. Ефективність методики підтверджується можливістю вибору великих чисел Куранта (до 104) при проведенні розрахунків.

Показано працездатність розробленої методики розв’язання обернених задач газодинаміки компресорних решіток шляхом сумісного розв’язання прямої та оберненої задач газодинаміки. З цією метою для обраної існуючої решітки отримано розв’язок прямої задачі шляхом чисельного інтегрування системи осереднених рівнянь Нав’є-Стокса, що замкнена за допомогою моделі турбулентності SALSA. Шляхом розв’язання оберненої задачі побудовано нову решітку, при цьому в якості граничних умов використано результати розв’язання прямої задачі. Побудована решітка профілів має геометричні параметри, близькі до параметрів вихідної решітки.
Наступний етап сумісного розв’язання прямої та оберненої задач проведено шляхом чисельного моделювання турбулентної течії у решітках різної геометрії, побудованих на основі розв’язання оберненої задачі. Проведено порівняння розподілів тиску вздовж обводів профілів решіток, заданих при розв’язанні оберненої задачі і отриманих в результаті чисельного моделювання. Показано, що розподіл тиску вздовж обводу профілю, отриманий в результаті чисельного моделювання, добре узгоджується з заданим у випадку безвідривного режиму течії, або має відмінності, які характерні при відриві потоку. Для розглянутих компресорних решіток положення точки відриву, визначене за методом інтегральних співвідношень і отримане в результаті чисельного моделювання, збігається між собою з задовільною для практики точністю, що підтверджує застосовність критерію Неша-Макдональда для оцінки положення точки відриву примежового шару на профілях компресорних решіток.
Етап 4. Оптимізація геометричних параметрів решітки профілів з метою підвищення аеродинамічних характеристик решітки. Заключним етапом процесу аеродинамічного проектування профілів компресорних решіток є оптимізація геометричних параметрів решітки профілів на основі чисельного моделювання турбулентних газових потоків у ній. Перевага використання методів чисельного моделювання полягає у високій точності розрахунку обраної функції цілі. Їхнім недоліком є великі витрати часу на кожному кроці оптимізації при розрахунку течії в міжлопатковому каналі.

У циклі робіт розглянуто важливе питання щодо зменшення обчислювальних витрат на розрахунок функції цілі шляхом чисельного моделювання турбулентних течій. Показано, що при розв’язанні задач аеродинамічної оптимізації профілів решіток, розрахунок функції цілі може бути проведений із використанням розрахункових сіток зі значно меншою кількістю вузлів. Запропоновано спосіб раціонального вибору числа вузлів розрахункової сітки, застосування якого дозволяє зменшити обчислювальні витрати при розв’язанні задач аеродинамічної оптимізації геометричних параметрів решіток профілів з розрахунком цільової функції на основі чисельного моделювання турбулентних газових потоків, який полягає в наступному.

Нехай є розрахункова сітка 
[image: image1.wmf]A

, яка є достатньо детальною та забезпечує прийнятну точність розрахунку аеродинамічних характеристик компресорних решіток на основі певного методу чисельного моделювання. Нехай є також розрахункова сітка 
[image: image2.wmf]B

, кількість вузлів якої значно менше, ніж у сітки 
[image: image3.wmf]A

. Тоді пропонується наближений критерій, що формулюється наступним чином. Вибір числа вузлів розрахункової сітки 
[image: image4.wmf]B

 проведений раціонально, якщо при зміні геометричних параметрів решітки різниці значень її аеродинамічних характеристик (у робочому діапазоні зміни режимних параметрів течії), отримані з використанням сіток 
[image: image5.wmf]A

 і 
[image: image6.wmf]B

, узгоджуються між собою з точністю, прийнятною для подальшого розв’язання задачі аеродинамічної оптимізації. Підкреслимо при цьому, що аеродинамічні характеристики, що обчислені з використанням сіток 
[image: image7.wmf]A

 і 
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 при фіксованих геометричних параметрах решітки, можуть суттєво відрізнятись.

З використанням решіток профілів різної геометрії та розрахункових сіток з різною кількістю вузлів показано правомірність запропонованого критерію.

Побудовано методику аеродинамічної оптимізації геометричних параметрів компресорних решіток профілів, основними особливостями якої є застосування методу пошуку екстремуму функції багатьох змінних, заснованого на поєднанні методу спряжених градієнтів Полака-Райбера з одновимірним пошуком екстремуму ДСК-Пауелла; застосування для розрахунку функції цілі розробленої методики чисельного моделювання плоскої трансзвукової турбулентної течії у компресорних решітках.
Також запропоновано спосіб керування геометрією решітки профілів шляхом варіювання радіусів передньої та задньої кромок профілю із відповідною корекцією товщини профілю за лінійним законом, напрямків дотичних до середньої лінії профілю із відповідною корекцією всієї середньої лінії, кута встановлення профілю та періоду решітки. 

На основі розробленого комплексного підходу до аеродинамічного проектування і оптимізації профілів компресорних решіток розроблено науково-методичне забезпечення, яке застосовано до аеродинамічної оптимізації решітки профілів напрямного апарату останньої ступені осьового компресору наземної газоперекачувальної установки. Шляхом розв’язання оберненої задачі побудовано перше наближення решітки. Виконано оцінку положення точки відриву примежового шару з поверхні профілю побудованої решітки на основі методу інтегральних співвідношень і критерію відриву Неша-Макдональда. 

Проведено чисельне моделювання турбулентної течії у решітці, в результаті якого показано задовільне узгодження отриманого положення точки відриву потоку з прогнозованим за методом інтегральних співвідношень, а також аеродинамічні характеристики решітки, такі як кут повороту потоку та коефіцієнт втрат повного тиску, які задовільно узгоджується з аналогічними результатами, отриманими іншими авторами.
Виконано аеродинамічну оптимізацію побудованої решітки. В якості цільової функції було використано коефіцієнт втрат повного тиску. В якості обмеження – забезпечення заданого кута повороту потоку. Для розрахунку цільової функції використано розрахункову сітку, що складається з 81х41 вузлів.
В результаті аеродинамічної оптимізації отримано нову решітку. Проведене чисельне моделювання турбулентної течії у оптимізованій решітці показало, що коефіцієнт втрат повного тиску знижено на 32,7% у порівнянні з його значенням для вихідної решітки, а кут повороту потоку узгоджується з його проектованим значенням з точністю до 0,11%.

ОСНОВНІ РЕЗУЛЬТАТИ

Розроблено комплекс ефективних методик для розв’язання актуальної задачі аеродинамічного проектування та оптимізації профілів компресорних решіток авіаційних ГТД з використанням моделей течії газу різного рівня. Дані методики реалізують ідею комплексного підходу до розв’язання даної задачі, що включає в себе визначення вихідних геометричних параметрів решітки на основі розв’язання оберненої задачі газодинаміки решіток, первинну корекцію параметрів решітки з метою мінімізації або виключення можливості виникнення відриву потоку на профілі, попередню оцінку аеродинамічних характеристик побудованої решітки та подальшу аеродинамічну оптимізацію її геометричних параметрів. Розроблено науково-методичне забезпечення, що не має аналогів в Україні і успішно пройшло апробацію на одному з провідних у світі підприємств-розробників авіаційних двигунів – ДП «Івченко-Прогрес» (м. Запоріжжя).
Наукова новизна отриманих результатів полягає в наступному. 

1. На основі комплексного підходу з використанням моделей течії газу різного рівня розв’язано актуальну задачу аеродинамічної оптимізації профілів решіток, що включає в себе наступні складові: визначення вихідних геометричних параметрів решітки на основі розв’язання оберненої задачі газодинаміки решіток у наближенні ідеального газу; первинну корекцію параметрів решітки на основі методу інтегральних співвідношень для примежового шару з метою мінімізації або виключення можливості виникнення відриву потоку на профілі; первинну оцінку аеродинамічних характеристик побудованої решітки та подальшу аеродинамічну оптимізацію її геометричних параметрів на основі чисельного інтегрування системи рівнянь Нав’є-Стокса, що замкнена за допомогою однопараметричної моделі турбулентності. Ефективність запропонованого підходу продемонстровано при його застосуванні до аеродинамічної оптимізації компресорних решіток.

2. Побудовано ефективну різницеву схему типу Біма-Уормінга підвищеного порядку точності для чисельного інтегрування системи осереднених рівнянь Нав’є-Стокса, яка замкнена за допомогою однопараметричної моделі турбулентності. Основними особливостями схеми є апроксимація конвективних потоків на гранях контрольного об’єму з використанням схеми Роу, фізично обґрунтована апроксимація неявної частини схеми направленими різницями з урахуванням напрямків поширення збурень, розташування граничних вузлів сітки безпосередньо на границі розрахункової області з відповідним записом граничних умов, що у сукупності дозволяє проводити багатопараметричні чисельні дослідження при великих (до кількох тисяч) значеннях чисел Куранта.

3. Запропоновано спосіб раціонального вибору числа вузлів розрахункової сітки, застосування якого дозволяє зменшити обчислювальні витрати при розв’язанні задач аеродинамічної оптимізації геометричних параметрів решіток профілів з розрахунком цільової функції на основі чисельного моделювання турбулентних газових потоків.

4. На основі багатопараметричних чисельних досліджень виявлено основні закономірності впливу розподілу швидкості, що задається вздовж обводу профілю решітки, і кута повороту потоку у решітці на форму шуканого профілю. Урахування цих закономірностей спрощує пошук розв’язку оберненої задачі газодинаміки решіток профілів.

Практичне значення роботи. Отримані результати також можуть бути використані для визначення раціональних геометричних параметрів лопаткових вінців компресорів авіаційних ГТД на етапі їх проектування, а також для дослідження структури потоку у решітках профілів і прогнозування їх аеродинамічних характеристик у робочому діапазоні зміни режимних параметрів лопаткових вінців.
Результати циклу робіт впроваджено на одному з провідних у світі підприємств авіаційної галузі – ДП «Івченко-Прогрес» (м. Запоріжжя) і використовуються при проектуванні компресорних ступенів сучасних авіаційних ГТД та різних енергоустановок. Використання результатів циклу робіт дозволяє скоротити терміни створення компресорів авіаційних ГТД за рахунок фізично-обґрунтованого вибору початкової форми профілю та оптимізації його аеродинамічних характеристик з використанням сучасних методів обчислювальної аеродинаміки.
Результати роботи опубліковано у 14 наукових роботах з яких 9 наукових статей, опублікованих у фахових виданнях та 5 тез доповідей на міжнародних наукових конференціях та конгресах.
Претендент на здобуття Премії
С.В. Мелашич
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