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Исследовано влияние начальных условий, используемых при моделировании распыленного топ-

лива, на точность оценки неравномерности температурного поля газа на выходе кольцевой противоточ-
ной камеры сгорания вертолётного газотурбинного двигателя на основе численного решения задачи о 
трёхмерном двухфазном течении с горением. Расчёты для четырёх моделей  подачи топливных капель 
выполнены на основе интегрирования уравнений Рейнольдса для газовой фазы и уравнений Лагранжа 
для капель. Обнаружено слабое влияние начальных условий на неравномерность температурного поля 
газа на выходе камеры сгорания. Сопоставление результатов расчётов с экспериментальными данными 
показало их лучшее согласование по радиальной неравномерности, чем по окружной. 

 
Газотурбинный двигатель, камера сгорания, течение, горение, топливные капли, численное моде-

лирование, начальные условия, температурное поле газа. 
 

Введение 
Опыт ОАО «Мотор  Сич» 

проектирования и доводки вертолётного 
газотурбинного двигателя (ГТД) МС-500 
показал необходимость углублённого 
исследования рабочего процесса 
кольцевой противоточной камеры 
сгорания (КС) для выработки 
эффективных конструктивных решений, 
обеспечивающих требуемые 
характеристики КС.  

К числу важнейших показателей 
качества работы КС ГТД относится 
неравномерность температурного поля 
газа на её выходе, влияющая на ресурс 
лопаток турбины и двигателя в целом. 

В настоящее время численное 
моделирование становится одним из 
наиболее экономичных и удобных 
способов анализа сложных 
газодинамических и тепловых процессов в 
узлах ГТД [1, 2].  

Постановка адекватных граничных и 
начальных условий (НУ) при 
моделировании двухфазных реагирующих 
турбулентных течений в КС ГТД является 
нетривиальной проблемой, от способа 
решения которой непосредственно 

зависит точность численного решения 
прикладной задачи.   

Диапазон подходов различных 
авторов к моделированию подаваемого в 
КС жидкого топлива весьма широк: от 
полного исключения капель из анализа, 
когда топливо на выходе из форсунки 
полагается полностью испарённым [3], до 
моделирования динамики и 
тепломассообмена жидкой фазы и 
межфазного взаимодействия в 
постановках Эйлера [4] или Лагранжа [2, 
5-8], включая [7, 8] или исключая [2, 5, 6] 
процессы распыливания. Пренебрежение 
фактом первоначального пребывания 
топлива в жидкой фазе чревато 
серьёзными методическими ошибками из-
за существенно меньшей плотности пара, 
тогда как подробное моделирование всех 
стадий, через которые проходит жидкость, 
включая истончение струи, потерю ею 
сплошности с образованием сгустков 
(нитей, капель), их дробление и 
коагуляцию, слишком затратно. 
Компромиссный подход заключается в 
моделировании позднейших стадий, когда 
жидкость, распыленную на отдельные 
капли, допустимо считать дисперсной 
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средой, обладающей статистическими 
свойствами, которые в некоторый 
(начальный) момент времени полагаются 
известными. Такой подход существенно 
экономит вычислительные ресурсы. 
Поэтому он получил наибольшее 
распространение. Тем не менее остаётся 
неясным вопрос о влиянии НУ 
(численные значения которых определить 
непросто, отчего часто они известны лишь 
приблизительно) на точность расчёта 
отдельных характеристик КС, в частности 
температурного поля газа на её выходе.  

В данной статье рассмотрены метод 
и результаты численного моделирования 
двухфазного течения с горением в 
одногорелочном секторе кольцевой КС 
вертолётного ГТД МС-500 с целью 
прогнозирования неравномерности 
температурного поля газа на выходе КС 
при неопределённости НУ подачи 
распыленного топлива. 

 
1. Расчётный метод  

и параметры моделирования 
Расчёты выполнены в трёхмерной 

постановке с включением в расчётную 
область проточной части одногорелочного 
сектора КС и постановкой граничных 
условий (ГУ) вращательной 
периодичности (рис. 1). 

 

 
 

Рис. 1. Геометрическая модель проточной части 
одногорелочного сектора КС 

Двухфазная химически 
реагирующая смесь моделировалась 

эйлеровым описанием газовой фазы и 
лагранжевым описанием движения и 
тепломассообмена испаряющихся 
топливных капель. Взаимодействие 
непрерывной (газовой) и дисперсной 
(капельной) фаз учитывалось на основе 
модели Кроу «частица – источник в 
ячейке». Течение смеси воздуха, пара 
топлива и продуктов сгорания, 
включавших 18 компонентов, 
находящихся в состоянии химического 
равновесия, полагавшееся стационарным 
и несжимаемым, моделировалось 
системой осредненных по Рейнольдсу 
уравнений Навье – Стокса, дополненной 
уравнениями сохранения энергии, 
массовой доли восстановленного топлива 
и её вариации, замыкаемых моделью 
турбулентности k – ε Ши и др. 
Взаимодействие химических реакций 
горения, полагавшихся бесконечно 
быстрыми, с турбулентностью 
описывалось с помощью функции 
плотности распределения вероятности, 
аппроксимируемой β-функцией. Связь 
между термодинамическими параметрами 
устанавливалась уравнением состояния 
смеси идеальных газов. ГУ газовой фазы и 
НУ капельной фазы (кроме дисперсного 
состава) соответствовали режиму 
испытаний КС. Численное 
интегрирование уравнений непрерывной 
фазы методом контрольного объема с 
использованием схемы аппроксимации 
конвективных членов третьего порядка 
точности MUSCL Ван Лира совместно с 
уравнениями дисперсной фазы методом 
Рунге-Кутта четвёртого порядка точности 
осуществлялось итерационно на 
неравномерной неструктурированной 
гибридной сетке (рис. 2), включавшей 
1 513 456 ячеек в форме тетраэдров 
(84,2 %), гексаэдров (14,1 %), призм 
(1,4 %) и пирамид (0,4 %). Качество 
худшей ячейки по параметру 
«равноугольности» составляло 0,862, по 
параметру «равноразмерности» – 0,867. 
Размеры пристеночных ячеек 
соответствовали y+≈30 … 300. Уравнение 
неразрывности в пределе малых чисел 
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Маха удовлетворялось с помощью 
процедуры коррекции давления SIMPLE. 
Значения переменных в пристеночных 
ячейках вычислялись с использованием 
эмпирических функций стенок. 

 

 
а 

 
 

 
б 
 
 

Рис. 2. Расчётная сетка:  
а – в сечении, проходящем через ось топливной 
форсунки; б – в сечении, проходящем между 

 топливными форсунками 
 
 
 
 
В расчётах использованы четыре 

модели подачи распыленного топлива 
(рис. 3) с гипотетическими НУ, 
различавшимися координатами точек 
старта, компонентами начальной скорости 
и дисперсностью капель (табл. 1):  

 
 

Рис. 3. Моделирование подачи  
распыленного топлива 

а) модель № 1 – полидисперсный 
аэрозоль (Dк.0.ср = 80 мкм) через один ввод 
типа «кромка конуса» (точки В старта 
капель равномерно распределены по 
окружности радиуса r с центром в точке 
А); 

б) модель № 2 – полидисперсный 
аэрозоль (Dк.0.ср = 30 мкм) через один ввод 
типа «кромка конуса»; 

в) модель № 3 – монодисперсный 
аэрозоль в равных долях через два ввода:  

−  типа «кромка основания конуса» 
(Dк.0 = 100 мкм); 

−  типа «поверхность основания 
конуса» (Dк.0 = 20 мкм) (точки В старта 
капель равномерно распределены по 
площади круга радиуса r с центром в 
точке А); 

г) модель № 4 – монодисперсный 
аэрозоль (Dк.0 = 1 мкм) через один ввод 
типа «поверхность основания конуса». 

 
2. Результаты исследования 
На рис. 4 показаны траектории топ-

ливных капель, а на рис.5-7 – поля темпе-
ратуры газа в различных сечениях КС, 
рассчитанные с использованием описан-
ных выше моделей (НУ) подачи распы-
ленного топлива. Из сравнения рис. 4 с 
рис. 5-6 видно, что траектории топливных 
капель во всех четырёх задачах сущест-
венно различаются, приводя к соответст-
вующим различиям температурных полей 
газа в лежащих вверх по преобладающему 
направлению течения сечениях проточной 
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части КС, соответствующих зоне горения 
топлива. По мере смешения образующих-
ся продуктов сгорания с поперечными 
струями воздуха различия температурных 

полей газа вниз по течению уменьшаются 
настолько, что в выходном сечении КС их 
можно считать топологически подобными 
(рис. 7). 

 

Таблица 1 

Параметр Номер модели 
1 2 3 4 

Тип ввода Кромка  
конуса 

Кромка  
конуса 

Поверхность 
основания 
конуса 

Кромка 
конуса 

Поверхность 
основания 
конуса 

Распределение  
по размерам 

Розина– 
Раммлера 

Розина – 
Раммлера 

Равномер-
ное 

Равномер-
ное Равномерное 

Диаметр, мкм – – 20 100 1 
Диаметр средний, мкм 80 30 – – – 
Диаметр минимальный, 
мкм 10 20 – – – 

Диаметр максимальный, 
мкм 120 40 – – – 

Количество диаметров 10 10 – – – 
Показатель степени в фор-
муле Розина-Раммлера 3,5 3,5 – – – 

Относительный массовый 
расход, % 100 100 50 50 100 

Абсолютная скорость, м/с 25 25 6 28 0 
Доля тангенциальной со-
ставляющей скорости 0,7 0,6 – 0,6 – 

Количество стартовых то-
чек капель 50 50 1000 100 5000 

Х-координата точки А, мм -43,65 -43,65 -43,65 -38,66 -43,65 
Y-координата точки А, мм 204,09 204,09 204,09 206,42 204,09 
Угол между осью и обра-
зующей конуса θ, град 40 40 40 40 0 

Радиус основания конуса r, 
мм 3,5 3,5 10 3,5 10 

 
 
На рис.8 показано изменение по 

длине ЖТ среднего и максимального от-
носительных подогревов газа, вычислен-
ных по формулам 

 
( ) ( )∗∗∗∗ −−= ксрмгксрiсрi TT/TTΘ ,           (1) 

 
( ) ( )∗∗∗∗ −−= ксрмгкmaximaxi TT/TTΘ ,             (2) 

 
где ∗

срiT  и ∗
maxiT – средняя и максимальная 

полные температуры газа в i-м 
поперечном сечении ЖТ (рис. 9); ∗

срмгT  –
среднемассовая полная температура газа в 

выходном сечении КС; ∗
кT  – полная 

температура воздуха на входе в КС.  
Из рис.8 видно, что наибольшие раз-

личия между оценками указанных пара-
метров, полученными в расчётах с ис-
пользованием различных НУ подачи рас-
пыленного топлива, имеют место в сече-
ниях, соответствующих зоне горения топ-
лива. По мере смешения образующихся 
продуктов сгорания с поперечными 
струями воздуха в сечениях, расположен-
ных ниже по течению газа, эти различия 
уменьшаются. При этом средние относи-
тельные подогревы газа различаются 
меньше, чем максимальные. 
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а б 

  
в г 

Рис. 4. Траектории топливных капель, рассчитанные с использованием различных НУ: 
а – модель № 1; б – модель № 2; в – модель № 3; г – модель № 4 

 

 

  
а б 

  
в г 

Рис. 5. Распределения температуры газа в сечении КС, проходящем через ось топливной форсунки,  
рассчитанные с использованием различных НУ: а – модель № 1; б – модель № 2; в – модель № 3;  

г – модель № 4 
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а б 

  
в г 

Рис. 6. Распределения температуры газа в поперечных сечениях КС, рассчитанные с использованием 
различных НУ: а – модель № 1; б – модель № 2; в – модель № 3; г – модель № 4 

 

 

  
а б 

  
в г 

Рис. 7. Изолинии температуры газа в выходном сечении КС, рассчитанные с использованием различных 
НУ: а – модель № 1; б – модель № 2; в – модель № 3;г – модель № 4 
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Рис. 8. Изменение среднего (штриховые линии)  
и максимального (сплошные линии) относительных 
подогревов газа по длине ЖТ: ● – модель № 1;  

▲ – модель № 2; ■ – модель № 3; ♦ – модель № 4 
 

Рис. 9. Характерные поперечные сечения  
проточной части ЖТ 

 

  
а б 

Рис. 10. Радиальные профили среднего (а) и максимального (б) относительных подогревов газа  
в выходном сечении КС, рассчитанные с использованием различных НУ: ● – модель № 1;  

▲ – модель № 2; ■ – модель № 3; ♦ – модель № 4; × – эксперимент 
 

На рис.10 в сравнении с эксперимен-
тальными данными показаны радиальные 
профили среднего и максимального отно-
сительных подогревов газа в выходном 
сечении КС, полученных подстановкой в 
уравнения (1) и (2) соответственно сред-
немассовой и максимальной температур 
газа в i-м поясе замера. Из рис.10, а видно, 
что радиальные профили среднего отно-
сительного подогрева газа в выходном се-
чении КС, рассчитанные с использовани-
ем различных НУ подачи распыленного 
топлива, в целом отличаются друг от дру-
га примерно настолько же, насколько ка-
ждый из них отличается от данных экспе-
римента. Радиальные профили макси-
мального относительного подогрева газа 
отличаются друг от друга существенно 

меньше, чем каждый из них отличается от 
данных эксперимента (рис. 10, б). Наи-
лучшее соответствие между расчётными и 
экспериментальными данными получено с 
моделью № 1 (наиболее грубый распыл), 
тогда как наихудшее – с моделью № 4 
(неправдоподобно мелкий распыл). Пло-
хое согласование расчётных  профилей 
максимального относительного подогрева 
газа с экспериментальными данными мо-
жет быть обусловлено различиями между 
секторами натурной КС, не учтёнными 
при моделировании её единственного сек-
тора. Относительно слабое влияние НУ 
подачи распыленного топлива на нерав-
номерность температурного поля газа на 
выходе КС, очевидно, объясняется хоро-
шо организованным процессом смешения 
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во вторичной зоне КС, успешно нивели-
рующим первоначальные температурные 
различия в её первичной зоне, определяе-
мые поведением жидкой фазы двухфазно-
го течения. В таких условиях допустимо 
произвольное назначение НУ подачи рас-
пыленного топлива, в том числе даже с 
использованием «вырожденной» модели 
№ 4, как наиболее простой и экономич-
ной. 

 
Заключение 

Результаты численных расчётов 
показали возможность прогнозирования 
радиальной неравномерности 
температурного поля газа на выходе КС 
при неопределённости НУ подачи распы-
лённого топлива с целью опережающей 
разработки эффективных конструктивных 
решений и сокращения объёма 
испытаний. 
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The influence of the initial conditions used when modeling atomized fuel on the accuracy of gas tempera-
ture field non-uniformity at the exit of a helicopter gas turbine annular reverse-flow combustor is analyzed. The 
analysis is based on the numerical solution of the problem of a three-dimensional two-phase flow with 
combustion. Computations for four models of fuel droplet feed are based on the integration of Reynolds 
equations for the gas phase and Lagrange equations for the fuel droplets. The influence of the initial conditions 
on the combustor exit gas temperature field non-uniformity is found to be insignificant. The comparison of the 
numerical results with the test data showed their better agreement for radial rather than circumferential non-
uniformity. 

 
Gas turbine engine, annular combustor, flow, combustion, fuel droplets, numerical simulation, initial 
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