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1. Введение
Камера сгорания является критическим

узлом газотурбинного двигателя (ГТД), так
как она должна надежно работать при высо-
ких температурах, обеспечивать требуемое
распределение поля температуры на входе в
турбину и пониженный уровень эмиссии в
течение всего рабочего цикла. Проектирова-
ние камер сгорания ГТД – сложный процесс,
который должен включать в себя моделиро-
вание процессов горения, газовой динамики
и большой объем экспериментальной рабо-
ты. В течение многих лет камеры сгорания
были менее пригодными для теоретических
исследований, чем другие компоненты ГТД.
Положение улучшилось с появлением компь-
ютеров и с развитием численных методов
моделирования турбулентных течений и про-
цессов горения, позволивших вывести тео-
ретические исследования на качественно бо-
лее высокий уровень.

В данной работе будет рассмотрена ме-
тодика проведения расчетов камеры сгорания
газотурбинного двигателя в полной постанов-
ке. Под термином “полная постановка” под-
разумевается, что для проведения расчета
взят сектор трубчато-кольцевой камеры сго-
рания, включающий в себя диффузор, жаро-
вую трубу, завихритель, внутренний и вне-
шний кольцевые каналы, газосборник.

Нетривиальность проведения расчетов
камеры сгорания в полной постановке
заключается в:

1) трудности построении регулярной
блочной сетки внутри камеры сгорания, име-
ющей сложную геометрическую конфигура-
цию;

2) необходимости учитывать взаимодей-
ствие процессов течения многокомпонентно-
го газа, горения, образования NO;

3) больших затратах машинного времени
на проведение вычислений.

Расчеты камеры сгорания в полной по-
становке позволяют:

1) оценить аэродинамику камеры сгора-
ния – получить распределение расхода воз-
духа через завихритель, отверстия в жаровой
трубе и систему охлаждения;

2) исследовать процесс смешения топли-
ва с окислителем в жаровой трубе камеры
сгорания;

3) получить данные по эмиссионным ха-
рактеристикам камеры сгорания и профиль
температурного поля на выходе из газосбор-
ника;

4) на основании анализа полученных дан-
ных выработать рекомендации по улучшению
характеристик камеры сгорания.
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2. Постановка задачи.
Граничные условия

На рис. 1 представлена расчетная мо-
дель сектора камеры сгорания в 30o, постро-
енная в газодинамическом пакете CFX–
TASCflowTM. Размер расчетной сетки, пост-
роенной в секторе, более двух миллионов
узлов. По бокам сектора заданы условия пе-
риодичности. Расчетная сетка состоит из 110
блоков с регулярным расположением узлов.
В расчетной модели полностью смоделиро-
ван завихритель, в газосборнике учитывает-
ся система охлаждения, заданная в виде ще-
лей. Единственным допущением является то,
что в данной модели не была учтена система
охлаждения стенок жаровой трубы камеры
сгорания.

Газодинамические расчеты сектора ка-
меры сгорания были проведены для условий
испытательного стенда на трех режимах, дан-

ные для которых представлены в таблице 1.
В качестве топлива использовался метан.

3. Математические модели
Для расчета турбулентного течения га-

зов в камере сгорания были применены ос-
редненные уравнения Навье-Стокса – урав-
нения Рейнольдса [1]:
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Рис. 1. Модель расчетной области сектора камеры сгорания

Таблица 1. Граничные условия для проведения расчетов

Режим Pк, 
кгс/см2 Тк, К Gвозд, кг/c а 

1 6,89 624 25,91 4,998 
2 7,65 641 28,05 4,571 
3 8,22 655 29,66 4,290 
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Неизвестный член в уравнениях Рейноль-

дса - тензор рейнольдсовых напряжений -
может быть описан с помощью моделей, ос-
нованных на гипотезе турбулентной вязкос-
ти Буссинеска, связывающих тензор рейноль-
дсовых напряжений с градиентами осреднен-
ного поля скорости [2]:
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где коэффициент пропорциональности

ε
µ µ

2kCt ⋅= (6)

есть турбулентная вязкость.
Наиболее широко применяемой моде-

лью такого класса является двухпараметри-
ческая ε−k   модель турбулентности:
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где источниковый член рассчитывается по
формуле
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а добавочный член для модификации ε−k
модели турбулентности
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Для моделирования процесса горения
была использована модель тонкого фронта
пламени, которая описывает взаимодействие
химических процессов с турбулентными в
пределе быстрых реакций – при большом
значении числа Дамкёлера (число Дамкеле-

ра Da = 
c

f

t
t

 – отношение временных масшта-

бов течения и химических реакций). Горение
происходит в слое, называемом тонким фрон-
том пламени.

Если скорость химических реакций до-
статочно высока и достигает завершения (или
равновесия) в момент смешения реагентов,
то термохимическое состояние полученной
смеси может быть определено с использова-
нием консервативной переменной – доли пас-
сивной примеси. Массовая доля химическо-
го элемента j определяется формулой
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Здесь Yi – массовая доля элемента I; Zi –
массовая доля элемента j; M – молекулярная
масса; aij – количество элементов j в молеку-
ле i. Доля пассивной примеси определяется
формулой
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Здесь массовые доли компонентов сме-
си, подаваемые на вход топлива, обозначены
индексом 1, а на вход окислителя - индексом 2.

Уравнения для доли пассивной приме-
си и ее вариации, применяемые в рамках мо-
дели горения, имеют вид:
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Изоповерхность Z = Zst указывает на

местоположение смеси, находящейся в сте-
хиометрической пропорции. Неравновесные
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эффекты - влияние внешнего поля течения на
зону горения - описываются выражением для
скорости диссипации  пассивной примеси

2~ZkC ′′⋅⋅=
ε

χ χ . (15)

Термический механизм или механизм
Зельдовича является главным источником
оксида азота в пламенах с температурой выше
1 800 К. NO формируется комбинацией сво-
бодных радикалов O и N, которые соединя-
ются при высоких  температурах. Для описа-
ния термического механизма образования NO
применяется двухступенчатый механизм
Зельдовича:

NNONO +→+ 2 ,

ONOON +→+ 2 .

При условиях, близких к стехиометри-
ческим, становится важной реакция

HNONOH +→+ .

Для механизма образования NO имеет
место сильная зависимость скорости реакции
от температуры. Следовательно, флуктуации
температуры могут сильно увеличить концен-

трацию NO, формируемого в пламенах. Для
учета влияния на формирование оксидов азо-
та турбулентных пульсаций совместно с урав-
нением переноса концентрации NO решают
уравнение для вариации температуры:
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Для того чтобы определить осреднен-
ную скорость реакции образования NO –

NOR , необходимо применить метод аналити-
ческой формы функции плотности распреде-
ления вероятности (ФПРВ):
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где Tu и Tl верхний и нижний пределы темпе-
ратуры, Rk – скорость реакции, P – β  - ФПРВ.

4. Анализ результатов расчетов
На рис. 2 представлено распределение

поля температуры внутри жаровой трубы ка-
меры сгорания. Максимум температуры на-
блюдается в зонах, где выполняются условия

Рис. 2. Распределение температуры внутри расчетной области
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стехиометрии: вблизи завихрителя – в зоне
смешения топлива и окислителя, а также в
зоне разбавления – при обеднении смеси пу-
тем подвода дополнительного воздуха через
отверстия в жаровой трубе. Основным источ-
ником NO, генерируемым в данной камере
сгорания, является зона разбавления – из-за
присутствия в ней обширных высокотемпе-
ратурных зон.

Анализируя поле температуры, необхо-
димо отметить, что применяемая в данной
работе для моделирования процесса горения
модель тонкого фронта пламени в приближе-
нии диффузионного горения дает завышен-
ные значения температуры вблизи лопаток
завихрителя, где на самом деле стабилизация
пламени невозможна из-за высоких скорос-
тей. Для уточнения расчетного поля темпе-
ратуры в камере сгорания необходимо ис-
пользовать более точную математическую
модель, учитывающую процессы стабилиза-
ции и отрыва пламени, – модель тонкого
фронта пламени для частично перемешанной
смеси.

Тем не менее, с использованием моде-
ли тонкого фронта пламени в приближении
диффузионного горения были получены удов-
летворительные результаты по уровню эмис-
сии NO и концентрации O2 на выходе из ка-
меры сгорания (табл. 2), что свидетельствует
о том,  что данная модель пригодна для опи-
сания процессов горения в камерах сгорания
газотурбинного двигателя.

В то же время необходимо отметить, что
в рамках моделей горения, использующих в
своей основе допущение о мгновенности про-
текания химических реакций, невозможно
правильно оценить уровень эмиссии CO, так
как реакция окисления CO до CO2 является
относительно медленной по сравнению с вре-
менными масштабами турбулентного смеше-
ния.
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Таблица 2. Расчетные и экспериментальные данные по уровням эмиссии NO
 и концентрации O2 на выходе из камеры сгорания

USING COMPUTATIONAL GAS DYNAMICS METHODS FOR THE SIMULATION
OF MULTICOMPONENT GAS FLOW, COMBUSTION

AND HEAT EXCHANGE IN A GAS TURBINE COMBUSTION CHAMBER
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The problem of mathematical simulation of physical and chemical processes in a gas turbine combustion chamber
is considered. The results of numerical simulation of a gas mixture turbulent flow and combustion in a methane-fuelled
combustor are presented. The simulation of multicomponent turbulent gas flow processes was performed using averaged
Navier-Stokes equations, k − ε turbulence model. Thin flame front model and Zeldovitch mechanism are used to describe
the combustion process. Using these models made it possible to assess the NO emission level at the combustor outlet.

NO, ppm O2, % Режим расчет эксперимент расчет эксперимент 
1 13,85 18,00 17,42 17,30 
2 18,90 24,00 16,89 17,00 
3 24,50 30,00 16,51 16,80 

 


