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В работе обоснована и выбрана математическая модель турбулентности, выполнен расчёт аэроди-

намической структуры течения в камере сгорания с использованием CAD/CAE–технологий, разработан 
алгоритм решения подобного рода задач, реализованный на примере численного моделирования струк-
туры течения для камеры сгорания малоразмерного ГТД. Проведён анализ влияния режимных парамет-
ров на интегральные характеристики камер сгорания. По результатам численного моделирования разра-
ботаны рекомендации для практического применения программного пакета ANSYS Fluent. 
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Введение 
Ужесточение требований, предъяв-

ляемых к характеристикам камер сгорания 
(КС), срокам их проектирования и довод-
ки, приводит к необходимости поиска пу-
тей решения указанных проблем. Как по-
казывает анализ литературных данных, 
такую возможность даёт численное моде-
лирование процессов газодинамики, сме-
шения и горения на базе CAE-систем (та-
ких как ANSYS Fluent, ANSYS CFX, Flow 
Vision, Fastest и т.д.). С их помощью пре-
доставляется возможность исследовать 
влияние конструктивных и режимных па-
раметров на основные характеристики КС 
и намечать конкретные пути их улучше-
ния, существенно снижая при этом объём 
экспериментальных исследований.  

Одним из основных требований, 
предъявляемых к таким системам, являет-
ся обеспечение минимальной погрешно-
сти между результатами численного мо-
делирования и физического эксперимента. 
Эта проблема для процессов, происходя-
щих в КС, имеет большое практическое 
значение. 

Понимание аэродинамических про-
цессов имеет весьма важное значение для 
проектирования камер сгорания ГТД и 

достижения заданных характеристик. При 
правильном сочетании аэродинамических 
решений и способов подачи топлива по-
надобится лишь небольшая доводочная 
работа для получения вполне удовлетво-
рительной конструкции КС [1]. 

Как известно [2, 3], камеры сгорания 
малоразмерных ГТД имеют целый ряд 
особенностей: 

- значительная разность потерь пол-
ного давления в наружном .н кσ  и внут-
реннем .в кσ  кольцевых каналах ( . ./в к н кσ σ  
до 2,5…3); 

- повышенная газодинамическая не-
равномерность распределения параметров 
и веществ по сечениям жаровой трубы; 

- влияние масштабного фактора на 
структуру течения и характеристики 
струй вторичного воздуха; 

- низкие параметры цикла (степень 
повышения давления в компрессоре кπ  и 
температура газа на выходе из КС *

ГТ ). 
В связи с этим применение числен-

ных методов исследования, верифициро-
ванных на простейших тестовых задачах 
[4, 5], для камер сгорания малоразмерных 
ГТД вызывает вполне обоснованные со-
мнения. 
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Цель работы: верификация матема-
тической модели расчёта аэродинамиче-
ской структуры потока для камеры сгора-
ния малоразмерного ГТД на базе 
обширного экспериментального материа-
ла, полученного для указанного предмета 
исследования. 

В качестве предмета исследования 
использовалась камера сгорания малораз-
мерного ГТД (рис.1). 

Корпус изделия препарирован по 
длине, что позволяет: 

- измерять полное и статическое 
давление потока на выходе из спрямляю-
щего аппарата центробежного компрессо-
ра (сечение “К”); 

- проводить внутрикамерные изме-
рения в жаровой трубе (сечения 1, 2, 3, 4); 

- измерять распределение воздуха в 
наружном и внутреннем каналах миделе-
вого сечения с помощью трёхточечных 
гребёнок полного и датчиков статическо-
го давления (сечения “Н” и “В”). 

 
Рис. 1. Схема малоразмерной камеры сгорания 
 
На выходе из модели устанавлива-

лись термопневмогребёнка [2] и пробоот-
борники для отбора продуктов сгорания 
на химический анализ (сечение “Г”). 

 
Математическая модель 

В качестве программного продукта 
использовался коммерческий пакет 
ANSYS Fluent [7], обладающий широкими 
возможностями в области моделирования 
сложных пространственных течений, про-
цессов горения и тепломассобмена. 

Моделирование потока в програм-
мном комплексе ANSYS Fluent основано 
на решении системы пространственных 
уравнений сохранения массы и количест-
ва движения. Для потоков с теплообменом 
или сжатием решается также уравнение 
сохранения энергии [7, 8]. Расчёт прово-
дился в стационарной постановке, при ус-
ловии сжимаемости рабочего тела и от-
сутствии силы тяжести. 

Уравнение сохранения массы может 
быть представлено в следующем виде: 

( ) 0ρυ∇⋅ =
r

 
где ρ  - плотность потока; υr  - вектор ско-
рости потока. 

Уравнение сохранения количества 
движения может быть записано в сле-
дующем виде: 

( ) ( )pρυυ τ∇⋅ =−∇ +∇⋅
rr , 

где p – статическое давление; p∇  - тензор 
статических напряжений; ( )τ∇ ⋅  - тензор 
вязких напряжений. 

Уравнение энергии в ANSYS Fluent 
решается следующим образом: 

( )( )

( ) ,
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где keff – коэффициент эффективной теп-
лопроводности; υ

r
 - скорость потока; T∇  

- градиент температуры; jh  - энтальпия 
j го−  компонента; τ  - тензор вязких на-

пряжений; jJ  - диффузионный поток j-го 
компонента. 

Три слагаемых в правой части пред-
ставляют собой перенос энергии посред-
ством теплопроводности, диффузии ком-
понентов и вязкостного распада.  

Течения в камерах сгорания ГТД но-
сят турбулентный характер. В настоящее 
время не создана универсальная модель 
турбулентности, которая бы смогла опи-
сать весь спектр турбулентных течений, за 
исключением случая прямого численного 
моделирования DNS, которое на данный 
момент невозможно использовать в про-
мышленных задачах из-за высокой ресур-
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соёмкости. На практике используют полу-
эмпирические зависимости, которые опи-
сывают влияние параметров турбулентно-
сти на основные характеристики. 

В нашем случае была использована 
модель переноса Рейнольдсовых напря-
жений (Renolds Stress Model, RSM), так 
как она описывает эффекты кривизны, за-
крученности, вращения, резкого измене-
ния напряжений между слоями более 
строго, чем двухпараметрические модели 
турбулентности. 

 
Модель переноса Рейнольдсовых  

напряжений RSM 
Модель переноса Рейнольдсовых 

напряжений, в отличие от моделей семей-
ства k ε− , не использует предположение 
об изотропности турбулентной вязкости, а 
решает уравнения переноса для Рейнольд-
совых напряжений совместно с уравнени-
ем для скорости турбулентной диссипа-
ции ε . Однако RSM все-таки имеет 
некоторые упрощения, которые были 
приняты для составления уравнений пе-
реноса Рейнольдсовых напряжений. Ис-
пользование этой модели турбулентности 
рекомендуется [7] в случаях, когда анизо-
тропность турбулентного потока оказыва-
ет доминирующее влияние на характер 
турбулентного течения (циклоны, сильно 
закрученные потоки в камерах сгорания, 
вращающиеся области, вторичные тече-
ния в каналах, вызванные большими нор-
мальными напряжениями, и т.д.). 

Для удобства уравнение переноса 
Рейнольдсовых напряжений в условной 
форме можно записать в следующем виде: 

, ,C D D P Фij T ij L ij ij ij ijε= − + − + − , 

где 
( )k i j

k

u u u
Cij x

ρ ′ ′∂
=

∂
 – конвективный пе-

ренос Рейнольдсовых напряжений; 

,
i jt

k k k

u u
DT ij x x

µ
σ

 ′ ′∂∂  = ⋅ ∂ ∂ 
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 - слагаемое турбу-

лентной диффузии; 

( ), i j
k k

D u uL ij x x
µ

 ∂ ∂ ′ ′= ⋅ ∂ ∂ 
 - слагаемое 

молекулярной диффузии; 

kσ =0,82; 
2

t
kCµµ ρ
ε

= ; Cµ =0,09;  

k -массовая плотность турбулентной энер-
гии;  

ij
j i

i k j k
k k

u uP u u u u
x x

ρ ′ ′ ′ ′
∂ ∂

 ∂ ∂ 
= − +  – генера-

ция Рейнольдсовых напряжений; 

ji

j i

uuФ pij x x

 ′′ ∂∂ ′= +
 ∂ ∂
 

– тензор перераспре-

деления давления; 
2
3ij ijε δ ε=  – диссипативный член [7];  

ijδ  - дельта - функция Дирака. 

Зависимость термодинамических и 
теплофизических свойств газов от темпе-
ратуры учитывалась с помощью аппрок-
симирующих формул.  

Зависимость коэффициентов вязко-
сти для каждого компонента от темпера-
туры определялась формулой Сатерленда: 

3
2

0
273,15

273,15
s

s

CT
T C

µ µ
+ 

= ⋅ ⋅  + 
, 

где Cs  – постоянная Сатерленда; μ0 – ко-
эффициент динамической вязкости при 
нормальных условиях. 

 
Выбор количества  
конечных элементов 

К выбору числа конечных элементов 
предъявляется ряд требований: 

- незначительное искажение геомет-
рии проточной части камеры сгорания; 

- расчёт с достаточной степенью 
точности пограничного слоя в каналах 
малой размерности. 

Предварительно были выполнены 
тестовые расчёты с изменением количест-
ва конечных элементов в данной КС от 2,5 
млн. до 7,7 млн. Расчёты показали, что 
при увеличении числа элементов выше 3,8 
млн. штук размерность сетки влияет на 
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результаты расчёта незначительно. Ука-
занное количество элементов позволяет 
достичь необходимого качества элементов 
по угловой скошенности, что соответству-
ет 600 тысяч ячеек/л объёма КС (форма 
сетки тетраэдральная). В дальнейшем все 
расчёты выполнялись с числом конечных 

элементов 3,5-4 млн. элементов, которое с 
достаточной степенью точности удовле-
творяет перечисленным выше требовани-
ям. Сеточная модель камеры сгорания с 
различным количеством конечных эле-
ментов приведена на рис.2. 

 

 
Рис. 2. Сеточная модель КС (ANSYS Icem CFD) 

 
Результаты расчётно-

экспериментальных исследований 
Расчёты проводились при равномер-

ном профиле скорости на входе в имита-
тор канала центробежного компрессора, 
интенсивность турбулентности принима-
лась 5%ε = , гидравлический диаметр – 
равный геометрическому диаметру входа.  

Расход воздуха GВ определялся ис-
ходя из условий проведения эксперимен-
тальных исследований. Статическое дав-
ление на выходе из КС соответствовало 
атмосферному давлению: РГ=101,3 кПа. 

Режимные параметры изменялись в 
следующем диапазоне:  

* 288 580 К;КТ = ÷   
* 105 110 кПаКР = ÷ ;  

λк=0,10÷0,28. 
Для оценки корректности моделиро-

вания газодинамических процессов ре-
зультаты расчётов сопоставлялись с дан-
ными экспериментальных исследований. 

Для моделирования аэродинамики 
пространственных течений, исходя из 
эксперимента, были выбраны следующие 
граничные условия: 

- расход газа через КС Gв=0,515 кг/с; 
- температура газа на входе в КС 

ТК*=301 К; 
- коэффициент избытка воздуха 

α=∞; 
- статическое давление на выходе из 

КС РГ=101,3 кПа. 
Поскольку решение является при-

ближенным (так как решается алгебраиче-
ский аналог, а не дифференциальное 
уравнение), то ( , , , , , , , ...)f p T x y z v w Rρ = . 

Величина R называется невязкой и 
является критерием, по которому судят о 
процессе решения. Очевидно, что чем 
ближе R к нулю, тем ближе найденное 
решение дискретного аналога к решению 
исходного дифференциального уравнения.  

Для задач, связанных с течением га-
зов, невязка по всем уравнениям, кроме 
уравнения энергии, не должна превышать 
0,001. Для уравнения энергии невязка не 
должна быть больше 1×10-6. 

В нашем случае расчет проводился 
на персональном компьютере со следую-
щими характеристиками: Intel(R) Core 
(TM)2 Quad CPU Q9650 @ 3.00 GHz и ус-
тановленной оперативной памятью объё-

  

2,5 млн.  
элементов 

7,7 млн. 
элементов 

3,8 млн. элементов, 
оптимальная для расчёта на РС 
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мом 8Гб. Время одного расчёта до тре-
буемых значений невязок составляло по-
рядка 12 часов. 

В результате расчёта были получены 
картина течения газа в каналах КС, рас-
пределение параметров в каждой точке, 
векторные поля скоростей. 

 

 
Рис. 3. Эпюра полного давления на входе в КС: 

 - эксперимент;  - расчёт 
 

 
Рис. 4. Эпюра статического давления 

 на входе в КС:  - эксперимент;  - расчёт 
 

На рис.3 и 4 показаны эпюры полно-
го и статического давления на выходе из 
спрямляющего аппарата центробежного 
компрессора (сечение К рис.1). Сравнение 
с экспериментом показывает подобие от-
носительных профилей полного и стати-
ческого давления в сечениях струи, рас-
положенных по нормали к её оси. 

Интегральные характеристики КС 
оценивались по величине потерь полного 
давления и коэффициенту гидравлическо-
го сопротивления.  

Коэффициент потерь полного давле-

ния 
* *

* 100 %К Г
к

К

Р Р
Р

σ
−

= × ;  

коэффициент гидравлического сопротив-

ления 
* *

2 100 %
/ 2

К Г
к

К

Р Р
W

ζ
ρ

−
= × , 

где *
КР  и *

ГР  - среднемассовое значение 
полного давления в сечениях “К” и ”Г”, 
соответственно; КW  - среднемассовая 
скорость в сечении “К”; ρ  - плотность 
воздуха в сечении “К”. 

В экспериментах для определения 
полного давления на выходе из КС ис-
пользовался механизм кругового замера 
[2]. 

Этот механизм позволил измерять 
значения полного давления и полной тем-
пературы на пяти радиусах по 32 сечени-
ям в угловом положении. 

На рис.5 и 6 приведены результаты 
расчётных и экспериментальных исследо-
ваний по влиянию приведенной скорости 
на ик к кλ σ ζ . 
Сравнение показывает качественное 

и количественное совпадение результатов 
численного и физического экспериментов.  

 

 
Рис. 5. Потери полного давления в КС: 

 - эксперимент;  - расчёт 
 

 
 

Рис. 6. Коэффициент гидравлических потерь  
в КС:  - эксперимент;  - расчёт 

 



Вестник Самарского государственного аэрокосмического университета        № 5 (29) 2011 г. 

 184

Коэффициент потерь полного давле-
ния в наружном и внутреннем кольцевых 
каналах определялся следующим образом: 

* *

* 100 %К нк
Нк

К

Р Р
Р

σ
−

= × ; 

* *

* 100 %К вк
Вк

К

Р Р
Р

σ
−

= × , 

где *
КР ; *

нкР  и *
вкР  - среднемассовое значе-

ние полного давления соответственно на 
входе в КС (сечение К), в наружном (се-
чение Н) и внутреннем (сечение В) коль-
цевых каналах. Зависимость 

/ ( )вк нк кfσ σ λ=  приведена на рис.7.  
Рассчитанные в пакете ANSYS 

Fluent поля векторов скоростей представ-
лены на рис.8 и 9. 

 
 

Рис. 7. Влияние приведенной скорости 
 на относительные потери полного давления  

по кольцевым каналам:  
 - эксперимент;  - расчёт 

  
Рис. 8. Поля векторов скорости  
в меридиональном сечении, 

 проходящем через ось горелки 

Рис. 9. Векторы скоростей в плоскости А 

 
Из рис.8 видно следующее. Макси-

мальная рассчитанная скорость потока 
наблюдается в отдельных местах камеры 
сгорания и составляет около 112 м/с. 
Средняя скорость потока на входе в КС 
составляет ≈90 м/с, что соответствует 
приведённой скорости 0,28кλ = . На вы-
ходе из КС осреднённая по площади ско-
рость составляет порядка 35 м/с. Скорости 
струй в первом ряде отверстий практиче-
ски равны и составляют 90-100 м/с. Зона 
обратных токов в жаровой трубе образу-
ется благодаря высокой степени закрутки 
потока газа, а также взаимодействию за-
крученного в завихрителе потока со 
струями первого ряда отверстий.  

Одной из особенностей конструкции 
данной КС является то, что в завихрите-

лях газ получает закрутку, противопо-
ложную закрутке от направляющих лопа-
ток диффузора. Это видно на рис.9, где 
показаны векторы скорости в плоскости А 
(рис.8). Но уже в районе первого ряда от-
верстий закрутка от завихрителей практи-
чески пропадает. 

На рис.10 приведены результаты 
эксперимента и расчётов эпюр осевой 
скорости потока в жаровой трубе в сече-
ниях I, II, III, IV. Расчетная картина тече-
ния достаточно хорошо совпадает с экс-
периментом как качественно, так и 
численно. Зона обратных токов имеет 
примерно одинаковые границы, что сви-
детельствует об адекватном расчёте 
структуры потока с помощью выбранной 
модели турбулентности. 
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Рис. 10. Эпюра осевых скоростей в жаровой трубе 
 

Анализ результатов 
Сравнение рис.3 и 4 показывает, что 

расчётное и экспериментальное значения 
относительных эпюр статического давле-
ния в сечении К практически полностью 
совпадают, для эпюр полного давления 
наблюдается небольшое различие в при-
стеночных областях диффузорного кана-
ла. Указанное обстоятельство можно объ-
яснить тем, что при малой высоте 
выходного канала 6,5 мм  существенное 
влияние на значения оказывают толщина 
пограничного слоя и размеры самих дат-
чиков. 

Различие в расчётных и эксперимен-
тальных значениях потерь полного давле-
ния и коэффициентов гидравлического 
сопротивления (рис.5 и 6) составляет не 
более 2 %± . 

В автомодельной области чисел Re 
величина кζ  не должна зависеть от вели-
чины приведённой скорости кλ , однако в 
диапазоне 0,17 0,19кλ = −  нарушается ха-
рактер протекания расчётной зависимости 

( ).к кfξ λ=  Это явление требует дополни-
тельных исследований. 

Расчётные и экспериментальные 
значения /в нσ σ  (рис.7) различаются друг 
от друга в зависимости от λК на 15-25%, 
при этом эксперимент даёт заниженные 
значения. Это можно объяснить тем, что в 

эксперименте в наружном и внутреннем 
кольцевых каналах устанавливалось по 
одной гребёнке полного давления, а при 
численном моделировании значение 

в ниσ σ  определялось по всей площади 
кольцевых каналов. 

Эпюры осевых скоростей в плоско-
сти горелки качественно протекают оди-
наково, однако численное моделирование 
занижает размеры зоны обратных токов и 
неравномерность эпюр скорости в сечени-
ях 3 и 4. 

 
Заключение 

По результатам расчётно-
экспериментального исследования аэро-
динамической структуры потока в камере 
сгорания малоразмерного ГТД можно 
сделать следующие выводы. 

1. Моделирование аэродинамиче-
ской структуры потока при обоснованном 
выборе модели турбулентности позволяет 
с достаточной для практики точностью 
получать интегральные характеристики 
КС, хотя в пристеночных областях на-
блюдаются различия в эпюрах скоростей 
и давлений. 

2. Настройку математической мо-
дели при расчёте камер сгорания необхо-
димо проводить не только по их инте-
гральным характеристикам, но и по 
локальным параметрам. 



Вестник Самарского государственного аэрокосмического университета        № 5 (29) 2011 г. 

 186

3. Использование программных 
комплексов типа ANSYS для моделирова-
ния рабочего процесса в камерах сгорания 
ГТД требует целевой подготовки специа-
листов, способных использовать совре-
менные программные пакеты и имеющих 
глубокие знания в области аэродинамики 
и горения. 
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