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В данной статье приведены результаты исследования взаимного влияния основного потока и утечек в 
бандажированной турбине низкого давления. Численное исследование выполнялось c помощью коммер-
ческого пакета программ Numeca Fine/Turbo. Выполнен ряд расчетов ТНД с последовательным 
усложнением расчетной модели. Выполнена оценка влияния утечек в радиальном зазоре и присоеди-
ненных полостей (с учетом вдувов охлаждающего воздуха) на основные параметры турбины. Полу-
ченные результаты позволили спрогнозировать КПД исследуемой турбины, который будет верифици-
рован в ходе испытаний ТНД в составе двигателя. 
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Введение 

 
Многоступенчатая турбина низкого давления 

(ТНД), используемая для привода вентилятора и 
подпорных ступеней компрессора является одним из 
ключевых узлов двигателя, в значительной степени 
определяющих его топливную эффективность. 

Как правило, в конструкции ТНД имеется ряд 
элементов (перекрыши, присоединенные полости, 
надроторные и межступенчатые уплотнения) оказы-
вающих значительное влияние на ее газодинамиче-
скую эффективность. Учет влияния конструктивных 
особенностей турбины в газодинамических расчетах 
на этапе проектирования позволяет более точно 
спрогнозировать реальный КПД турбины, который 
будет получен в дальнейшем в ходе эксперимента. 

На эффективность лабиринтного уплотнения 
влияет достаточно много факторов (количество 
зубцов, размеры воздушной камеры между зубцами, 
наличие ступенек между парами зубцов и т.д.). Для 
предварительных теоретических расчетов величин 
перетеканий газа через лабиринтные уплотнения 
используется формула Стодолы, с учетом поправоч-
ных коэффициентов, которые были полученных при 
экспериментальных продувках для классических 
вариантов лабиринтных уплотнений. Однако попра-
вочные коэффициенты получены на имитационных 
экспериментальных установках не всегда учитыва-
ют все особенности формы лабиринтного уплотне-
ния, влияние вращения, наличия закрутки на входе. 
Поэтому величину утечек не всегда можно коррект-
но оценить, используя лишь эмпирические форму-
лы.  

Целью данной работы является численное исследо-
вание ТНД на предмет оценки влияния на ее пара-
метры утечек газа через радиальные зазоры, вы-
дувов охлаждающего воздуха в проточную часть с 
моделированием лабиринтных уплотнений и присо-
единенных полостей. 

Ряд авторов уже публиковали результаты ис-
следований в области численного моделирования 
течения в лабиринтных уплотнениях, нацеленных на 
понимание процессов происходящих с газовым 
потоком. 

В работе Бондаренко и Бага [1] проводится ряд 
исследований влияния режимных и некоторых гео-
метрических параметров на работу лабиринтного 
уплотнения. 

В работе Тисарева и Василевича [2] рассматри-
вается трактовое уплотнение турбины и процессы, 
протекающие в нем. Создан алгоритм расчета трак-
тового уплотнения. 

Солодов в работе [3] выполнил численное ис-
следование проточной части цилиндра низкого дав-
ления с учетом отборов пара, протечек через диа-
фрагменные, надбандажные уплотнения и разгру-
зочные отверстия в дисках, и  отсоса влагоемкого 
пара из межвенцового зазора последних ступеней. 

Gier в своей работе [4] исследовал воздействие 
перетеканий и утечек газа на основной поток в бан-
дажированной турбине низкого давления. Выполне-
но сопоставление результатов CFD расчета с ре-
зультатам эксперимента. 

В настоящей работе использованы альтерна-
тивные CFD пакеты, что отличает ее от работы дру-
гих авторов и представляет практический интерес. 
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Основные задачи  
и объект исследования 

 
Основные задачи исследования: 
- определение влияния перетеканий на КПД 

турбины; 
- определение влияния выдувов охлаждающего 

воздуха на КПД турбины; 
- определение структуры течения в лабиринт-

ных уплотнениях; 
- сопоставление результатов расчетов, полу-

ченных альтернативными расчетными методами. 
В настоящее время для решения задач газовой 

динамики широко используются методы численного 
моделирования течений газа (CFD) в основе которо-
го лежит решение осредненных по Рейнольдсу 
уравнений Навье-Стокса (RANS) с привлечением 
полуэмпирических моделей турбулентности. Каж-
дый CFD пакет имеет свои особенности и области 
применения. Для данного исследования были вы-
браны коммерческий программный комплекс 
Numeca Fine/Turbo [5, 6] и решатель F [7, 8], кото-
рые специализированы на решении газодинамиче-
ских задач в области турбомашиностроения. Основ-
ная часть исследования выполнялась в решателе 
Fine/Turbo (Numeca), позволяющем углублённо 
исследовать течения в каналах сложной формы. 
Программа позволяет моделировать проточную 
часть турбины с ее конструктивными особенностя-
ми (рис. 1). Результаты расчета сопоставлялись с 
расчетом в решателе F.  

 
Рис. 1. Проточная часть ТНД 

 
В качестве объекта исследования была выбрана 

трехступенчатая турбина низкого давления. Рабочие 
колеса бандажированные, статорная часть лаби-
ринтного уплотнения имеет соты. Под сопловыми 
аппаратами имеются присоединенные полости, 
межступенчатое уплотнение 2 и 3 ступеней в виде 
трехзубого лабиринтного уплотнения. Контактная 
поверхность соплового аппарата лабиринтного 
уплотнения имеет соты.  

В связи со сложностью моделирования сотово-

го уплотнения (многократно увеличивается количе-
ство ячеек), было выполнено упрощение расчетной 
модели – соты заменены на гладкие стенки. На ос-
новании расходных характеристик полученных по 
экспериментальным данным при продувке сотовых 
уплотнений и уплотнений с гладкими стенками, 
величины радиальных зазоров были уточнены так, 
чтобы обеспечить эквивалентный расход через 
уплотнение. 

Для снижения утечек горячего газа из проточ-
ной части двигателя через трактовые уплотнения в 
присоединенных полостях организован наддув по-
лости охлаждающим воздухом, которых отбирают 
за КВД (компрессор высокого давления). 

Исследование включало в себя подготовитель-
ный этап (в котором выполнялась подготовка рас-
четной модели, выбор приемлемой расчетной сетки, 
выбор модели турбулентности) и основная часть, 
включающая себя серию расчетов для оценки влия-
ния на газовый поток радиальных зазоров и уплот-
нений. 

 
Ход исследования 

 
Геометрия проточной части турбины была за-

гружена в модуль AutoGrid5 [9], где выполнялась 
генерация сетки с помощью автоматического по-
строения сетки Row Wizard. Расчетная область имеет 
по одному межлопаточному каналу каждого из вен-
цов. Для примера на рис. 2 показано сеточное разби-
ение в межлопаточном канале СА1, реализованное в 
модуле AutoGrid5 (Numeca) и решателе F. 

Особое внимание при построении сетки было 
уделено пристеночной области. Выполнены сравни-
тельные расчеты беззазорной турбины с сеткой  
2,6 млн. ячеек (Y+  3) и 6,4 млн. ячеек (Y+  1), для 
определения влияния размера расчетной области на 
основные параметры турбины. По результатам ана-
лиза выполненных расчетов была принята модель с 
существенной увеличенной плотностью расчетной 
сетки (6,4 млн. ячеек), для обеспечения максималь-
но точного расчета полей параметров в области 
пограничного слоя (Y+  1 ).  

Основной этап исследования включал в себя 
несколько постановок. Последовательно выполнен 
ряд расчетов с усложнением расчетной модели, 
чтобы проследить влияние конструктивных особен-
ностей на параметры ступеней и турбины в целом. 

Первой постановкой был просчитан базовый 
вариант турбины: трехступенчатая турбина, в кото-
рой отсутствуют какие-либо утечки и перетекания 
(беззазорная). Дальнейшие расчеты сопоставлялись 
с этим вариантом. Сеточная область расчета при-
близительно 6,4 млн. ячеек. Время счета на 6 ядрах 
составило 9 часов. 
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           AutoGrid5 (Numeca)               F 

 
 

Рис. 2. Сеточное разбиение в межлопаточном канале СА1 
 

Вторая постановка: трехступенчатая ТНД с мо-
делированием перетеканий через лабиринтные 
уплотнения бандажных полок рабочих лопаток. 
Моделирование радиальных зазоров бандажных 
полок увеличило сеточную область расчета до 13 
млн. ячеек. Время счета на 10 ядрах составило 19 
часов. 

Третья постановка: трехступенчатая ТНД с 
моделированием перетеканий через лабиринтные 
уплотнения бандажных полок рабочих лопаток и 
присоединенных полостей без учета вдувов охла-
ждающего воздуха. Сеточная область расчета  
24 млн. ячеек. Время счета на 10 ядрах составило 
48 часов. 

Четвертая постановка: трехступенчатая ТНД с 
моделированием перетеканий через лабиринтные 
уплотнения бандажных полок рабочих лопаток и 
присоединенных полостей с учетом вдувов охла-
ждающего воздуха дисковых полостей. Сеточная 
область расчета 24 млн. ячеек. Время счета на 12 
ядрах составило 72 часа. 

Расчет в F выполнялся с учетом перетеканий 
над РК бандажных полок. В связи с невозможно-
стью прямого описания лабиринтного уплотнения в 
решателе F, величины утечек определялись по полу-
эмпирическим данным, и задавались в качестве 
исходных данных. Расчетная сетка включала в себя 
более 4 млн. ячеек. Время счета на 6 ядрах состави-
ло около 40 часов. 

Для корректного сопоставления результатов 
расчета в F с программным пакетом Fine/Turbo в 
расчете использовалась модель турбулентности SST. 

 
Параметры моделирования 
 

Расчеты проводились в стационарной поста-
новке. В проведенных расчетах использовалась 
модель Real Gas.  

На основании результатов представленных в 
работе Смита [10], в которой приводится сравни-

тельный анализ существующих моделей турбулент-
ности используемых при CFD моделировании трак-
товых уплотнений и согласование CFD расчетов с 
результатами эксперимента. Для исследования вы-
брана дифференциальная параметрическая модель 
переноса сдвиговых напряжений SST Ментера, ко-
торая является наиболее оптимальной для подобно-
го рода задач, дает наиболее близкие к эксперимен-
тальным данным результаты. 

В качестве ротор-статор интерфейса был 
выбран Mixing plane. 

На входе задавались радиальные эпюры рас-
пределения полного давления, полной температуры, 
меридиональных и тангенциальных углов получен-
ные из результатов расчета турбины высокого дав-
ления (ТВД). 

На выходе задавалось статическое давление.  
Для моделирования вдувов охлаждающего воз-

духа из дисковых полостей через отверстия на дета-
лях ротора, дополнительно, в четвертой постановке 
задавался расход охлаждающего воздуха, темпера-
тура, место и направление вдува. Величина расхода 
охлаждающего воздуха получена из гидравлическо-
го расчета. 
 

Результаты исследования 
 

Выполнено моделирование перетеканий газа 
через радиальные зазоры лабиринтных уплотнений 
бандажных полок рабочих лопаток и в присоеди-
ненных полостях с учетом вдувов охлаждающего 
воздуха.  

В результате были получены поля распределе-
ния чисел Маха, давлений, температур, газовых 
углов позволяющие оценить эффективность приня-
той конструкции. На рис. 3 представлено распреде-
ление относительных чисел Маха в середине меж-
лопаточных каналов венцов, в надроторных уплот-
нениях и присоединенных полостях. 
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Рис. 3. Распределение относительных чисел Маха и линий тока в середине межлопаточных каналов венцов, 

в надроторных уплотнениях и присоединенных полостях 
 

Как видно на рис. 3 принятая конструкция 
обеспечивает необходимое вихреобразование газо-
вого потока в районе бандажных полок и присоеди-
ненных полостей, что способствует снижению пере-
теканий и утечек газа через радиальные зазоры ла-
биринтных уплотнений. 

Выполнена обработка результатов расчета, по-
лучены величины перетеканий в различных поста-
новках, их влияние на приведенный расход и КПД 
турбины в целом. Основные результаты расчета 
сведены в Таблицу 1.  
 

Таблица 1  
Основные результаты расчета 

0 0 0,44 0,44 -
0 0,99 0,99 0,99 1,2
0 0 -0,45 0,04 -
0 0 0 0,65 -
0 0 0,47 0,60 -

0 0,71 0,71 0,71 1,1
0 0 -0,23 -0,02 -

0 0 0 0,22 -

0 0 0,24 0,24 -
0 0,63 0,63 0,63 1

0,9359
0,9292    

(-0,67%)
0,9247   

(-1,12%)
0,9273   

(-0,86%) 0,9399

192,64 193,04 193,83 193,59 194,17
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В таблице 1 принят ряд условных обозначений: 
СА_Inlet – относительный расход газа на входе 

в присоединенную полость перед СА; 
Cooling – относительный расход охлаждающе-

го воздуха наддувающая присоединенную полость; 
СА_Oulet – относительный расход газа на вы-

ходе из присоединенной полости СА; 
РК – относительный расход газа через надбан-

дажное уплотнение РК; 
1, 2, 3 – означает порядковый номер венца. 
Для утечек под сопловым аппаратом и перете-

каний над рабочим колесом положительные значе-
ния расходов соответствуют выдуву в проточную 
часть турбины. 

По результатам, представленным в таблице 1 
видно, что в первой постановке задачи отсутствую 
какие-либо утечки, перетекания. В результате полу-
чено значение суммарного КПД 93,59%.  

Во второй постановке задачи добавлено моде-
лирование перетеканий над РК бандажных полок, 
полученные величины перетеканий приводят к сни-
жению суммарного КПД на 0,67%. 

В третьей постановке задачи помимо перетека-
ний над РК бандажных полок снижающих КПД, 
появляется моделирование присоединенных поло-
стей с лабиринтными уплотнениями (рис. 4 а) и вдув 
охлаждающего воздуха перед первым рабочим ко-
лесом. Моделирование присоединенных полостей с 
лабиринтным уплотнением, приводит в появлению 
утечки газа 0,45% (CA2_inlet) и 0,23% (CA3_inlet) из 
проточной части турбины, и к снижению суммарно-
го КПД на 1,12%. 
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Для снижения утечки горячего газа из проточ-
ной части турбины в четвертой постановке органи-
зован наддув присоединенных полостей охлаждаю-
щим воздухом (рис. 4 б). Расход охлаждающего 
воздуха составляет 0,65% и 0,22% соответственно. 
Как видно из таблицы 1, происходит увеличение 
расхода через лабиринт относительно третьей по-
становки (CA2_outlet), однако количества воздуха 
наддувающего присоединённую полость под вто-
рым сопловым аппаратом оказалось достаточно для 
запитки лабиринта, вместо утечки газа имеет место 
выдув охлаждающего воздуха в проточную часть 
турбины (СА2_inlet = 0,04%). Несмотря на это, в 
передней полости имеет место втекание горячего 
газа и нагрев диска РК1, как показано на рис. 4 б.  

В присоединенной полости третьей ступени 
воздуха оказалось недостаточно и имеет место утеч-
ка горячего газа из проточной части двигателя. 
Утечка горячего газа по сравнению с третьей поста-
новкой  снизилась с 0,23% до 0,02%. 

Таким образом перетекания и утечки в четвер-
той постановке снижают суммарный увязочный 
КПД относительно беззазорной турбины  на 0,86 %. 

Из сопоставления результатов, полученных в 
Fine/Turbo и F в подобной постановке задачи (для 
Fine/Turbo это вторая постановка) видим, что разни-
ца в суммарном КПД ТНД достигает 1%. Анализ 
результатов показал, что отличие обусловлено, 
главным образом, различным моделированием тече-
ния в первом СА. Здесь получено наибольшее отли-
чие КПД 1-ой ступени.  

Из-за сложной формы проточной части (криво-
линейный, диагональный, диффузорный канал) поток 
в СА1 имеет сложную пространственную структуру с 
зоной вероятного отрыва. На результат моделирова-
ния таких течений сильное влияние оказывает раз-
мерность расчетной сетки, ее топология, особенности 
реализации математической модели течения.  

На рис. 5 представлено распределение полного 
давления в окружном направлении на выходе из 
СА1.  

F (вид спереди)                 Fine/Turbo (вид спереди) 

      
 

Рис. 5. Распределение полного давления в окружном 
направлении на выходе из СА1 

 
Как видно из рис. 5 след за СА1 в расчете вы-

полненном в Fine/Turbo интенсивнее, а соответ-
ственно, имеют место большие потери полного дав-
ления. 

На рис. 6 представлены эпюры распределения 
газовых углов на входе в венец в различных поста-
новках и посчитанные различными CFD пакетами. В 
качестве примера взята 3 ступень, которая более 
качественно показывает влияние перетеканий и 
утечек на газовые углы.  
 

СА3                                      РК3 

  
Рис. 6. Распределение газовых углов  

на входе в венец 
 

 

 
Третья постановка                                                             Четвертая постановка 

      
а                                                                                          б 

Рис. 4. Линии тока и распределение полных температур по поверхности стенок  
присоединенных полостей СА2 
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На графике представлены: 
- конструктивный угол входа в венец; 
- результаты расчетов в первой постановке с 

беззазорной турбиной; 
 - результаты расчетов в четвертой постановке, 

в которой учтены перетекания, утечки и вдув охла-
ждающего воздуха; 

- результаты расчета в F, который выполнялся с 
учетом перетеканий над РК. 

Как видно из рис. 6 перетекания вносят суще-
ственное изменение в структуру потока в районе 
корневой и периферийной образующих СА и РК, в 
результате, приводит к появлению углов атаки и 
дополнительным потерям. Поэтому это влияние 
необходимо учитывать на этапе проектирования при 
выборе конструктивных углов при профилировании 
лопаточных венцов.  

Сопоставление результатов расчета получен-
ных Fine/Turbo и F показало, что различные методы 
расчета дают достаточно близкое совпадение по 
углам потока в межвенцовых зазорах при подобной 
постановке задачи. Значение углов потока, получен-
ное в расчетах по обоим методикам, в средней части 
канала практически совпало, на периферии учет 
влияния надбандажной утечки приводит к одинако-
вой (или близкой) деформации эпюры углов. 
 

Заключение 
 

По результатам выполненного комплекса ис-
следовательских работ сделаны такие выводы:  

 впервые на предприятии выполнено прямое 
численное моделирование профилей рабочих колес 
с надроторными уплотнениями, сопловых аппара-
тов, присоединенных полостей с межступенчатыми 
уплотнениями и с учетом вдувов охлаждающего 
воздуха в одной постановке; 

 благодаря используемому пошаговому под-
ходу определено влияние на характер течения и 
суммарные параметры турбины каждого из исследу-
емых конструктивных элемента; 

 выполненные CFD расчеты позволили опре-
делить структуру течения в присоединенных поло-
стях, лучше понять процессы, происходящие в ла-
биринтных уплотнениях. 

Результаты данной работы будут использованы 
при совершенствовании исследуемой ТНД. 
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ЧИСЛЕННЕ МОДЕЛЮВАННЯ ТЕЧІЇ  

В БАГАТОСТУПЕНЕВІЙ ТУРБІНІ НИЗКОГО ТИСКУ 
M. О. Стахняк, С. Б. Різник, С. О. Хомилєв, А. М. Карпенко 

В цій статті показані результати дослідження взаємного впливу основного потоку і витоку газу в бага-
тоступеневій турбіні низького тиску (ТНТ). Чисельне дослідження здійснювалось за допомогою комерцій-
ного пакету програм Numeca Fine/Turbo. Виконана низка розрахунків ТНТ з послідовним ускладненням 
розрахункової моделі. Виконана оцінка впливу витоку газу через радіальний зазор і приєднувальної порож-
нини (з вдуванням охолоджувального повітря) на основні параметри турбіни. Одержані результати дозволи-
ли спрогнозувати коефіцієнт корисної дії (ККД) дослідженої турбіни, який буде верифікований за результа-
тами випробування ТНТ у складі двигуна. 

Ключеві слова: турбіна низького тиску, радіальний зазор, приєднувальної порожнини, виток газу, 
ККД, , Numeca Fine/Turbo 

 
NUMERICAL MODELLING OF A FLOW  

IN THE MULTISTAGE LOW PRESSURE TURBINE 
N. Stakhnyak, S. Riznyk, S. Khomylev, A. Karpenko 

In present paper the results of a study of the interaction between the main flow and the leakage flows in a 
shrouded low pressure turbine are presented. The investigation was performed numerically with using of the Nu-
meca Fine/Turbo commercial software. A number of LPT calculations with the consecutive increasing of their com-
plexity were performed. The impact of radial gap leakages, shroud and hub cavities (with taking into account the 
cooling air injection) on turbine main parameters was assessed. The obtained results allowed to predict the investi-
gated LPT efficiency that will be verified during the engine tests. 

Key words: low pressure turbine, radial gap, shroud and hub cavities, leakages, efficiency, Numeca Fi-
ne/Turbo 
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