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Рабочий процесс турбины описывается большим числом переменных, часто оказывающих проти-
воречивое влияние на параметры её работы. Варьирование переменными является задачей, трудно под-
дающейся анализу и требующей больших временных затрат. Решением может стать применение методов 
математической оптимизации. В статье приведены основные положения метода автоматической оптими-
зации осевой турбины, основанного на совместном применении программного комплекса вычислитель-
ной газовой динамики NUMECA и программы-оптимизатора IOSO. Разработанная методика была апро-
бирована на четырёхступенчатой турбине низкого давления, разработанной и испытанной в NASA. Для 
данной турбины созданы расчётные модели, включающие в себя одну, две, три и четыре ступени. Ре-
зультаты расчёта с их помощью показали хорошее совпадение с данными эксперимента. По результатам 
проведённых исследований были выбраны настройки численной модели, которые обеспечивают совпа-
дение расчётных и экспериментальных данных и не требуют больших ресурсов компьютера. Это позво-
ляет заметно сократить время получения оптимального решения при многократном обращении к расчёт-
ной модели. С помощью созданной модели произведён автоматический поиск конфигурации лопаток 
турбины, обеспечивающей повышение КПД турбины на 0,7% при сохранении расхода рабочего тела и 
степени расширения газа (с точностью 0,5%), соответствующих исходной конструкции. 

Осевая турбина, эффективность, оптимизация, фронт Парето, характеристика. 
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Турбина является одним из важней-
ших узлов, влияющим на общую топлив-
ную экономичность двигателя. Это связа-
но с тем, что недобор эффективности тур-
бины при прочих равных условиях снизит 
величину реальной работы, которую она 
производит, и её недостаток будет ком-
пенсироваться  за счёт увеличения расхо-
да топлива [1]. По этой причине задача 
повышения эффективности турбин всегда 
остаётся актуальной задачей газотурбин-
ного двигателестроения. 

За последние годы процесс проекти-
рования и доводки эффективных турбин 
связан с развитием методов вычислитель-
ной газовой динамики. На сегодня они 
являются точным расчётным методом ис-
следования процессов газовой динамики. 
Они способны достоверно предсказывать 
характеристики турбины с учётом всех, 
даже самых незначительных, особенно-
стей трёхмерной геометрии проточной 
части и проводить оценку влияния на них 
варьирования любого геометрического 
или режимного параметра. Концептуально 
алгоритм применения CFD методов при 
совершенствовании турбин заключается в 

следующем. Проводится расчётное иссле-
дование структуры потока в исследуемой 
области. Затем проектировщик выбирает 
способ улучшения структуры, перестраи-
вает геометрию элементов проточной час-
ти, проводит расчёт, анализирует резуль-
таты и вновь проходит всю цепочку до 
получения желаемого результата [2]. 

Однако использование данного ал-
горитма на практике затруднено. Основ-
ная причина заключается в том, что форма 
проточной части ступени осевой турбины 
описывается большим числом перемен-
ных.  

Авторами статьи была проведена 
оптимизация 4,5-ступенчатой (4 полных 
ступени и спрямляющий аппарат, уста-
новленный за последней) осевой модель-
ной турбиной, спроектированной и экспе-
риментально исследованной в NASA (рис. 
1) [3-5]. Для рассматриваемой турбины 
имеются подробные данные испытаний не 
только в сборе, но и для отдельных групп 
ступеней, что позволило провести качест-
венную верификацию созданной для оп-
тимизации расчётной модели. 
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Рис. 1. Внешний вид исследуемой турбины [4]

На базе исходной геометрии турби-
ны были созданы расчётные модели рабо-
чего процесса в разных вариантах испол-
нения турбины при следующих допуще-
ниях: 

1. Течение в каждом лопаточном 
венце (ЛВ) соплового аппарата (СА) и ра-
бочего колеса (РК), а также в притракто-
вых полостях обладает свойством цикли-
ческой симметрии. Поэтому все модели 
содержали только по одному межлопа-
точному каналу с периодическими гра-
ничными условиями на боковых поверх-
ностях. 

2. Расчёт вёлся в стационарной по-
становке. 

3. Деформации лопаток турбины 
под действием газовой нагрузки при рас-
чёте не учитывались. 

4. В качестве рабочего тела ис-
пользовался идеальный газ со свойствами 
продуктов сгорания керосина. 

5. В расчёте учитывалось, что теп-
лоёмкость и вязкость рабочего тела зави-
сят от его температуры.  

6. Турбулентность считалась изо-
тропной по всем направлениям. Для её 
моделирования была использована модель 
Spalart-Allmaras. 

7. Теплообмен между стенками 
проточной части и потоком не учитывался 

из-за быстрого протекания рассматривае-
мого процесса. 

Для расчёта выделялись области 
пространства вокруг рабочих и сопловых 
лопаток. Область СА рассчитывалась в 
неподвижной системе координат. Область 
РК рассчитывалась во вращающейся сис-
теме координат, скорость вращения кото-
рой совпадает с частотами вращения ро-
тора (3700 об/мин). 

В качестве граничных условий на 
входе в турбины были заданы радиальные 
эпюры распределения полного давления 

*p , полной температуры *T , угла потока 
a и турбулентной вязкости в соответст-
вующем сечении проточной части. Значе-
ния данных параметров были приняты 
равными имевшим место при испытаниях 
турбин [3-5]. На выходе из турбин задава-
лось статическое давление. Величина ста-
тического давления на выходе из турбины 
назначалась в соответствии с требуемой 
степенью расширения.  

Для передачи данных между облас-
тями СА и РК применялся встроенный в 
программный комплекс интерфейс Full 
Non Matching Mixing Plane. 

Внешний вид расчётной модели с 
используемыми граничными условиями 
приведён на рис. 2.  
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Рис.2. Расчётная модель 4,5-ступенчатой турбины с принятыми граничными условиями

Всего были созданы 5 групп расчёт-
ных моделей: 

- модель процесса в первой ступени 
(рис. 3, а); 

- модель процесса в первых двух 
ступенях (рис. 3, б); 

- модель процесса в первых трёх 
ступенях (рис. 3, в); 

- модель процесса в четырёх ступе-
нях (рис. 3, г); 

- полная модель рабочего процесса в 
4,5-ступенчатой турбине (рис. 1). 

 

 
а 

 
б 

 
в 

 
г 

Рис. 3. Рассмотренные конфигурации турбины [5]

Для каждой рассмотренной конфи-
гурации турбины было создано по три 
расчётных модели, отличающихся густо-
той сетки конечных объёмов.  

«Редкая» сетка (рис. 4, а). В среднем 
на один ЛВ приходится 385 тысяч элемен-
тов. Максимальное значение параметра 
y+ для данной сетки составило 7. 

«Нормальная» сетка (рис. 4, б). В 
среднем на один ЛВ приходится 900 ты-
сяч элементов. Максимальное значение 
параметра y+ - 3. 

«Густая» сетка (рис. 4, в). В среднем 
на один ЛВ приходится 1  миллион 700  
тысяч элементов. Максимальное значение 
параметра y+ - 1. 
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Рис. 4. Сетки конечных объёмов созданных расчётных моделей:  
«редкая» (а), «нормальная» (б), «густая» (в) 

Всего было построено 15 расчётных 
моделей: по три типа сетки («редкая», 
«нормальная» и «густая») для пяти кон-
фигураций турбины (1,  2,  3,  4,  4.5  ступе-
ни). Во всех моделях применялась блоч-
но-структурированная сетка, созданная с 
помощью средств программы NUMECA 
[6]. 

С помощью каждой из созданных 
численных моделей были рассчитаны ха-
рактеристики турбины в виде зависимо-
стей КПД и пропускной способности от 
перепада полного давления на турбине 

при постоянной частоте вращения ротора. 
Здесь и далее под пропускной способно-
стью понимается расходный комплекс 

* .
*

G TA
p

=  

Принципиально результаты, полу-
ченные для разных конфигураций турби-
ны, не отличаются друг от друга. Поэтому 
в качестве иллюстрации на рис. 5 приво-
дятся характеристики, полученные для 
4,5-ступенчатой конфигурации.  

 

  
Рис. 5. Сопоставление расчётных и экспериментальных характеристик 4,5-ступенчатой турбины: 

- эксперимент;   - «редкая» сетка;  - «нормальная» сетка;  -«густая» сетка 

При анализе рис. 5 обращает на себя 
внимание тот факт, что результаты, пока-
занные на «нормальной» и «густой» сет-
ках, мало отличаются друг от друга. Это 
говорит о том, что при числе конечных 
объёмов, приходящихся на один венец, 
свыше 900 тысяч размер сетки перестаёт 
влиять на получаемые результаты. Даль-
нейшее измельчение сетки не повлияет на 
результаты расчёта, но приведёт к увели-
чению времени счёта.  

Однако, как видно из рис. 5, в расчё-
те значение КПД турбины завышено на 
2...3% (абс.), а пропускная способность – 
на 2...3% (отн.). Результаты расчётов по 
созданным численным моделям качест-
венно хорошо согласуются с результатами 
экспериментальных исследований. Это 
иллюстрируется рис. 6, на котором приве-
дены зависимости относительной пропу-
скной способности и КПД от перепада 
полного давления на турбине. Под отно-
сительными параметрами понимается от-
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ношение текущего значения переменной к 
максимальному его значению в рассмат-
риваемом диапазоне: 

max max

;                                                   = .i iAA
A

h
h

h
=

max max

;                                                   = .i ihh
h

 

Совпадение всех четырёх графиков 
позволяет говорить о хорошем количест-
венном совпадении результатов расчёта с 
экспериментальными данными.  

 
Рис. 6. Сопоставление относительных расчётных и экспериментальных характеристик  

4,5-ступенчатой турбины: 
- эксперимент;   - «редкая» сетка;  - «нормальная» сетка;  -«густая» сетка 

Всё сказанное выше для 4,5-
ступенчатой турбины справедливо и для 
остальных рассмотренных вариантов.  

Основной причиной несовпадения 
результатов расчёта и эксперимента явля-
ется тот факт, что созданные расчётные 
модели не учитывали наличие радиально-
го зазора над рабочим колесом. Рассмат-
риваемые турбины имеют бандажные 
полки на периферии рабочих лопаток, об-
разующие замкнутое кольцо. Между 
кольцом и статором образуется щель, че-
рез которую рабочее тело утекает со входа 
рабочего колеса на выход, не передавая 
свою энергию на лопатки [7,  8].  Поэтому 
создана расчётная модель рабочего про-
цесса турбины, учитывающая наличие ра-

диального зазора над бандажными полка-
ми. 

Новые расчётные модели были соз-
даны в соответствии с подходами, опи-
санными выше, и отличались от ранее 
созданных моделей только наличием до-
полнительных доменов (рис.  7)  над РК,  
моделирующих утечку, и необходимыми 
интерфейсами между доменами. Домены 
полостей над бандажом рассчитывались 
во вращающейся системе координат и бы-
ли разбиты блочно - структурной сеткой 
конечных объёмов. В среднем на один 
домен приходилось по 1,8  млн.  ячеек 
(число доменов равно числу рабочих ко-
лёс). 

 
а 

 
б 

Рис. 7. Особенности расчётной модели с учётом утечек над бандажом: положение дополнительных 
доменов (а), сетка конечных объёмов дополнительных доменов (б) 
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Сравнение зависимостей пропуск-
ной способности и КПД турбины от пере-
пада полного давления в турбине,  полу-
ченных с помощью двух расчётных моде-

лей, одна из которых учитывала наличие 
утечек над бандажом,  а вторая –  нет,  с 
данными эксперимента показано на рис. 8. 

  
Рис. 8. Влияние учёта утечек над бандажом на результаты расчёта характеристик  

4,5-ступенчатой турбины: 
- эксперимент;  - с учётом бандажа;  - без учёта бандажа 

Как видно из рис. 8, учёт бандажа 
приводит к тому, что расчётное значение 
КПД снижается на 1% (абс.), а пропуск-
ной способности на 0,5(отн.) относитель-
но расчёта без учёта зазора. Также обра-
щает на себя внимание тот факт, что учёт 
утечек в радиальном зазоре не сказался на 
форме зависимости. Фактически она сме-
стилась эквидистантно исходной кривой. 
Можно заключить, что результаты расчё-
та с учётом утечки над бандажом также 
качественно хорошо совпадают с данны-
ми эксперимента. При этом они показы-
вают лучшее количественное совпадение 
по сравнению с моделью без учёта утечек. 

Отмеченное хорошее качественное 
совпадение, которое показывает создан-
ная расчётная модель, может быть ис-
пользовано для поиска оптимальной кон-
фигурации турбины.  

Качественное совпадение результа-
тов расчёта, полученных с помощью чис-
ленных моделей, отличающихся густотой 
сетки конечных объёмов и наличием учё-
та утечек, позволяет предложить следую-
щую стратегию поиска оптимального ре-
шения: оптимизация проводится с помо-
щью «редкой» расчётной модели с малым 
числом конечных элементов без учёта на-
личия утечек. Это позволит значительно 
сэкономить время при поиске оптимума 
без существенной потери точности его 
определения. Окончательные характери-

стики оптимального варианта рассчиты-
ваются с помощью «густой» расчётной 
модели, соответствующей реальной гео-
метрии и показывающей более достовер-
ные результаты. 

Алгоритм поиска оптимального ре-
шения был построен на основе программы 
оптимизатора IOSO [9-11] и программы 
численного моделирования рабочего про-
цесса в турбомашинах NUMECA [6].  

Для проведения оптимизации тур-
бины был использован алгоритм измене-
ния формы профиля лопатки, описанный 
в [10]. Основная его идея заключается в 
том, что в ходе оптимизации толщина ло-
патки в контрольном сечении, а также ха-
рактер её изменения вдоль хорды, остают-
ся неизменными. Такой подход позволяет 
существенно сократить число переменных 
и, в первом приближении, сохранить на-
пряжённо - деформированное состояние 
лопаток, поскольку отношение попереч-
ных площадей втулочного и периферий-
ного сечений лопатки, существенно 
влияющее на растягивающие напряжения, 
изменяется незначительно.  

Для описания формы средней линии 
профиля был использован подход, опи-
санный в [11]. Средняя линия профиля 
представлялась в виде сплайна, проходя-
щего через четыре контрольных точки. 
Крайние точки сплайна соответствовали 
центрам входной и выходной кромок. Ос-
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тальные точки были равномерно распо-
ложены вдоль сплайна. Изменение формы 
средней линии профиля и взаимного по-
ложения сечений друг относительно друга 
производилось за счёт перемещения сред-

них контрольных точек сплайнов, а также 
за счёт варьирования угла установки про-
филя g  (рис. 9). 

 
а  

б 

Рис.9. Схема изменения формы средней линии профилей лопаток  
соплового аппарата (а) и рабочего колеса (б)

В представляемой задаче форма се-
чения СА изменялась за счёт перемеще-
ния в тангенциальном направлении пер-
вых трёх контрольных точек на сплайне 
(рис. 9, а). Также варьировались выносы 
сечения в осевом и окружном направле-
ниях и угол установки профиля g . Всего 
подобным образом в СА изменялась фор-
ма трёх сечений: втулочного, среднего и 
периферийного. 

Изменение формы лопатки РК вы-
полнялось только за счёт изменения угла 
установки всей лопатки (рис. 9, б)  в диа-
пазоне ±2°. Такое решение было принято 
для сохранения напряжённо - деформиро-
ванного состояния рабочей лопатки,  а 
также для сокращения числа переменных. 

Алгоритм перестройки профиля ло-
патки по высоте с помощью описанных 
выше подходов был реализован в про-
грамме Profiler, разработанной на кафедре 
теории двигателей летательных аппаратов 
СГАУ [12 - 14].  

Поиск оптимальной конфигурации 
4,5-ступенчатой турбины осуществлялся 
по следующему алгоритму. Программа 
IOSO формировала блок исходных дан-
ных, на основании которых программа 
Profiler создавала новую геометрию ло-

патки и передавала их в виде текстового 
файла в NUMECA.  Там,  на базе получен-
ной информации, в автоматическом ре-
жиме создавалась расчётная модель и 
производился расчёт течения в ней. Опре-
делялись величины КПД и других пара-
метров турбины. IOSO на основании дан-
ных расчёта, а также предыдущих обра-
щений к численной модели, формирует 
новое сочетание исходных данных, и про-
цесс повторяется до достижения искомого 
экстремума. 

В ходе решения задачи оптимизации 
была поставлена задача максимального 
повышения КПД турбины на расчётном 
режиме. В ходе процесса оптимизации 
варьировались геометрические параметры 
лопаток СА и РК, описанные выше. Об-
щее число независимых переменных – 96.  

При решении задачи оптимизации 
задавались ограничения, связанные с осо-
бенностями функционирования турбины в 
составе газотурбинного двигателя (ГТД). 
В частности, расход рабочего тела через 
турбину и степень расширения газов на 
расчётном режиме работы не могли отли-
чаться от исходных значений более чем на 
0,5%. Постановка задачи оптимизации ил-
люстрируется рис. 10. 
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Рис. 10. К постановке задачи оптимизации

Поиск оптимального решения про-
водился с помощью расчётной модели, не 
учитывающей наличие радиального зазо-
ра и разбитой сеткой конечных объёмов 
таким образом, что на один венец в сред-
нем приходится по 900 тысяч ячеек 
(«нормальная» сетка). С помощью данной 
модели была найдена такая конфигурация 
лопаток, которая обеспечивает получение 
максимального КПД турбины при приня-
тых ограничениях. Для получения реше-
ния программе IOSO потребовалось более 
1000 обращений к расчётной модели. 

Для найденной конфигурации тур-
бины была вновь создана расчётная мо-
дель, учитывающая наличие перетекания 

рабочего тела над бандажом и разбитая 
сеткой таким образом, что на одни лопа-
точный венец в среднем проходилось 1 
миллион 700 тысяч конечных объёмов 
(«густая» сетка). С помощью данной мо-
дели были рассчитаны характеристики 
оптимального варианта турбины. Резуль-
таты сравнения характеристик оптималь-
ного и исходного вариантов представлены 
на рис. 11. Сопоставление исходной и оп-
тимизированных форм лопаток представ-
лено на рис. 12. Видно, что изменились в 
основном лопатки СА, которые приобрели 
сложную пространственную форму. Из-
менение рабочих лопаток незначительно.  

 

  
Рис.11. Сопоставление характеристик 4,5-ступенчатой турбины  

до ( ) и после ( ) оптимизации 
 

  
Рис.12. Сопоставление форм лопаток 4,5-ступенчатой турбины до ( ) и после ( ) оптимизации 
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Анализ зависимостей на рис. 11 по-
казывает, что найденная конфигурация 
турбины обеспечивает повышение вели-
чины КПД на расчётном режиме на 0,7% 
при сохранении величины пропускной 
способности, близкой к исходному уров-
ню. На рис. 13 приводится сопоставление 
КПД и работ ступеней исходных и опти-
мизированных ступеней турбины на рас-
чётном режиме. Как видно, оптимизация 

привела к некоторому перераспределению 
работ между ступенями: первые две сту-
пени несколько разгрузились, а задние, 
наоборот, догрузились. Причём удельная 
работа третьей ступени увеличилась на 
3% относительно исходной турбины. От-
метим, что увеличение КПД турбины уве-
личило удельную работу турбины на 0,7% 
(отн.).  

  
Рис. 13. Сопоставление КПД и удельных работ ступеней  

исходного ( ) и оптимизированного ( ) вариантов турбины 

Анализ изменения КПД ступеней 
показал, что эффективность всех ступеней 
возросла:  первой –  на 0,1%,  второй –  на 
1,5%,  третьей –  на 1,2%,  четвёртой –  на 
0,5%.  

Основные причины повышения эф-
фективности турбины: улучшение струк-

туры потока в СА, уменьшение интенсив-
ности вторичных течений и снижение 
профильных потерь, а также согласование 
углов натекания потока. Это подтвержда-
ется зависимостями изменения коэффици-
ента восстановления полного давления в 
СА  вдоль высоты лопатки (рис. 14).  

 

 
а 

 
б 

 
в 

 
г 

Рис. 14. Сопоставление зависимостей коэффициента восстановления полного давления в СА s   
вдоль высоты лопатки исходного (  ) и оптимизированных ( ) вариантов первой (а),  

второй (б), третьей (в) и четвёртой (г) ступеней 
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Как видно из рис. 14, изменение 
формы сопловых лопаток привело к за-
метному сокращению потерь практически 
во всех СА. В первой ступени уменьши-
лись профильные потери по всей высоте 
лопатки и интенсивность периферийного 
вихря. Сам вихрь сместился ближе к ядру 
потока. Во второй ступени профильные 
потери в целом возросли, однако интен-
сивность периферийного вторичного те-
чения существенно сократилась, а сам 
вихрь был прижат к концевой стенке.  В 
третьей ступени сократились профильные 
потери, интенсивность и положение вто-
ричных вихрей осталось неизменным. В 
четвёртой ступени профильные потери в 
целом не изменились. При этом возросли 
вторичные потери на втулке, но снизились 
на периферии. Таким образом, наиболь-
шее снижение потерь в СА наблюдается в 
третьей ступени, в ней же наблюдается 
максимальный рост КПД. 

Найденный резерв повышения КПД 
(0,7%) рассматриваемой турбины не явля-
ется предельным. Из-за ограничений 
имеющейся в СГАУ лицензии оптимиза-
тора IOSO внимание авторов было сосре-
доточено только на СА. Для описания 
формы рабочей лопатки не хватило пере-
менных. Вероятно, изменение формы ра-
бочей лопатки по схожему алгоритму по-
зволит повысить КПД ступени ещё боль-
ше. Кроме того, изменение формы рабо-
чей лопатки потребует проверку её на-
пряжённо-деформированного состояния 
на каждом этапе, что заметно усложнит 
алгоритм решения задачи. Тем не менее 
внедрение в алгоритм поиска оптималь-
ной конфигурации проверки соответст-
вию прочностным критериям является 
очевидным направлением развития дан-
ной работы. 

Работа выполнена при финансовой 
поддержке Минобрнауки России в рамках 
базовой части государственного задания.  
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OPTIMIZATION OF THE WORKFLOW OF MULTISTAGE AXIAL TURBINES 
WITH PLATFORMS 
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The turbine workflow is described by a large number of variables that often have contradictory impact on 

the turbine operating parameters. Hand-operated variation of these variables is a difficult time-consuming task. 
Application of mathematic optimization techniques could provide a solution of the problem. The paper outlines 
the basic principles of the method of mathematical optimization of an axial turbine based on the joint use of the 
NUMECA computational fluid dynamics software and the IOSO program optimizer. The procedure developed 
was implemented for a four-stage turbine developed and tested by NASA. Design models including one, two, 
three and four stages have been developed for the turbine under consideration. The results of calculations per-
formed with their help showed good agreement with the experimental results. The settings of the numerical 
model that provide good agreement of design and experimental data but do not require large computational re-
source have been chosen according to the results of the research conducted. Low computational cost is very im-
portant because it allows significant reduction of the time spent to obtain the optimal solution with repeated ref-
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erence to the design model. Automatic search of the turbine blade configuration allowing a 0.7 % increase of the 
turbine efficiency with constant mass flow and rate of expansion of gas (accuracy 0.5 %) was carried out with 
the help of the model created.  

 
Axial turbine, efficiency, optimization, Pareto frontier, performance map. 
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