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В настоящее время проведение исследований в области регулирования основной ка-
меры сгорания с целью повышения эффективности ее работы является актуальной 
задачей. Обоснована необходимость регулирования процесса горения в основной ка-
мере сгорания газотурбинного двигателя. Выбран и обоснован способ анализа рабо-
чего процесса в основных камерах сгорания. Разработана расчетная модель основной 
камеры сгорания серийного газотурбинного двигателя в программном комплексе для 
численного трехмерного термогазодинамического моделирования ANSYS FLUENT. 
Выполнена верификация результатов расчета, полученных численным моделирова-
нием, с данными испытаний серийного газотурбинного двигателя. Из результатов ве-
рификации следует, что разработанная расчетная модель позволяет моделировать ра-
бочий процесс в регулируемых камерах сгорания различных схем с высокой степенью 
достоверности. 
Ключевые слова: расчетная модель, камера сгорания, процесс горения, трехмерное 
термогазодинамическое моделирование, газотурбинный двигатель. 

Improving the efficiency of the main combustion chamber by means of control is of current 
interest. In this paper, the importance of control of the combustion process in the main 
combustion chamber of a gas turbine engine is proved. A method of analysis of working 
processes in main combustion chambers is adopted and validated. A computational model 
of the main combustion chamber of a gas turbine engine is developed using the ANSYS 
FLUENT software for solving three-dimensional thermal and fluid dynamics problems. The 
calculation results obtained by the numerical simulation are verified using test data available 
for serial production gas turbine engines. The results of verification show that the developed 
computational model allows modeling working processes in controlled combustion cham-
bers of various designs with a high degree of accuracy. 
Keywords: computational model, combustion chamber, combustion process, three-dimen-
sional thermal and gas-dynamic modeling, gas turbine engine. 
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В современном газотурбинном двигателе (ГТД) 
предусмотрена адаптация элементов проточной 
части к различным режимам работы двигателя. 
Для ее реализации необходима разработка но-
вых конструктивных решений, позволяющих 
регулировать состав топливовоздушной смеси в 
основной камере сгорания (ОКС), изменять 
профиль проточной части двигателя в области 
компрессоров и газовых турбин, управлять 
вдувом и отбором воздуха в лопаточных маши-
нах [1].  

Следовательно, научная работа, проводимая 
в области исследования регулирования состава 
топливовоздушной смеси в первичной зоне го-
рения посредством расхода воздуха в ОКС, 
направленная на повышение эффективности 
рабочего процесса ОКС в широком эксплуата-
ционном диапазоне по суммарному коэффици-
енту избытка воздуха в настоящее время акту-
альна [2]. 

Основные элементы ГТД, подлежащие регу-
лированию и адаптации, приведены в таблице. 

Сложностью исследовательского характера 
при анализе рабочего процесса регулируемых 
камер сгорания является разработка расчетной 
модели ОКС серийного ГТД и верификация 
(проверка) результатов с данными, полученны-
ми при испытании двигателя, на основе чис-
ленного моделирования. 

Цель работы — определение целесообразно-
сти выбора и применения способа анализа ра-
бочего процесса в ОКС и проверка его на адек-
ватность. 

Одним из этапов достижения цели является 
сопоставление результатов трехмерного моде-
лирования с известными результатами [3] по 
характеристикам температурного поля на вы-
ходе из ОКС.  

Существует три способа анализа рабочего 
процесса в ОКС: теоретический, эксперимен-
тальный и численный [4]. Ограниченные воз-
можности теоретического подхода обусловлены 
тем, что в нем используются упрощенные теоре-

тические соотношения в совокупности с эмпи-
рическими коэффициентами, полученными из 
определенного набора экспериментов. Данный 
подход неточен, так как при изменении конфи-
гурации задачи или ее условий необходимо за-
ново подбирать эмпирические коэффициенты. 
Основные трудности связаны с большими затра-
тами материальных ресурсов, причем как при 
сегментных испытаниях камеры сгорания, так и 
в совокупности с силовой установкой.  

Экспериментальные методы не дают количе-
ственное распределение газодинамических па-
раметров в исследуемой области камеры сгора-
ния, исследователь получает качественную кар-
тину распределения того или иного параметра. 
Определение количественных результатов воз-
можно лишь в ограниченном числе точек, в ко-
торых установлены датчики. При этом прибо-
ры могут изменять начальную конфигурацию 
задачи, оказывая негативное влияние на поста-
новку эксперимента и точность получаемых 
результатов. Проведение экспериментальных 
исследований в ряде важных с практической 
точки зрения задач, к которым относятся зада-
чи по определению температуры газа и ради-
альной неравномерности поля температур на 
выходе из ОКС, крайне затруднено. Преимуще-
ством численных подходов является то, что ис-
следование газодинамических процессов в ОКС 
осуществляется в широких пространственных и 
временных диапазонах, при любых давлениях и 
температурах.  

Одной из задач применения численного ме-
тода является поиск компромисса между уни-
версальностью используемых моделей и их 
сложностью, выражающейся в требованиях к 
вычислительным и временным ресурсам. Так, 
процесс горения может описываться с помо-
щью глобальных (брутто) реакций или вклю-
чать в себя многостадийность, присущую ре-
альному процессу (сотни и тысячи химических 
компонентов и реакций), а моделирование тур-
булентности может осложняться от использо-

Основные элементы регулирования
Элемент регулирования Управляющий фактор Задача регулирования 

Компрессор Регулирование радиальных зазоров, 
управление вдувом и отбором воздуха

Повышение запаса газодинамической 
устойчивости ГТД 

ОКС Регулирование состава топливо-воз-
душной смеси в первичной зоне горения

Расширение диапазона устойчивой рабо-
ты ОКС

Газовая турбина Регулирование радиальных зазоров Повышение запаса газодинамической 
устойчивости ГТД 

Реактивное сопло Управление створками реактивного 
сопла 

Повышение запаса газодинамической 
устойчивости ГТД, полное расширение 
газа в сопле
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вания двухпараметрических моделей в стацио-
нарной постановке до нестационарной поста-
новки и метода крупных вихрей [5]. В инженер-
ных расчетах широкое применение получили 
модели турбулентности с двумя параметрами 
[6], модели переноса рейнольдсовых напряже-
ний [7] и модель распада вихря Магнуссена для 
расчета процесса горения [8]. 

Исследованный авторами данной работы 
численный метод основан на решении системы 
дифференциальных уравнений, описывающих 
физико-химические процессы в ОКС, с исполь-
зованием метода контрольного объема, реали-
зованного в пакете прикладных программ 
ANSYS FLUENT, позволяющего получить рас-
пределение газодинамических параметров во 
всей расчетной области и в каждой отдельно 
взятой ячейке.  

В качестве объекта исследования выбран 
ГТД РД-33, в настоящее время используемый на 
самолетах МиГ-29 различных модификаций, 
состоящих на вооружении многих стран мира. 

Для проведения трехмерных газодинамиче-
ских и тепловых расчетов разработана геомет-
рическая расчетная модель ОКС, включающая 
1/24 часть ОКС — сектор в 15°, выполненная с 
использованием CAD-системы (рис. 1). 

Опираясь на аналитические принципы ре-
шения научных задач, рассматриваемая про-
блема решается с помощью следующей разра-
ботанной методики проведения термогазоди-
намического моделирования. 

1. Из CAD-системы упрощенная расчетная 
модель ОКС (без соплового аппарата турбины 
высокого давления) импортируется в модуль 
Meshing программы ANSYS для построения 
конечно-элементной сетки в автоматическом 

режиме (по методу Hex Dominant с использо-
ванием элементов (ячеек) только в форме тет-
раэдров). Данная процедура позволяет в пол-
ной мере, с учетом криволинейности заданных 
поверхностей, учесть сложность течения в со-
пряженных и трудно описываемых частях ОКС. 
В местах сложной местной геометрии и при 
приближении к пограничному слою размеры 
ячеек уменьшаются автоматически. 

2. После построения сетки модель ОКС им-
портируется в модуль газодинамических расче-
тов для задания граничных условий и выпол-
нения вычислений. При проведении трехмер-
ных расчетов рабочего процесса в ОКС 
используются следующие допущения: 

• рабочее тело представляет собой смесь га-
зов (кислород, азот, испаренное топливо, про-
дукты сгорания); 

• в качестве моделей турбулентности выби-
рались реализованные в ANSYS FLUENT моде-
ли:     Standard,     RNG,     Realizable, 
   SST, Reynolds Stress Model Linear Pressure-
Strain и Reynolds Stress Model Low-Re Stress-
Omega [9]. 

Значения констант модели турбулентности 
    Realizable приведены ниже: 
Коэффициент Значение 

1 1,С С   . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 1,44 
2С  . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 1,92 
С   . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 0,09 
   . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 1,0 
   . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 1,3 

t   . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 1,0 
3С   . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 1,0 
4С  . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 0,0 

    . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 0,0 
 
• в качестве топлива использовался условно 

авиационный керосин с химической формулой 
12 23С Н ; 
• моделирование подачи топлива через торец 

форсунки в виде полого конуса с заданной гео-

 
Рис. 1. Геометрическая расчетная модель ОКС: 

1 — корпус камеры сгорания; 2 — лопаточный  
завихритель; 3 — фронтовое устройство; 4 — отверстия 

для подвода вторичного воздуха; 5 — жаровая труба 

 
Рис. 2. Параметры распыла топлива в ОКС 

(Полноцветную версию см. http://www.izvuzmash.bmstu.ru) 
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метрией и мелкостью распыла (распределение 
капель по диаметрам Розина—Раммлера) со сле-
дующими параметрами: минимальный диаметр 
1 мкм, средний диаметр 40 мкм, максимальный 
диаметр 80 мкм, как показано на рис. 2; 

• моделирование испарения и смешение 
топлива с воздухом по модели LEM (Liquid 
Evaporation Model); 

• моделирование горения топлива по модели 
EDM (Eddy Dissipation Model) с использовани-
ем стандартной одноступенчатой химической 
реакции (One Step Reaction), обеспечивающей 
полное и мгновенное сгорание всего топлива 
(модель является простейшей и позволяет с до-
статочной инженерной точностью определять 
положение фронта горения и основные пара-

 
Рис. 3. Распределение поля температуры на выходе из ОКС с моделью турбулентности: 
а —     Realizable; б —     RNG; в —    SST; г — Reynolds Stress Model Linear Pressure-Strain; 

 д — Reynolds Stress Model Low-Re Stress-Omega; е —     Standard 
(Полноцветную версию см. http://www.izvuzmash.bmstu.ru) 
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метры потока внутри и на выходе из жаровой 
трубы); 

• моделирование лучистого теплообмена в 
жаровой трубе по модели дискретных ординат; 

• моделирование теплообмена между ОКС и 
внешней средой — отсутствует (все стенки в 
модели считаются «адиабатными»). 

3. При проведении трехмерных расчетов в 
модели ОКС используются следующие гранич-
ные и начальные условия, соответствующие 
режиму работы двигателя «малый газ»: 

• на входе в диффузор ОКС (Inlet) полное 
давление  *

к 486 360 Паp  и полная температура 
 *

к 466 КТ , а также тип и направление пото-
ка — дозвуковой, турбулентный, с интенсивно-
стью 5 %; 

• на торцевой поверхности форсунки, пода-
ющей топливо в ОКС в виде полого конуса 
(Ring Cone) с углом раскрытия 88 град, массо-
вый расход через который составляет 

 кон 0,006 кг/сG , с полной начальной темпера-
турой топлива *

кон 300 КТ ; 
• на выходе из жаровой трубы (Outlet) пол-

ное давление газа  *
г 476 632 Паp , массовый 

расход газа  вых 0,59125 кг/сG ; 
• на всех стенках ОКС (Wall) условие непро-

текания газа; 
• на боковых поверхностях модели (Periodic) 

выполняется условие периодичности (цикли-
ческой симметрии) вдоль продольной оси 
вращения. 

В результате трехмерного моделирования 
определены значения среднемассовой полной 
температуры газа по плоскости выходного се-
чения из ОКС (рис. 3). 

Осредненные расчетные значения темпера-
туры газа составляют:  

• с моделью турбулентности     Realizable 
*

г. расч 1 831 КТ  (рис. 3, а); 
• с моделью турбулентности     RNG 

*
г. расч 2 662 КТ  (рис. 3, б); 

• с моделью турбулентности    SST 
*

г. расч 3 798 КТ  (рис. 3, в); 
• с моделью турбулентности Reynolds Stress 

Model Linear Pressure-Strain *
г. расч 4 782 КТ  

(рис. 3, г); 
• с моделью турбулентности Reynolds Stress 

Model Low-Re Stress-Omega *
г. расч 5 801 КТ  

(рис. 3, д); 
• с моделью турбулентности     Standard 

*
г. расч 6 864 КТ  (рис. 3, е). 

По данным, полученным в результате испы-
таний двигателя, значение температуры газа 

 *
г. испыт 820 КТ . С рассмотренными моделями 

турбулентности это значение составляет отно-

сительную разницу 1,34, 19,2, 2,68, 4,63, 2,31 и 
5,36 % соответственно. 

При анализе результатов расчета неравно-
мерности поля температур на выходе из ОКС 
ставилось условие разделения выходного сече-
ния жаровой трубы в радиальном направлении 
на 10 равных по площади поясов. Для определе-
ния радиальной неравномерности температур-
ного поля в выходном сечении камеры сгорания 
использовалась следующая зависимость [10]: 

 


 


* *
г. ср г

* *
г к

iТ T
T Т

,  

где *
г. срiТ  — средняя температура газа в каждом 

i-м поясе (i = 1, …, 10); *
гT  — среднемассовая 

температура газа за камерой сгорания; *
кТ  — 

температура воздуха на входе в камеру сгорания. 
Применяя описанную выше методику, 

найдена зависимость радиальной неравномер-
ности температуры газа на выходе из ОКС   
от относительной высоты лопатки газовой тур-
бины ,h  полученная в результате расчетов с 
рассмотренными моделями турбулентности и 
при испытании двигателя (рис. 4).  

Значение коэффициента корреляции между 
расчетными и экспериментальными результа-
тами составляет: 

• модель турбулентности     Realizable 
1 0,968К ; 
• модель турбулентности     RNG 2К  

 0,73;  
• модель турбулентности    SST 3 0,69К ; 

 
Рис. 4. Зависимости радиальной неравномерности 

температуры газа на выходе из ОКС: 
1 — значение , полученное при испытании двигателя; 
 2 — модель турбулентности    SST; 3 — расчетное 

значение , полученное при использовании модели  
турбулентности     Realizable; 4 — модель 
 турбулентности Reynolds Stress Model Linear  

Pressure-Strain; 5 — модель турбулентности Reynolds Stress 
Model Low-Re Stress-Omega; 6 — модель  

турбулентности     Standard; 7 — модель 
 турбулентности     RNG 
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• модель турбулентности Reynolds Stress 
Model Linear Pressure-Strain 4 0,74К ; 

• модель турбулентности Reynolds Stress 
Model Low-Re Stress-Omega 5 0,54К ; 

• модель турбулентности     Standard 
6 0,58К . 
При использовании модели турбулентности 

    Realizable коэффициент корреляции име-
ет максимальное значение 1 0,968,К  что по-
казывает устойчивую связь с зависимостью, 
полученной при испытании двигателя. 

Выводы 
1. Для проведения трехмерных газодинами-

ческих и тепловых расчетов камер сгорания 
целесообразно применять численный метод, 
реализованный в программе ANSYS FLUENT с 

использованием модели турбулентности     
Realizable, позволяющий достоверно оценивать 
особенности рабочего процесса в разработан-
ной расчетной модели серийной камеры сгора-
ния газотурбинного двигателя РД-33. 

2. Полученные в процессе расчета результа-
ты позволяют верифицировать расчетную мо-
дель с данными испытаний двигателя по значе-
нию среднемассовой температуры газа на вы-
ходе из ОКС с относительной разницей 1,34 % и 
по радиальной неравномерности поля темпера-
тур на выходе из ОКС со значением коэффици-
ента корреляции равным 0,968. 

3. Предложенная методика трехмерного га-
зодинамического и теплового расчета позволит 
моделировать рабочий процесс в регулируемых 
камерах сгорания различных схем. 
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