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В работе проведена оценка интегральных и локальных параметров турбин высокого и низкого 

давлений перспективного авиационного двигателя методом трёхмерного численного моделирования в 
пакете ANSYS CFX. Использовалась высокодетализированная модель турбин высокого и низкого давле-
ний с присоединёнными полостями и переходным каналом, состоящая из 577 млн. конечных элементов. 
Численный анализ проводился в стационарной и нестационарной постановках с использованием BSL и 
SST моделей турбулентности. Полученные расчётные данные верифицированы по результатам испыта-
ний данных турбин, расхождения расчёта и эксперимента как локально, так и интегрально незначитель-
ны (локальные отклонения не более 5%). Результаты численного анализа подтверждают высокий уро-
вень коэффициента полезного действия турбин. По результатам верификации выполнена оптимизация 
существующей конструкции, позволившая увеличить расчётный КПД ТВД на 0.4%. Данная модель взята 
за основу ряда работ по повышению ключевых параметров как отдельных деталей турбины, так и узла в 
целом. 

Турбина высокого давления, трёхмерное численное моделирование, аэродинамическая эффектив-
ность, расчётно-экспериментальный анализ. 

Введение 
Улучшение экономических и ре-

сурсных характеристик является ключе-
вым и приоритетным направлением раз-
вития и создания современных конкурен-
тоспособных гражданских авиационных 
двигателей. Вместе с тем, некоторые важ-
нейшие характеристики основных узлов, 
такие как расход газа, крутящий момент 
на роторе, эффективность узла в целом, не 
поддаются экспериментальной оценке в 
условиях работы двигателя. Эти характе-
ристики могут быть получены только на 
специализированных установках для 
оценки параметров отдельных узлов, что 
является лишь косвенной оценкой работо-
способности узла при работе в двигателе. 
Современные численные методы позво-
ляют провести оценку достоверности по-
лученных экспериментальных данных и 
дать их качественную оценку, что позво-
ляет исключить ошибки, возможные при 
проектировании новых продуктов, а также 
снизить их себестоимость. 

Основной задачей данной работы 
является проведение численного модели-
рования газодинамических и тепловых 
процессов в турбинах высокого давления 
(ТВД) и турбинах низкого давления 

(ТНД) с целью верификации эксперимен-
тальных данных, полученных по резуль-
татам проведенных испытаний. 

Описание проблемы  
и численной модели  
Объектом исследования являются 

ТВД и ТНД современного авиационного 
двигателя. Для верификации эксперимен-
тальных данных были смоделированы 
ТВД и ТНД с учётом всех особенностей 
геометрии, в том числе присоединённые 
полости под дисками, лабиринтные уп-
лотнения, аппарат закрутки, система ох-
лаждения лопаток, а также переходный 
канал между ТВД и ТНД (рис. 1). 

Моделирование осуществлялось со 
следующими допущениями: 

- не моделировались утечки по сты-
кам лопаток; 

- не учитывалось влияние запыления 
отверстий перфорации. 

С учётом замеренных монтажных 
зазоров, а также радиальных перемеще-
ний деталей ротора и статора были вы-
браны следующие радиальные зазоры: над 
1РЛ ТВД – 0,6 мм, под 2СА ТВД– 0,5 мм, 
над 2РЛ 0,6  мм:  для ТНД радиальные за-
зоры 0,5 мм под всеми рабочими лопатка-
ми и 0,6 мм под сопловыми лопатками. 
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Рис. 1. Общий вид расчётной области ТВД (а)  

и ТНД (б) с переходным каналом 
 

В качестве одного из граничных ус-
ловий использовалась величина шерохо-
ватости поверхности лопаток. Она была 
выбрана по результатам замера шерохова-
тости поверхности лопаток после разбор-
ки двигателя и для 1СА ТВД составляет 
16  мкм для корыта и 8  мкм для спинки;  
для 1РЛ ТВД – 5 мкм для всей лопатки, 
2СЛ ТВД –  12  мкм для корыта и 8  мкм 
для спинки;  2РЛ ТВД –  4  мкм для всей 
лопатки. Шероховатость лопаток ТНД со-
ставляет 4 мкм. 

Численный анализ проводился с по-
мощью трёхмерной методики расчёта в 
стационарной и нестационарной поста-
новках, основанных на решении неста-
ционарной системы осреднённых по Рей-
нольдсу уравнений Навье-Стокса методом 
конечных объёмов с неявным алгоритмом 
интегрирования в коммерческом пакете 
ANSYS CFX 14.5. Суммарная размер-
ность сеточной модели расчётной области 
ТВД ≈ около 265  млн.  элементов,  ТНД ≈ 
312 млн. элементов. 

В качестве граничных условий (поля 
полной температуры и давления) исполь-
зовались экспериментальные данные, по-
лученные по результатам замера парамет-
ров газа в тракте и присоединённых по-
лостях ТВД и ТНД во время проведения 
испытаний. В качестве граничных усло-

вий в присоединённых полостях турбины 
принимались значения статических дав-
лений и температуры, замеренных в дви-
гателе в процессе испытаний. Общий вид 
схемы препарирования ТВД и ТНД пред-
ставлены на рис. 2. 

 

 
а 

 
б 

Рис. 2. Общий вид схемы препарирования ТВД (а)  
и ТНД (б) 

В качестве модели турбулентности 
были выбраны BSL  и SST  модели.  SST  
модель отличается от BSL модели допол-
нительным слагаемым, существенно 
уменьшающим турбулентную вязкость в 
пристеночном слое [1,2]. Параметры чис-
ленной модели, ответственные за процесс 
смешения газа и плёнки (сеточное разре-
шение, толщина призматического слоя, 
турбулентное число Прандтля (Шмидта)) 
определялись на основе эксперименталь-
ных исследований плёночного охлажде-
ния плоских пластин [3-5]. 

 
Результаты численного анализа  
и сравнение с экспериментальными 
данными. Анализ результатов  
верификации ТВД 
Сравнительный анализ результатов 

численного моделирования ТВД с экспе-
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риментальными данными, полученными 
при испытаниях двигателя, приведён на 
рис. 3 - 5. Распределение замеренной и 
расчётной полной температуры на входе в 
СЛ1 ТВД имеет некоторое расхождение, 
что связано с отсутствием кондиционных 
замеров температуры на входе. Характер-

ная кривая распределения полной темпе-
ратуры на входе принималась с опреде-
лённым коэффициентом, обеспечиваю-
щим в процессе расчёта соответствие 
среднемассовой температуре (определён-
ной по замерам) на входе в 2СЛ ТВД. 

  
а б 

  
в г 

Рис. 3. Распределение полной температуры (а,в) и полного давления (б,г) на входе в сопловую лопатку 
первой и второй ступени ТВД 

 
Кроме того, температура газа в по-

лости между 1СЛ и 1РЛ ТВД существенно 
ниже при стационарном численном моде-
лировании,  что говорит о затекании в за-

зор горячего газа в эксперименте. Данный 
эффект можно наблюдать при нестацио-
нарной постановке. 

Расчётная эпюра полного давления 



Вестник Самарского государственного аэрокосмического университета   №5(47), часть 1, 2014 
 

142 

на 2СЛ ТВД хорошо попадает в разброс 
показаний экспериментальных данных на 
различных лопатках, при этом характер 
распределения по высоте канала соответ-
ствует эксперименту (рис. 3). Анализ за-
меров статического давления на входе в 
2СЛ ТВД показывает хорошее соответст-
вие эксперимента и расчёта, как по корню, 
так и по периферии. 

Распределение осреднённых в ок-
ружном направлении полных температур 

и давлений по радиусу на выходе из ТВД 
приведено на рис. 4. Средняя полная тем-
пература на выходе из ТВД, полученная 
по результатам расчёта, имеет хорошее 
совпадение с экспериментальными дан-
ными с максимальной погрешностью в 10 
градусов. Расчётная эпюра полного дав-
ления на выходе из ТВД также хорошо 
попадает в разброс показаний экспери-
ментальных данных и имеет идентичный 
характер распределения по высоте.

  
а б 

Рис. 4. Распределение полной температуры (а) и полного давления (б) на выходе из рабочей лопатки 
второй ступени ТВД 

Среднее отклонение расчётного ста-
тического давления газа от замеренного 
по тракту ТВД не превышает 5% (рис. 5). 

 

 
Рис. 5. Отклонение расчётных значений статиче-

ского давления газа от измеренных по тракту ТВД 

Расчётный и замеренный перепад 
полного давления на первой ступени хо-
рошо совпадают, при этом наблюдается 
завышение перепада полного давления в 

эксперименте по второй ступени ввиду 
завышения показаний замеров полного 
давления, установленных на входных 
кромках обтекателей (показания полного 
давления в среднем на 0,3  кг/см2 выше, 
чем на гребёнках, установленных между 
стойками; рис. 6). 

 
Рис. 6. Результаты измерения давления  

в переходном канале 



Вестник Самарского государственного аэрокосмического университета   №5(47), часть 1, 2014 
 

143 

Данное явление связано с ростом 
полного давления из-за торможения пото-
ка у стоек переходного канала, что приво-
дит к завышению показаний замеров от-
носительно среднеплощадного значения и 
уменьшению локального перепада на 2РЛ 
ТВД в этих местах. При численном моде-
лировании в стационарной постановке от-
сутствует влияние обтекателей переход-
ного канала на 2РЛ ТВД и отсутствует 
торможение потока [6-8]. 

Для анализа этого явления был про-
ведён нестационарный расчёт 2РЛ ТВД 
совместно с переходным каналом и 1СЛ 
ТНД, который показал наличие зон ло-
кального повышения давления (рис. 7). 

 
а 

 
б 

Рис. 7. Зона локального повышения давления (с)  
за 2РЛ ТВД по результатам нестационарного  

расчёта 
 

Распределение потерь в переходном 
канале представлено на рис. 8. Большие 
потери (порядка 60%) на начальном уча-
стке 1-2 связаны с потерями на выравни-
вание потока за 2РЛ ТВД, оставшаяся 
часть перераспределяется между потеря-
ми со стойки переходного канала (15%) и 
потерями на трение и кривизну канала 
(25%). 

 
Рис. 8. Распределение потерь в переходном канале 

(нестационарный расчёт) 

Для уменьшения влияния стойки пе-
реходного канала на работу 2РЛ ТВД был 
перепроектирован переходный канал ТВД 
и ТНД (перепрофилирована, наклонена и 
отодвинута от 2РЛ ТВД стойка переход-
ного канала), что позволило уменьшить 
потери в переходном канале и увеличить 
КПД ТВД на 0,1%. 

Анализ результатов верификации ТНД 
В качестве граничных условий для 

верификации ТНД использовались изме-
ренные значения параметров потока, по-
лученные по результатам испытаний дви-
гателя. 

Расчётная эпюра полного давления 
на выходе из ТНД достаточно хорошо по-
падает в разброс показаний эксперимен-
тальных данных на различных лопатках, 
при этом характер распределения по вы-
соте канала соответствует эксперименту 
(рис. 9).  

Характер расчётной эпюры темпера-
туры на выходе из ТНД по высоте канала 
(рис. 9) также хорошо соответствует экс-
перименту, однако имеет место завыше-
ние расчётных значений температуры от-
носительно среднего значения замера по 
гребёнкам на величину от 10° до 20°С. 
Данное явление связано с существенной 
окружной неравномерностью поля темпе-
ратуры на выходе из камеры сгорания. 

Сравнение замеренных и расчётных 
давлений по тракту представлено на рис.  
10. Максимальное отклонение расчётных 
значений от экспериментальных не пре-
вышает 4.5%. 

 

с 
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а б 

Рис. 9. Сравнение расчётного и экспериментального распределения по высоте полного давления  
и температуры на выходе из ТНД 

 

 
Рис. 10. Отклонение расчётных значений статического давления газа от измеренных по тракту ТНД 

Оптимизация конструкции 
По результатам трёхмерного анализа 

была проведена оптимизация конструкции 
ТВД, а именно: 

- оптимизирована конструкция 
лабиринтного уплотнения промежуточ-
ного диска (утечка газа через лабиринт 
уменьшилась на 40%, КПД ТВД +0,1%); 

- перепроектирован переходной 
канал ТВД и ТНД (уменьшено влияние 
стойки на 2РЛ ТВД, КПД ТВД +0,2%); 

Внедрение комплексных мероприятий 
по оптимизации конструкции ТВД позво-

лило увеличить КПД ТВД на 0,3%  по 
сравнению с исходным вариантом. 

Выводы 
По результатам проведённого срав-

нительного анализа расчётных моделей с 
экспериментальными данными подтвер-
ждена высокая эффективность турбин вы-
сокого и низкого давления в составе дви-
гателя. Проведённый комплекс мероприя-
тий по доводке существующей конструк-
ции ТВД – оптимизация конструкции ла-
биринтного уплотнения промежуточного 
диска и стойки переходного канала позво-
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лили увеличить расчётный КПД на 0,3%, 
уменьшить себестоимость изготовления 
элементов задней опоры и увеличить цик-
лический ресурс лопаток по сравнению с 
исходным вариантом. 

Таким образом, внедрение в практи-
ку проектирования методик, решающих 
задачу сквозного численного моделирова-
ния ТВД и ТНД,  позволяет существенно 
повысить точность предсказания полу-

чаемых параметров узлов, увеличить эф-
фективность их охлаждения при сокраще-
нии расхода охлаждающего воздуха, 
уменьшить себестоимость изготовления, а 
также проводить комплексный учёт влия-
ния различных факторов на аэродинамику 
и тепловое состояние деталей турбин в 
едином программно-вычислительном 
комплексе [9,10]. 
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The paper is focused on the evaluation of integral and local parameters of advanced aero engine high-
pressure and low-pressure turbines using the method of 3D numeric simulation in ANSYS CFX. The models 
used were very detailed high-pressure and low-pressure turbine models with adjoined cavities and a transition 
duct consisting of 577 million finite elements. Numerical analysis was conducted both in stationary and non-
stationary setup using BSL and SST models of turbulence. The resulted design data were verified against the 
turbine test results. Deviations between design and test data, both local and integral, are insignificant (local devi-
ation is not more than 5%). The results of numerical analysis show high level of turbines’ efficiency. The current 
configuration was optimized based on the results of verification, which allowed increasing HPT design efficien-
cy by 0.4%. The model was taken as a basis for a series of works aimed at improving the key parameters of both 
individual turbine components and the module on the whole. 
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