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ПРЕДИСЛОВИЕ
Во втором выпуске сборника научных трудов «Вестник Самарского госу-

дарственного аэрокосмического университета» опубликованы доклады IV Все-
российской научно-технической конференции «Процессы горения, теплооб-
мена и экология тепловых двигателей», посвященные проблемам создания
высокоэффективных камер сгорания газотурбинных двигателей. Рассмотрены
вопросы проектирования и доводки камер сгорания, моделирования внутрика-
мерных процессов, применения новых средств диагностики и др. Особое вни-
мание уделяется задачам улучшения эмиссионных характеристик камер сгора-
ния газотурбинных двигателей и газотурбинных установок.

Председатель оргкомитета конференции,
Зам. главного редактора д.т.н., профессор С. В. Лукачев

FOREWORD
The second issue of the transactions «Samara State Aerospace University

Bulletin» includes the papers of the IV All-Russian Scientific and Technical
Conference «Burning and Heat Exchange Processes and Ecology of Thermal Engines»
devoted to the problems of making high-performance combustion chambers of gas
turbine engines. Issues of designing and finishing of combustion chambers,
intrachamber process simulation, using new means of diagnostics etc. are dealt with.
Special attention is given to improving emission characteristics of combustion
chambers of gas turbine engines and gas turbine power plants.

Chairman of the Conference Organization Committee,
Deputy Editor-in-chief, Doctor of Technical Sciences, Professor
S. V. Lukachev
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Вестник Самарского государственного аэрокосмического университета, № 2 (2), 2002

1. Введение
Эмиссионные характеристики камер

сгорания в значительной степени зависят от
типа и характеристик смесеобразования топ-
ливо-воздушной смеси. На режиме малого
газа, когда испарение жидкого топлива еще
лимитирует время горения, одним из средств
улучшения полноты сгорания топлива явля-
ется улучшение качества распыливания (мел-
кости капель). Главным способом получения
более мелких капель является выбор режима
малого газа с повышенными значениями дав-
ления и температуры. Однако это повышение
ограничено условиями работы двигателя, и
поэтому необходимы иные пути, связанные
с выбором конструкции фронтового устрой-
ства и его настройки, например, путем пере-
распределения топлива по различным коллек-
торам. Отсюда возникает задача более глубо-
кого исследования процесса распыливания с
целью определения оптимальных условий его
работы и использования этих данных при
настройке коллекторов.

Современные смесительные модули
представляют собой сложные форсунки с
комбинированным способом распыливания:
механическим - центробежной или струйной
форсункой, и пневматическим - закрученным
потоком воздуха. Они содержат множество
геометрических и физических параметров,
что затрудняет чисто расчетное, а также и
экспериментальное исследование вариантов.
В частности, обычный осевой сдвиг центро-
бежной форсунки внутри смесительного мо-
дуля оказывает существенное влияние на
форму и дисперсность топливо-воздушного
факела: угол, средний заутеровский диаметр

капель, концентрацию топлива и др. [1].
Обычно эти характеристики немонотонны
как по величине сдвига распылителя, так и
по величинам перепадов топлива и воздуха.
Можно предположить, что это связано с не-
автомодельностью первичного топливного
факела внутри смесителя (изменение угла,
времени распада пленки топлива) и, соответ-
ственно, с изменением количества топлива,
попадающего на кромку сопла модуля, его
срывом и дроблением закрученным потоком
воздуха. При заданных режимах малого газа
и конструкции смесительного устройства, по-
видимому, существуют оптимальные условия
подачи топлива, при которых процесс смесе-
образования является наилучшим. Поиску
этих условий посвящена настоящая работа.

Схема исследуемого модуля с комбини-
рованным способом распыла приведена на
рис. 1.

Исследования проводились с примене-
нием оптических методов измерения разме-
ров и концентрации капель топлива (ТС-1) и
визуализации топливо-воздушного факела в
лазерном ноже. Условия малого газа модели-
ровались при атмосферном давлении и ком-
натной температуре путем соответствующе-
го изменения перепада давления воздуха на
модуле.

2. Выбор параметров испытаний
и результаты

Как следует из введения, сложность вза-
имодействия потоков топлива и воздуха не по-
зволяет строго моделировать процессы при
переходе от истинных параметров малого газа
(Рк = 6 ата, Тк = 540 К, 2,5=α , GТ = 650 кг/час)

УДК 621.452.3.034

ИССЛЕДОВАНИЕ РАСПЫЛА ТОПЛИВА И СМЕСЕОБРАЗОВАНИЯ В ГОЛОВНОЙ
ЧАСТИ КАМЕРЫ СГОРАНИЯ ДВИГАТЕЛЕЙ ТИПА “НК”

  2002 А. Ю. Васильев, А. И. Майорова, А. А. Свириденков,
В. В. Третьяков, В. И. Ягодкин

Центральный институт авиационного моторостроения им. П. И. Баранова, г. Москва

Экспериментально определены характеристики течения воздуха и топливного факела на выходе из фрон-
тового устройства (модуля) камеры сгорания двигателей типа “НК”, на основе которых сделан вывод об опти-
мальной настройке топливных коллекторов для получения наилучшего распыливания топлива на режиме ма-
лого газа.
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Авиационная и ракетно-космическая техника

к параметрам, допустимым при работе на
стенде. Обычно делаются различные предпо-
ложения о влиянии перепада воздуха на
фронтовом устройстве, точнее на отдельном
модуле, на характеристики распыливания.
Одно из них – определяющее влияние числа

Вебера по воздуху 
σ

ρ hUrв ⋅⋅ 2

 ( вρ - плотность,

σ - коэффициент поверхностного натяжения,
h – толщина жидкой пленки), связанного с
перепадом вР∆ , вычисляемым из условия

кв РР ⋅=∆ δ . Здесь δ  - коэффициент потерь
полного давления (обычно изменяется в ди-
апазоне = 0,03...0,05), Рк - давление на режи-
ме малого газа. Индекс в здесь и далее обо-
значает распыливающий воздух,
Т – топливо. Таким образом, на стенде при
Рв = 1 можно выбрать 3018...Рв ≈∆ кПа. Од-
нако эти величины, вероятно, сильно завы-
шены, так как в условиях пневматического
распыливания плотность среды, по крайней
мере до Рк малого газа, не оказывает замет-
ного влияния на мелкость капель [2÷4], т. е.
определяющей является относительная ско-
рость воздуха Ur = UВ – UТ (или число Вебера

по топливу 
σ

ρ hUrТ ⋅⋅ 2

). Таким образом, при

малой скорости струи топлива моделируемый

перепад давления 6...10 ≈⋅⋅=∆
к

в
вв Т
ТРР δ  кПа.

Из этих соображений в испытаниях был
выбран следующий диапазон перепадов:

вР∆ = 6, 9, 12 и 15 кПа. Точное значение вР∆
может быть выбрано только в испытаниях ка-
меры или его отсека.

Аэродинамические измерения осевой
скорости пневмометрическим зондом выпол-
нены для расстояний от кромки сопла моду-
ля: x = 10, 15, 20, 30, 35 мм. И по ним была
определена длина зоны обратных токов
Lобр≈ 35 мм и форма кольцевой струи. Мак-
симальный угол струи составил около 60°.
Это означает, что эквивалентная геометричес-
кая характеристика модуля, рассматриваемо-
го как газовая горелка, близка к А ≈ 1, т. е. слой
воздуха на выходе из сопла (вне зоны обрат-
ных токов) приблизительно равен 2,5 мм. Ти-
пичное распределение профиля продольно-
го компонента скорости показано на рис. 2.

Распыливание топлива изучалось в двух
вариантах: 1 - без воздуха и без конуса моду-
ля; 2 – с конусом в составе модуля и при по-
даче воздуха.

В первом варианте фотографировались
факелы распыливания топлива при освеще-

Рис. 1. Схема модуля фронтового устройства типа НК
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нии лазерным ножом для перепадов давле-
ния топлива , когда наблюдалось увеличение
коэффициента расхода ( ата 31...РТ =∆ ). На
рис. 3 видно, что в этом диапазоне факел рас-
ширяется.

Во втором варианте выполнено иссле-
дование зависимостей среднезаутеровского

диаметра капель топлива 32D  от РТ  в этом

диапазоне перепадов и при кПа 156...Рв =∆

при х = 30 мм (рис. 4). Величины 32D  умень-

шаются с ростом вР∆  и немонотонно зави-
сят от РТ. Следует отметить, что существует
оптимальное значение ата 6,1≈∆ ТР  для все-

го диапазона вР∆ . Изменение 32D  наиболее

заметно при вР∆  = 9...12 кПа, где оно состав-
ляет около 1,6.

3. Заключение и обсуждение результатов
Преимуществом многофорсуночной

схемы камеры сгорания является наличие
двух топливных контуров, позволяющее из-
менить режим работы форсунок, перерасп-
ределяя топливо в контуры так, чтобы на ре-
жиме малого газа можно было добиться

уменьшения выбросов СО и СН. Согласно
полученным результатам (рис. 4), наилучшее
условие распыливания соответствует неболь-
шому перепаду топлива ата 65,1опт ≈∆ ТР , ког-
да было зафиксировано уменьшение разме-

ров капель в 1,6 раза при вР∆  = 12 кПа (кри-
вая 2), т. е. соответствующее уменьшение вре-
мени их испарения. Для того чтобы реализо-
вать оптимальную работу камеры, должны
быть выполнены следующие процедуры.
После запуска двигателя на пусковом топлив-
ном контуре при приближении к режиму ма-
лого газа топливо должно быть переключе-
но на основной контур (≈ 30% расхода), а пус-
ковой отключен. Тогда, согласно данным на-
стройки топливных контуров на режиме ма-
лого газа, все форсунки основного контура
будут работать в оптимальном режиме.

Важным результатом измерений 32D
является слабая зависимость оптимального
перепада давлений оптТР∆  от перепада давле-
ний воздуха, т. е. от некоторой неопределен-
ности моделирования режима малого газа.

Это можно объяснить тем, что взаимо-
действие топливного факела из центробеж-
ной форсунки с закрученным потоком возду-

Рис. 2. Радиальное распределение продольного компонента скорости за фронтовым
 устройством на расстоянии 15 мм от форсунки
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ха в форсуночном модуле происходит лишь
в тонком слое воздуха у выхода из сопла.

Однако существует еще неопределен-
ность, связанная с влиянием увеличения
плотности газа на уменьшение угла топлив-
ного факела [3], обнаруженная при распыли-
вании топлива в свободном пространстве.
Условия внутри модуля существенно отлича-
ются по распределению давления вокруг фа-
кела, и поэтому изменение угла может быть
несколько иным. Но если такое уменьшение
угла остается, то в условиях малого газа по-
требуется дополнительная коррекция оптТР∆
в сторону его увеличения. Соответственно
должен измениться закон регулирования топ-
лива или должно уменьшиться число пуско-
вых форсунок.

4. Выводы
В результате испытаний форсуночного

модуля камеры сгорания двигателей типа
“НК”

1. Обнаружена немонотонная зависи-
мость среднего размера капель 32D  от пере-
пада давлений топлива на форсунке при раз-

личных перепадах давлений воздуха на фрон-
товом устройстве, имитирующих режим ма-
лого газа двигателя типа “НК”.

2. Найдено оптимальное значение перепа-
да давления топлива ( ата 6121 ,...,РТ ≈∆  в за-
висимости от перепада давлений распылива-
ющего воздуха) через один форсуночный
модуль камеры сгорания, обеспечивающее
уменьшение среднего размера капель при-
мерно на 40 %.

3. Предполагаемое улучшение эмисси-
онных характеристик камеры при соответ-
ствующей настройке топливных коллекторов
должно в среднем давать такое же уменьше-
ние выбросов CO и CH в результате умень-
шения времени испарения топлива.

4. Дано физическое объяснение полу-
ченных характеристик на основе лазерной
визуализации двухфазного потока на выходе
из форсунки и форсуночного модуля. Изме-
нение угла топливного факела внутри моду-
ля при изменении давления подачи топлива
приводит к образованию пленки из фракции
крупных капель на стенке и ее последующе-
му дроблению в тонком слое закрученного

Рис. 3. Форма факела распыла без подачи воздуха через форсуночный модуль:

а - ТР∆ = 1,0 ата; б - ТР∆  = 1,5 ата; в - ТР∆ = 2,0 ата; г - ТР∆ = 3,0 ата

 

в г 

a б 
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потока воздуха. В зависимости от доли и раз-

мера капель, попадающих на 32D  стенку,
можно получить на выходе многофорсуноч-
ного модуля капли больших или меньших
размеров.
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1.Введение
Согласно принятой концепции много-

струйной подачи топлива корневой угол вы-
хода воздуха и угол подачи струй топлива
должны примерно совпадать. Сложение по-
токов импульса газа и жидкости обеспечива-
ет лучшую стабильность топливовоздушно-
го факела, а более продолжительное пребы-
вание топлива в высокоскоростном слое воз-
духа на выходе из форсунки - лучшее его рас-
пыливание. Механизм дробления жидкости
в данном случае более эффективен, чем при
подаче струй в закрученный поток воздуха
перед выходом из форсунки, и из-за отсут-
ствия сепарации капель, в результате которой
они оказываются в слое более медленно дви-
жущегося воздуха или осаждаются на стенке
форсунки. Исследования таких систем рас-
пыливания показали их эффективность в
смысле малого времени распада струй, сни-
жения размеров капель, а также более слабо-
го влияния вязкости жидкости [1]. В этой
работе утверждается, что имеет место так
называемый «взрывной» характер распыли-
вания в отличие от известного «волнового».
Можно предположить, что новый механизм
дробления жидкой струи связан с ускорени-
ем потока воздуха в сопле и образованием
коротких быстрорастущих солитоноподоб-
ных (одиночных, а не синусоидальных) волн
на поверхности раздела топлива и воздуха.

Идея использования многоструйной
инжекции топлива вместо центробежной об-
ладает рядом преимуществ. Среди них – про-
стота управления корневым углом факела

распыливания и его меньшая зависимость от
плотности среды, в которую происходит по-
дача топлива. При оптимальном выборе чис-
ла топливных струй достигается лучшее сме-
шение топлива с воздухом и уменьшение мас-
штаба неоднородности концентрации горю-
чей смеси. В результате горение становится
более устойчивым и уменьшается содержа-
ние вредных веществ в продуктах сгорания.

Авторы рассмотрели несколько вариан-
тов форсунок – от простейшей, типа Нукия-
мы-Танасавы [2], до комбинированных,
включающих шнеки как для подачи топли-
ва, так и воздуха. Особенно привлекательной
оказалась комбинированная эмульсионно-
пневматическая форсунка [3÷4], в которой ис-
пользуются малое количество воздуха высо-
кого давления и воздух набегающего потока.
Результатам исследования этой форсунки
посвящена отдельная статья.

Преимущества форсунки: широкий ди-
апазон регулирования расхода при однока-
нальной подаче топлива; малый расход эмуль-
гирующего воздуха; улучшенное распылива-
ние при малых расходах топлива. Недостат-
ки: возможные пульсации расхода топливо-
воздушной смеси; одновременное регулиро-
вание топлива и воздуха; возможное попада-
ние топлива в канал подачи воздуха. Особен-
ности конструкции: необходимость правиль-
ного выбора дросселей на каналах ввода топ-
лива и воздуха; наличие камеры эмульгиро-
вания; правильный выбор площади сопел;
оптимизация положения топливных жикле-
ров.

УДК 621.452.3.034

ЭКСПЕРИМЕНТАЛЬНОЕ ОПРЕДЕЛЕНИЕ ХАРАКТЕРИСТИК
ПНЕВМАТИЧЕСКИХ ФОРСУНОК И ИХ СОПОСТАВЛЕНИЕ

С РЕЗУЛЬТАТАМИ РАСЧЕТОВ
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Центральный институт авиационного моторостроения им. П. И. Баранова, г. Москва

Приведен обзор результатов экспериментальных и расчетных исследований струйных эмульсионных и
пневматических форсунок для распыливания авиационных топлив. На основе полученных данных
спроектированы и испытаны форсунки, использующие различные источники распыливающего воздуха высокого
и низкого давления. Предложен новый оптический экспресс-метод исследования факела топливовоздушной
смеси. Проведены сравнения с расчетами.
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Для оценки газодинамических парамет-
ров форсунок необходимы расчеты течений
внутри каналов форсунки: эмульсионном,
пневматическом с круткой потока и в смеси-
тельном с использованием одномерных, дву-
мерных и трехмерных моделей с учетом двух-
фазности и межфазного взаимодействия.

Важной проблемой при создании новых
форсунок является определение характерис-
тик распыливания с помощью экспресс-ме-
тодов, дающих средние размеры капель по
всему сечению факела. Такими методами яв-
ляются малоугловой метод рассеяния света с
использованием прибора ЛИД и метод флуо-
ресцентно-поляризационного рассеяния на
прямой угол.

2. Стендовое оборудование
и измерительные приборы

Стенд У-373 ЦИАМ позволяет иссле-
довать течения в элементах и моделях камер
сгорания с помощью лазерных методов
(рис. 1). На нем можно проводить испытания
форсунок и отсеков камер малоразмерных
двигателей при холодных продувках и горе-
нии газообразных и жидких топлив. Нали-
чие эжектора, водоохлаждаемых труб и горя-
чего дросселя, а также электроподогревате-
ля воздуха в настоящее время обеспечивают
в рабочей части стенда параметры потока:
Рk = 50÷200 кПа, Тk = 280÷400 К, расход топ-
лива Gт = 10 г/с, расход воздуха Gв = 0,5 кг/с.

Большинство результатов эксперимен-
тальных исследований пневматических фор-
сунок получено для условий атмосферного
давления и температуры в среде, что объяс-
няется трудностями измерений характерис-
тик распыливания топлив в полузамкнутом
объеме и в потоке воздуха. Основной пробле-
мой при этом является не только уплотнение
барокамеры, но и защита окон от попадания
капель спутным потоком газа без искажения
факела распыливания.

При повышенных давлениях среды, а
также в случае плотных аэрозольных сред
наиболее эффективны так называемые «ан-
самблевые» или «планарные» методы изме-
рений размеров и концентрации частиц од-
новременно по всей световой плоскости [5].
Такие методы применялись в работах на ос-
нове исследований упругого рассеяния поля-
ризованного света на каплях. Известны так-
же примеры использования его неупругого
рассеяния, например, флуоресценции жидко-
стей для измерений среднего размера капель.

В нашей работе сделана попытка объе-
динения ряда идей указанных работ с теори-
ей малоуглового рассеяния света на каплях
для создания экспресс-метода исследования
топливных аэрозолей в факелах распылива-
ния вблизи форсунок. Для получения харак-
теристик дисперсности стационарного факе-
ла используется всего лишь один кадр цвет-
ного изображения аэрозоля. Фотографирова-

Рис. 1. Схема стенда У-373
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ние открытого топливовоздушного факела
осуществлялось цифровой камерой Olympus
C-830L. В некоторых экспериментах в керо-
син добавлялся флуоресцирующий краситель
(оксихинолин), который возбуждался при
облучении светом с длиной волны λ = 447 нм.
Компьютерная обработка снимков дает воз-
можность построить поля концентрации ка-
пель топлива в факеле форсунки в плоскости
лазерного «ножа».

Моноимпульсный метод флуоресцент-
но-поляризационного отношения излучений
применяется для измерений среднего зауте-
ровского диаметра D32 капель, поверхностной
CS  и объемной CV концентраций капель, а
также среднего диаметра Проберта D31. Этот
перспективный метод количественной визу-
ализации факела распыливания в световой
плоскости в настоящее время продолжает
совершенствоваться. Создается установка
для испытаний форсунок при давлениях сре-
ды до 20 атм с целью разработки более точ-
ной методики расчета топливораспыливаю-
щих устройств.

3. Объект и результаты испытаний
Для испытаний была спроектирована

шестиструйная форсунка для камеры сгора-
ния МГТД с подводом вспомогательного воз-
духа повышенного давления в камеру эмуль-
гирования форсунки и обдувочного воздуха
под экран от набегающего потока (рис. 2).

Испытания форсунки проводились ав-
тономно как без экрана, так и с экраном. Дав-
ление в экране соответствовало давлению
перед жаровой трубой. Расход топлива со-
ставлял (1÷2) г/с. Распылитель представлял
собой конус с углом 120°, на котором равно-
мерно размещены 6 отверстий. На входе в
форсунку располагалась камера эмульгирова-
ния, топливовоздушный смеситель с жикле-
рами на выходе из каналов подачи топлива и
сжатого воздуха.

Угол между диаметрально противопо-
ложными струями эмульсии равнялся 60°.

В результате испытаний форсунки по-
лучена зависимость (1) расхода топлива в г/с
от полных давлений (в барах):

2/1
0 )( PPKG TTT ⋅−= σ . (1)

где σ  – коэффициент потерь полного давле-
ния эмульгирующего воздуха, KТ = 1,7 в диа-
пазоне расхода топлива от запуска до малого
газа, когда выходные отверстия форсунки
более чем на 90% заняты воздухом. Для уве-
личения расхода топлива давление воздуха P0
нужно уменьшать, а PТ  увеличивать так, что-
бы на максимальном режиме KТ  было равно
4,0, а выходные отверстия были полностью
заняты топливом. При таком аэродинамичес-
ком регулировании может быть обеспечен
весь требуемый рабочий диапазон изменения
расхода топлива без использования двухка-
нальных форсунок, частичного отключения
форсунок и т. п.

На рис. 3 показана визуальная картина
факела распыливания без обдува в попереч-
ных сечениях факела на различных расстоя-
ниях от форсунки. Кроме режимов запуска,
угол факела в основном определяется направ-
лением струй топлива, когда осевая струя
воздуха примерно вдвое уменьшает его.

Пример обработки снимков показан на
рис. 4.

Измерения размеров капель, создавае-
мых эмульсионно-пневматической форсун-
кой, показали весьма хорошие результаты: на
режиме запуска они не превышали 10 мкм.

Фотографии пламени при воспламене-
нии и перед срывом пламени показаны на
рис. 5. Мелкораспыленное топливо из фор-
сунки впрыскивалось в карбюратор и ужеРис. 2. Схема форсунки

Воздух 
высокого 
давления 

Топливо 

Воздух 
низкого 
давления 

экран 
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затем попадало в камеру сгорания. Форма
пламени, состоящего из трех «языков», объяс-
няется наличием трех рядов отверстий в кар-
бюраторной трубке.

В случае P0 = 500 кПа и PТ = 400 кПа
наблюдалось «мягкое» зажигание в отсеке
кольцевой камеры: на рис. 6 видно, что об-
ласть воспламенения располагается вблизи
границы «бедного» срыва пламени.

На рис. 6 приведены точки зажигания
и срыва пламени, полученные при атмосфер-
ных условиях и изменении расхода воздуха
через камеру при неизменном давлении
эмульгировающего воздуха. Изменения режи-
мов подачи топлива происходило путем пе-

рекрытия топливного клапана, что приводи-
ло к постепенному понижению расхода топ-
лива. Фотографии пламени вблизи «бедного»
срыва приведены на рис. 5 снизу.

4. Результаты расчетных исследований
Одним из этапов при проведении рас-

четных исследований, сопровождающих эк-
сперименты, были расчеты течений топливо-
воздушных струй из форсунки типа Нукия-
мы-Танасавы в сносящем потоке воздуха в
плоском и кольцевом каналах [6].

На рис. 7 (а) представлены изолинии
концентрации капель топлива в продольном
сечении плоского канала по центру струи с

Рис. 3. Фотографии поперечных сечений факела распыливания
на различных расстояниях от форсунки

 

Рис. 4. Пример компьютерной обработки снимка вдоль строки изображения.
 Деления по оси X соответствуют числу пикселей (1 пс ≈   0,5 мм)
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учетом влияния капель на газовый поток. В
расчетах принималось, что скорость вязкого
жидкого топлива Т-6 Vf = 6 м/с, средний зау-
теровский диаметр капель 32D  = 50 мкм и
распределение капель по размерам в факеле
описывается законом Розина-Раммлера с по-
казателем n = 3,0.

Результаты расчетов при скорости рас-
пыливающего воздуха Vo = 6 м/с оказывают-
ся близкими к экспериментальным данным,
показанным на рис. 7 (б). Эксперименталь-
ные данные относились к Vo = 90 м/с. Срав-

нение с расчетом показало, что в действитель-
ности скорость истечения распыливающего
воздуха из форсунки была значительно мень-
ше величины, рассчитанной по расходу воз-
духа и площади канала, из-за передачи части
импульса потока воздуха каплям. Аналогич-
ные расчеты выполнены для кольцевого зак-
рученного потока. Расчетами выявлено силь-
ное влияние закрутки потока на распределе-
ние топлива. Оказалось, что для рассматри-
ваемых параметров воздушного потока и ре-
жимов распыливания топливные капли рас-
пределены на 60 % площади поперечного се-
чения канала на расстоянии 30 мм от места
подачи.

4. Выводы
Испытанная эмульсионно-пневмати-

ческая форсунка со струйной подачей эмуль-
сии обеспечивает качественное распылива-

ние топлива ( 32D  до 10 мкм).
Методом флуоресцентно-поляризаци-

онного отношения получены распределения
средних размеров капель и концентраций
топлива в поперечных сечениях факела рас-
пыливания. Данные характеристики факела
определяются по одной цветной фотографии
сечения факела плоским импульсным лазер-
ным лучом.

Применение эмульсионно-пневмати-
ческой форсунки в камере сгорания с карбю-
ратором обеспечило надежный запуск опыт-

Рис. 5. Фотографии пламени при воспламенении и
перед срывом пламени

 Зажигание 

Бедный срыв 

Рис. 6. Точки зажигания (о) и граница бедного срыва (о)

 

αк 
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ной камеры сгорания МГТД в широком диа-
пазоне составов смеси.

Разработана методика 3D расчета сме-
сителя фронтового устройства с пневматичес-
кими форсунками, расположенными на боко-
вой стенке смесителя. Результаты расчета для
прямоугольного смесителя подтверждаются
фотографиями двухфазного потока.
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Одной из главных задач конверсии
авиационного двигателя в газотурбинный
привод (ГТП) наземных энергоустановок яв-
ляется разработка конструкции камеры сго-
рания (КС), работающей на горючем природ-
ном газе и обеспечивающей наряду с выпол-
нением требований по традиционным харак-
теристикам жесткие нормативы по уровню
эмиссии основных вредных выбросов – оки-
си азота NOx ≤  50 мг/нм3 и окиси углерода
СО ≤  250 мг/нм3 при условии достижения
ресурса ГТП не менее 25 000 час.

Как показывает опыт, снижение концен-
трации NOx до 50 мг/нм3 путем сжигания
предварительно перемешенной “бедной”

( фуα = 1,8…2,2) топливовоздушной смеси
(ТВС) невозможно без решения вопросов
обеспечения устойчивости горения, требую-
щих новых сложных систем автоматическо-
го управления, что наряду с появлением при
сжигании “бедных” ТВС пульсационного го-
рения приводит к снижению эксплуатацион-
ной надежности КС и проблематичности до-
стижения ресурсных показателей ГТП [1].

Возможен другой путь малоэмиссион-
ного сжигания топлива, базирующийся, как
и первый, на принципе локального уменьше-
ния температуры пламени. Но, в отличие от
первого, низкотемпературное пламя форми-
руется при сжигании топлива по “богато-бед-
ной” (R-Q-L) схеме. Суть такой схемы зак-
лючается в быстром разбавлении “богатой”

ТВС ( фуα =0,5...0,7) большим количеством
воздуха. Подача холодного воздуха приводит
к понижению температуры пламени за счёт
его смешения с горящей ТВС и её забеднению

( фуα  увеличивается с 0,5...0,7 до 1,6...1,8),
и задача получения низкого уровня концент-
рации NOx при “богато-бедной” схеме орга-
низации процесса горения состоит в обеспе-
чении закона выгорания диффузионного фа-
кела по длине жаровой трубы с температу-
рой пламени, не превышающей температуры
окисления азота (  К1800* ≤фТ ). Камеры сго-
рания с технологией “богато-бедного” горе-
ния имеют преимущество перед КС, реали-
зующими сжигание предварительно переме-
шенной “бедной” ТВС – широкий диапазон
устойчивой работы, отсутствие пульсацион-
ного горения при простой одноконтурной
системе дозировки топлива.

Именно под такую схему проводилась
модернизация КС серийного авиационного
двигателя Р13-300, используемого в качестве
газотурбинного привода энергетической ус-
тановки ГТЭ-10/95 с номинальной мощнос-
тью Nэл= 8 МВт. Главной задачей модерниза-
ции камеры сгорания при ее переводе на при-
родный газ являлось выполнение нормы
ГОСТ 29328-92 по концентрации оксидов
азота в продуктах сгорания

( 3мг/нм 50≤
xNOС ) при сохранении макси-

мальной преемственности с базовой конст-
рукцией, обладающей высоким уровнем на-
дежности и основных газодинамических ха-
рактеристик (при работе на жидком топливе
камера сгорания имеет при 5,3=КСα ,

98,0=Гη , 920,0=КСσ , 08,1max ≤срν ,
25,1max ≤Θ ). Уровень оксидов азота серийной

камеры сгорания составляет примерно
200 мг/нм3.

УДК 621.438.577.4

ОСОБЕННОСТИ КОНВЕРТИРОВАНИЯ ФОРСИРОВАННОЙ ПО СКОРОСТИ
КАМЕРЫ СГОРАНИЯ ПРИ РАБОТЕ НА ПРИРОДНОМ ГАЗЕ
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В работе приведены результаты экспериментальных исследований особенностей процесса горения в
высокофорсированной по скорости камере сгорания при ее переводе на природный газ. Определены пути мо-
дернизации конструкции базовой камеры сгорания, обеспечивающие требуемый уровень характеристик и кон-
центрации NOх, без предварительного перемешивания топливовоздушной смеси.
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Практическая реализация достижения
уровня NOx ≤  50 мг/нм3 при “богато-бедной”
схеме организации процесса горения с обес-
печением закона выгорания диффузионного
факела, при котором исключается превыше-
ние температуры окисления азота, является
сложной задачей. Опыт разработки промыш-
ленных ГТУ-2.5П и ГТУ-4П на базе авиаци-
онного двигателя Д-30 показал, что при не-
высоких параметрах термодинамического
цикла ( 0,7* =кπ ;  К543* =кТ ;  К100 1=*

гТ )
можно достигнуть уровня эмиссии NOx и СО
менее 50 мг/нм3, реализуя схему “богато-бед-
ного” горения [2]. Параметры камер сгора-
ния ГТП-10/953 и ГТУ-4П (табл. 1) близки
друг к другу и отличаются, в основном, по
величине трактовых скоростей.

Первый же этап испытаний КС в серий-
ной компоновке на природном газе выявил
резкое отличие в процессах горения газооб-
разного и жидкого топлив на кλ = 0,41 – пол-
нота сгорания топлива на КСα  = 3,5 состави-
ла Гη = 0,8…0,82 (рис. 1); при уменьшении

скорости до кλ  = 0,28 полнота сгорания  воз-
растала с Гη  = 0,82 до Гη  = 0,925 (рис. 2).

Полученный результат отчетливо пока-
зывает сильное влияние скорости на входе и
по тракту КС на процессы смешения и горе-
ния во фронтовом устройстве топлив, нахо-
дящихся в разных фазовых состояниях. Мож-
но предположить, что при работе КС на тра-
диционном жидком топливе с кλ  = 0,41 и с
соответствующими этой скорости перепада-
ми давления на жаровой трубе подача возду-
ха во фронтовое устройство через завихри-
тель и приток приблизительно половины воз-
духа от 1-го ряда отверстий обеспечивают в
узкой зоне фронта пламени состав смеси

0,1≈фуα ; при переходе на газообразное топ-
ливо при отсутствии у него фазового перехо-
да горение смеси начинается сразу за завих-
рителем, куда воздух от 1-го ряда отверстий
не доходит, в результате чего состав смеси во
фронте пламени снижается до 60,0≈фуα , что
и влечет за собой падение полноты сгорания.

Таблица 1

Рис. 1. Зависимость коэффициента полноты
сгорания Гη  от состава  смеси

Рис. 2. Влияние кλ   на коэффициент полноты
 сгорания топлива
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При изменении кλ  с 0,41 до 0,28 потери пол-
ного давления в камере сгорания снижаются
( %4* ≈∆Р ), увеличивается перепад давления
на жаровой трубе и в большей степени на за-
вихрителе, в результате состав смеси во фрон-
те пламени приближается к 1,0 и полнота сго-
рания во фронтовом устройстве возрастает.

Таким образом, задача конверсии се-
рийной форсированной по скорости КС при
переводе на природный газ сводилась к ис-
следованию влияния на Гη  основных геомет-

рических параметров КС при кλ  = 0,41, обес-
печивающих на этом режиме подобие по про-
цессам смешения и горения, реализуемых на
режиме кλ  = 0,28, и позволяющих при мак-
симально возможной преемственности с се-
рийной конструкцией обеспечить доводку ос-
новных характеристик камеры сгорания на
природном газе, в том числе и по вредным
выбросам.

Для оценки возможности практической
реализации R-Q-L схемы в рамках конструк-
ции серийной КС выполнен анализ зависи-
мостей, количественно связывающих эмис-
сию окислов азота с основными геометричес-
кими и режимными параметрами КС [3]:

( ) sжmeNO PVDG ⋅⋅⋅= ϕω , (1),

где sP  - относительный объём стехиометри-
ческих областей в КС; Vж – объём жаровой
трубы; ( )mDϕ  – универсальная функция чис-

ла Дамкелера; eω  – эффективная скорость
окисления азота.

Анализ составляющих выражения (1)
показывает, что с учетом того, что eω  зави-
сит только от температуры факела, на про-
цесс образования NOx в основном влияют ве-
личины относительного объема стехиометри-
ческих зон sP , времени их существования τ
и слабо – потери полного давления

( *1 PG
xNO ∆≈ ).
Таким образом, возможности снижения

NOx в рамках базовой КС ограничены, при
реализации схемы R-Q-L сводятся в основ-
ном к варьированию подвода воздуха по дли-
не жаровой трубы с целью:

- оптимизации ( )жiKC Lϕα =
1

 изменением
размера отверстий и расположения их рядов;

- интенсификации смешения воздуха и
топлива для уменьшения объема стехиомет-
рических областей sP  изменением степени
раскрытия жаровой трубы (Σ F0 = var);

- интенсификации процесса разбавления
продуктов сгорания в области завершения
процесса горения ( 95,0≈Гη ) до коэффици-

ента избытка воздуха порядка КСα  = 2,0…2,5
(для быстрого снижения температуры диф-
фузионного факела) варьированием размеров
отверстий и расположением их рядов.

С учетом этих положений выполнен
комплекс экспериментальных исследований
с целью определения особенностей процес-
сов горения в высокоскоростной серийной
КС и использования полученных результатов
при организации процесса горения по схеме
R-Q-L. Испытания КС проводились в соста-

Рис. 3. Схема испытуемого узла КС и фронтового устройства

  

диффузор 

I кольцевой канал завихритель 
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ве одногорелочного отсека (рис. 3) на при-
родном газе с моделированием режимов ра-
боты КС в составе ГТП по критериям подо-
бия:

- приведенной скорости на входе в КС

кркк аW=λ ;
- коэффициенту избытка воздуха

omвкс LGG=α ;
- перепаду давления топливного газа на

форсунке ксгф РР** =π .
Ниже представлены основные резуль-

таты исследований.
Влияние увеличения перепада давления

на жаровой трубе показано на рис. 2 для трех

уровней её зажатия: 0FΣ  = 1,0 (серийный вари-
ант), 0,85 и 0,80 и реализовано уменьшением
площади основных отверстий. Коэффициент
полноты сгорания при кλ  = 0,41 и КСα = 3,5

вырос с Гη  = 0,82 до Гη  = 0,89, т.е. на
%Г  7≅∆η .

Дополнительное увеличение перепада
давления на завихрителе установкой возду-
хозаборника на головку жаровой трубы
(рис. 4) привело к росту Гη  с 0,82 (ο) до 0,88

( ∆ ) при 0FΣ  = 1,0. Эффект влияния воздухо-
заборника в варианте с “зажатой” жаровой

трубой 0FΣ  = 0,80 снизился в 3 раза, а на ско-

рости кλ  = 0,28 вообще не проявился. Заме-
на исходного срывного диффузора на диффу-
зор с внезапным расширением (п = 1,4; рис.
4) позволила уменьшить потери полного дав-
ления в КС примерно на 1 %, увеличить пе-
репад давления на завихрителе за счет умень-

шения скорости воздуха в плоскости завих-
рителя.

Оптимизация состава смеси и процес-
сов смешения во фронтовом устройстве осу-
ществлялась варьированием

- расхода воздуха через завихритель;
- расхода воздуха через 1-й ряд отверстий

и их положением по длине жаровой трубы.

Изменение Fзав и рядF1
00  в исследованном

диапазоне выявило наличие оптимума Гη  по
обоим факторам (рис. 6). Смещение отвер-
стий 1-го ряда по потоку, как и их полное зак-
рытие, приводило к ожидаемому резкому па-
дению Гη . Суммарный эффект от оптимиза-

ции параметров ФУ составил %Г  5+≈∆η
(точки  на рис. 2).

Оптимизация параметров системы ох-
лаждения жаровой трубы уменьшением

охлG∆  с 38 % до 23 % привело к снижению
известного эффекта «замораживания» [4] ча-
сти отсепарированного к стенке жаровой тру-
бы топливного газа и увеличению полноты
сгорания  на 3 % (рис. 7).

Оптимизация размеров и положения
отверстий 2-го ряда выполнена варьировани-
ем расположения 8-ми отверстий на 2, 3 и
4-й секциях с разными комбинациями диа-
метра отверстий в одном ряду для обеспече-
ния большей эффективной площади загро-
мождения жаровой трубы и улучшения усло-
вия догорания на струях. Наилучший резуль-
тат получен при расположении 2-го ряда от-
верстий на 3-й секции.

Результирующие данные по коэффици-
енту полноты сгорания топлива в КС с жаро-
вой трубой, доработанной на основе резуль-
татов проведенных исследований, показаны
на рис. 1 и рис. 2 точками ♦ . Точки + этих
рисунков соответствуют жаровой трубе с тре-
буемым уровнем температурных полей газа,
обеспеченных изменением числа и диаметра
отверстий последнего ряда. Идентичность в
оценке Гη  для существенно разной по числу
и диаметру отверстий комбинации 3-го ряда
говорит о достижении практически полного
выгорания топливовоздушной смеси за 2-м
рядом отверстий жаровой трубы при скорос-Рис. 4. Схема фронтового устройства

 с воздухозаборником и диффузором
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тях потока воздуха кλ  = 0,41. В результате
коэффициент полноты сгорания топлива на

КСα  = 3,5 увеличен с Гη  = 0,82 до Гη  = 0,96 и
превысил Гη  серийной КС на режиме

кλ = 0,28 приблизительно на 3,5 % (рис. 2);
в рабочем диапазоне составов смеси

КСα = 4,0..6,0 полнота сгорания получена рав-

ной Гη =  0,98...0,99 (рис. 1).
Жаровая труба с выбранным по резуль-

татам испытаний вариантом распределения
подвода воздуха по длине испытана в соста-
ве одногорелочного отсека на стенде ОАО
“Авиадвигатель” при практически полной
имитации параметров с измерением концен-
трации NOx и СО. Испытания подтвердили
полученные в процессе доводки на стенде
НПП “Мотор” основные характеристики КС

( 99,0>Гη ; max
срv ; 25,1max ≤Θ ) и правильность

найденного закона подачи воздуха по длине
жаровой трубы, обеспечившего концентра-
цию оксидов азота ниже 50 мг/м3 (рис. 8). Из-
мерения концентраций вредных выбросов
выполнялись приборами Testo-350, IMR-
3010Р (Германия) и инфракрасным анализа-
тором (CO2) IPA-PRO лаборатории PPM
SYSTEMS (Финляндия) [5]. Характер изме-
рения температуры стенок жаровой трубы,
полученный с помощью термоиндикаторной
краски ТР-10, показал завершенность про-
цесса горения перед последним рядом отвер-
стий с максимумом температуры на газосбор-
нике 720° С. Результаты сопоставления тем-
пературного состояния стенок жаровой тру-

бы по термокраскам с результатами измере-
ний температуры стенок накладными хро-
мель-алюмелевыми термопарами (рис. 9) по-
казали их практическую сходимость
( 10max −−=∆ ТРтерм ttt = 40 °С), подтвердив тем
самым целесообразность их использования
в доводке КС.

Камера сгорания в компоновке, прошед-
шей контрольные испытания на стенде ОАО
«Авиадвигатель», установлена в газотурбин-
ный привод и успешно эксплуатируется в
составе энергоустановки ГТЭ-10/95. В про-
цессе работы ГТЭ-10/95 выполнены измере-
ния концентраций загрязняющих веществ на
выходе из ГТП (прибор Testo-324-3) в диапа-
зоне рабочих нагрузок Nэл= 1,74…8,0 МВт
( КСα = 5,7…4,3). Концентрация NOx, измерен-
ная в составе ГТЭ-10/95 (рис. 10), близка к
ранее полученному в составе одногорелочно-
го отсека и на режиме номинальной мощно-
сти не превысила 50 мг/нм3; величина СО на
режиме номинальной мощности составила
∼ 210 мг/нм3.

Результаты проведенных исследований
камеры сгорания в составе одногорелочного
отсека и энергоустановки ГТЭ-10/95 подтвер-
дили практическую реализацию высокоэф-
фективного малоэмиссионного горения “бо-
гато – бедной” смеси без предварительного
её перемешивания и показали возможность
выполнения современных требований по эко-
логии в отработанных надежных конструк-
циях камер сгорания двигателей предыдущих
поколений путем их усовершенствования с
использованием концепции R-Q-L.

Рис. 5. Влияние на Гη  диффузора
с фиксированным срывом

Рис. 6. Влияние на Гη  площади
завихрителя и отверстий

Рис. 7. Влияние на Гη
расхода охлаждающего воздуха
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PECULIARITIES OF CONVERTING SPEED-BOOSTED COMBUSTION
CHAMBER OPERATING ON NATURAL GAS
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The paper presents the results of experimental research into the peculiarities of the combustion process in a
highly speed-boosted combustor when it starts to work on natural gas. Ways of updating the basic combustor design
ensuring the required level of characteristics and NOx concentration without previously stirring the air-fuel mixture
have been determined.
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Если вопрос о влиянии начальной тур-
булентности набегающего потока 0ε  на пре-
делы срыва гомогенной горючей смеси реша-
ется однозначно, то вопрос влияния 0ε  на
устойчивость горения гетерогенных смесей
остается открытым. Это обусловлено, во-пер-
вых, сложной гидродинамикой двухфазного
турбулентного потока и, во-вторых, различи-
ем механизмов срыва пламени гомогенных и
гетерогенных топливовоздушных смесей [1].

Воспламенение и горение частиц ме-
таллов в потоке газообразного окислителя
происходит в условиях динамического и теп-
лового взаимодействия реагентов, интенсив-
ного массопереноса при фазовых превраще-
ниях, а также характеризуется зависимостью
параметров процесса как от кинетических ха-
рактеристик горючего, так и от гидродина-

мических характеристик газодисперсного
потока. Изменение характеристик потока га-
зовзвеси (концентрации, дисперсности, ско-
рости, турбулентности и др.), а также усло-
вий зажигания будут существенно влиять на
развитие процесса горения.

В настоящей статье представлены ре-
зультаты исследования влияния начальной
турбулентности алюминиево-воздушной сме-
си на процессы воспламенения и стабилиза-
ции фронта пламени в прямоточной камере
сгорания с внезапным расширением.

Схема модели прямоточной камеры сго-
рания и гидродинамика течений в ней пока-
зана на рис. 1.

В качестве горючего использовались
порошки алюминия и алюминиево-магние-
вых сплавов, выпускаемые отечественной
промышленностью и соответствующие от-
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ВЛИЯНИЕ НАЧАЛЬНОЙ ТУРБУЛЕНТНОСТИ ПОТОКА
АЛЮМИНИЕВО-ВОЗДУШНОЙ СМЕСИ НА ПРОЦЕССЫ
ВОСПЛАМЕНЕНИЯ И СТАБИЛИЗАЦИИ ПЛАМЕНИ

© 2002 А. Г. Егоров, Э. Э. Маркаров, Д. А. Павлов, А. П. Шайкин

Тольяттинский государственный университет

Исследовано влияние начальной турбулентности потока алюминиево-воздушной смеси на процессы вос-
пламенения и стабилизации пламени в прямоточной камере сгорания с внезапным расширением. Получены
экспериментальные данные и определено влияние начальной турбулентности набегающего на стабилизатор
потока алюминиево-воздушной смеси на воспламенение, температуру и границы срыва пламени в зависимос-
ти от размера частиц алюминия.

Рис. 1. Схема гидродинамики течений в камере сгорания
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раслевому стандарту и техническим услови-
ям на их дисперсный состав.

Характеристики стабилизации пламени
определялись посредством проведения серии
испытаний с достижением срыва пламени
при атмосферном давлении и температуре
воздуха  К293в =T .

Поведение твердых частиц в турбулен-
тных потоках является сложным физическим
процессом, механизм реализации которого
зависит как от концентрации частиц в пото-
ке, так и от их размера [2, 3]. В [4] отмечено,
что нет единого мнения о влиянии взвешен-
ных частиц на турбулентные характеристи-
ки потока. В общем случае движение несу-
щей среды и твердых частиц невозможно рас-
сматривать независимо друг от друга. Поэто-
му были проведены исследования структуры
течения алюминиево-воздушного потока в
модели прямоточной камеры сгорания.

Полученные результаты показали, что
при установке решетки на м 057,0р =l  дли-
на зоны рециркуляции увеличивается по срав-
нению с вариантом без решетки и уменьша-
ется с установкой ее на м 02,0р =l . Это
объясняется тем, что в турбулентных двух-
фазных течениях природа влияния массы
твердых частиц на газообразный поток слож-
на и частицы могут выступать как своеобраз-
ные дискретные детурбулизаторы и как дес-
табилизаторы [4].

Локальные времена пребывания реаген-
тов псевдожидкого топлива в объеме камеры
сгорания являются определяющими для про-
цессов воспламенения и стабилизации фрон-
та пламени. Так, например, через соотноше-
ние времени пребывания порошкообразного
металлического горючего в зоне рециркуля-

ции прτ  и времени его сгорания гτ  будет оп-
ределяться тепловое состояние зоны рецир-
куляции.

С помощью скоростной киносъемки
были определены средние значения скорос-
ти на оси камеры сгорания для частиц Al
марки АСД-1 со средним размером

мкм 5,1732 =d  и АСД-4 с мкм 5,732 =d . По-
лученные значения скорости частиц на оси
позволили рассчитать время контакта кτ  ча-

стиц Al с зоной рециркуляции при их движе-
нии по линиям тока «определяющей поверх-
ности» по формуле

AlU
Lзр

к =τ , (1)

где зрL  – длина зоны рециркуляции; AlU  –
средняя скорость частиц Al на линиях тока
«определяющей поверхности».

За «определяющую поверхность» была
принята цилиндрическая поверхность, диа-
метр которой равен входному диаметру ка-
меры сгорания 0d . На рис. 2 показана зави-

симость )( рк lf=τ  для частиц Al горючего
марок АСД-1 и АСД-4, полученная в испыта-
ниях на модели камеры с м 042,0кс =D . Как

видно из рисунка, увеличение 0ε , т. е. уста-
новка решетки на расстояние 0,02 м и 0,057 м
от плоскости внезапного расширения, оказы-
вает неоднозначное влияние на кτ  частиц Al
с мкм 5,732 =d  и мкм 5,1732 =d .

С помощью методики, разработанной в
[5], и эмпирических значений прτ , зрL , H, 0U ,
полученных в опытах, было рассчитано без-
размерное время пребывания частиц  Al в
зоне рециркуляции. Получено, что в холод-
ном потоке при трубной турбулентности прτ
частиц Al горючего АСД-4 и АСД-1 в зоне ре-
циркуляции прямоточной камеры сгорания с
внезапным расширением, так же как и для прτ
газа, можно определить по формуле

0
пр U

HK ⋅=τ , (2)

где H – характерный размер стабилизатора;

0U  – скорость набегающего потока алюми-
ниево-воздушной смеси; K – безразмерное
время пребывания (K = 15,4 для АСД-4;
K =29,5 для АСД-1).

Средний коэффициент турбулентной
диффузии зоны рециркуляции с транзитным
потоком алюминиево-воздушной смеси так
же, как и однородной газовоздушной смеси,
можно рассчитать по формуле
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KS
UV

D
зр

зр

⋅
⋅

= 0
, (3)

где зрV  – объем зоны рециркуляции; зрS  – по-

верхность зоны рециркуляции; 0U  – скорость
алюминиево-воздушной смеси на входе в ка-
меру сгорания; K – безразмерное время пре-
бывания.

В [6] показано, что при горении значе-
ние безразмерного времени пребывания K
для горючего АСД-1 по сравнению с холод-
ным потоком увеличивается примерно в 2,2
раза. Эта величина для гомогенной топлив-
но-воздушной смеси в двумерном канале с
внезапным расширением составляет 2,1 [7].
Из этого следует вывод о том, что и в случае
горения процессы тепломассообмена тран-
зитного потока алюминиево-воздушной сме-
си с зоной рециркуляции также можно оце-
нивать безразмерным временем пребывания K.

Анализ и обработка полученных скоро-
стной киносъемкой экспериментальных дан-
ных показали, что для обеспечения воспла-
менения необходимо создать условия для воз-
никновения начального очага около свечи,
переброса пламени в зону рециркуляции и
воспламенение алюминиево-воздушной сме-
си в зоне рециркуляции. Возникновение на-
чального очага будет зависеть от двух конку-
рирующих процессов: разогрева очага за счет
химической реакции и его охлаждения за счет

теплопроводности. Поэтому в критических
условиях должно выполняться равенство

индпрохлхр tttt +== , (4)

где хрt  – время химической реакции, охлt  –
время охлаждения очага теплопроводностью,

прt  – время прогрева частицы Al в очаге,

индt  – период индукции теплового взрыва.
Условие переброса пламени для псев-

дожидкого топлива в зоне рециркуляции, так
же как и в бензовоздушной смеси [8], может
быть описано выражением

)1()1( гкссвзрсв BRLLUU n −⋅−⋅≤ , (5)

которое определяется нормальной скоростью
распространения пламени ( nU ), скоростью

потока у свечи ( свU ), размерами зоны рецир-

куляции ( зрL ), координатой свечи зажигания

( свL ) и геометрическими параметрами моде-

ли ( ксR , 2
кс

2
г DHB = ).

Воспламенение алюминиево-воздуш-
ной смеси в зоне рециркуляции, так же как и
для гомогенной смеси, может быть обеспе-
чено при выполнении условия

восп
зр

2
гпр MiaUUH n =⋅⋅≥ττ , (6)

Рис. 2. Зависимость )( рк lf=τ
(диаметр камеры сгорания

м 042,0кс =D )
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где гτ  – время горения; воспMi  – критерий Ми-
хельсона на границе воспламенения; a – ко-
эффициент температуропроводности.

В ходе испытаний проводились изме-
рения температуры при трубной и повышен-
ной турбулентности как по всему объему ка-
меры, так и локальные измерения темпера-
туры в зоне рециркуляции на устойчивых и
предсрывных режимах. По результатам про-
веденных измерений были построены профи-
ли температур в поперечных сечениях каме-
ры сгорания.

На рис. 3 показано распределение изо-
терм и профили температур в поперечных се-
чениях камеры сгорания при трубной и по-
вышенной турбулентности. Из рисунков вид-
но, что максимальная температура в обоих
случаях зафиксирована в зоне рециркуляции.
Увеличение начальной турбулентности с 5 до
22 % приводит к росту температуры и замет-
ному увеличению объема камеры сгорания с
температурой, превышающей 1 300 K, кото-
рая необходима для воспламенения частиц
алюминия. С увеличением начальной турбу-
лентности также уменьшается неравномер-
ность температурного поля.

Несмотря на отсутствие единой точки
зрения относительно механизма влияния тур-
булентности, совершенно очевидно, что

турбулентность, безусловно, является важ-
ным фактором, определяющим стабилиза-
цию фронта пламени, и любая теория неза-
висимо от принятой модели должна ее учи-
тывать. Существует несколько предположе-
ний относительно механизма влияния турбу-
лентности на стабилизацию пламени. Одни
авторы объясняют это влияние увеличением
максимальных значений мгновенной скоро-
сти потока, обтекающего стабилизатор, дру-
гие - уменьшением длины зоны рециркуля-
ции, третьи – увеличением отвода тепла из
зоны рециркуляции в активный поток вслед-
ствие различного характера зоны контакти-
рования продуктов сгорания и свежей смеси.

На рис. 4 показано влияние роста ин-

тенсивности турбулентности 0ε  и масштаба
турбулентности 0l  на диапазон устойчивого
горения псевдожидкого топлива. Из рисунка
видно, что для порошкообразного металли-
ческого горючего марки АСД-1 с размером ча-
стиц Al мкм 5,1732 =d  увеличение 0ε  с 12 до

22 % и 0l  с 0,01 до 0,07 мм приводит к рас-
ширению диапазона устойчивого горения как
по скорости потока, так и по составу смеси.

Было выявлено, что для одной и той же
марки горючего неоднозначное влияние на

Рис. 3. Температурные поля и профили тем-
ператур в поперечных сечениях

камеры сгорания.

Камера сгорания м 08,0кс =D ; горючее

АМД-50; 6,0=α ; м/с 700 =U ;

а) без решетки ( % 50 =ε );

б) м 057,0р =l  ( % 220 =ε )
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устойчивость горения оказывает расстояние
установки решетки от плоскости внезапного
расширения – рl . При установке решетки в

зависимости от рl  происходит как расшире-
ние границ устойчивого горения, так и их су-
жение по сравнению с трубной турбулентно-
стью (рис. 5).

На сегодняшний день не существует
единого, четкого мнения относительно тех
изменений в параметрах турбулентного сле-
да, которые должны произойти при горении
даже гомогенных топливовоздушных смесей,
поэтому гидродинамические параметры по-
тока, полученные при наличии пламени, по-
зволили бы более объективно провести ана-
лиз основных характеристик горения алюми-
ниево-воздушной смеси. Результаты прове-
денных исследований позволяют сделать сле-
дующие выводы:

1. Увеличение интенсивности турбулент-
ности набегающего на стабилизатор алюми-
ниево-воздушного потока с помощью уста-
новки турбулизирующих решеток приводит
к изменению локального времени пребыва-
ния частиц алюминия в камере сгорания. С
ростом начальной турбулентности среднее
время пребывания частиц алюминия в тран-
зитном потоке увеличивается как для горю-

чего АСД-4, так и для АСД-1. Время пребы-
вания частиц алюминия в зоне рециркуляции
для АСД-1 с мкм 17,532 =d  с ростом началь-
ной турбулентности увеличивается. Для АСД-4
с мкм 7,532 =d  время пребывания частиц
алюминия в зоне рециркуляции увеличива-
ется при установке решетки на расстояние
57 мм от плоскости внезапного расширения
и уменьшается при установке ее на расстоя-
ние 20 мм.

2. Увеличение начальной турбулентности
затрудняет процесс воспламенения горюче-
го марки АСД-4. Горючее АСД-1 при повы-
шенной турбулентности воспламеняется в
камерах сгорания диаметром более 0,05 м.

3. С ростом начальной турбулентности
набегающего потока псевдожидкого топлива
интенсифицируется процесс горения и уве-
личивается температура в камере сгорания.
При увеличении турбулентности локальная
температура в зоне рециркуляции для горю-
чего АСД-1 увеличивается и уменьшается для
АСД-4.

4. В зависимости от размера частиц алю-
миния увеличение начальной турбулентнос-
ти при установке решетки на различные рас-
стояния от плоскости внезапного расшире-
ния оказывает неоднозначное влияние на гра-
ницы срыва пламени.

Рис. 4. Влияние интенсивности и
масштаба турбулентности на
диапазон устойчивого горения.

Камера сгорания м 06,0кс =D ;
горючее АСД-1;

1 – % 220 =ε , мм 07,00 =l ;

2 – % 120 =ε , мм 01,00 =l
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Рис. 5. Влияние параметра рl  на диапазон устойчи-
вого горения.

Камера сгорания м 07,0кс =D ; горючее АСД-1;

1 – м 02,0р =l ; 2 – без решетки; 3 – м 057,0р =l
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INFLUENCE OF INITIAL TURBULENCE OF ALUMINUM-AIR MIXTURE
FLOW ON IGNITION AND FLAME STABILIZATION PROCESSES

© 2002 A. G. Yegorov, E. E. Markarov, D. A. Pavlov, A. P. Shaikin

Togliatti State University

The influence of initial turbulence of aluminum-air mixture flow on ignition and flame stabilization processes in
a ramjet combustion chamber with an abrupt expansion has been investigated. Experimental data have been received
and the influence of initial turbulence of aluminum-air mixture flow on the stabilizer on the ignition, temperature and
flame failure boundaries has been defined depending on the size of aluminum particles.



33

Авиационная и ракетно-космическая техника

Создание принципиально нового клас-
са двигательных и энергетических установок,
в которых порошкообразные металлы явля-
ются самостоятельными источниками энер-
гии, связано, прежде всего, с разработкой
надежных систем топливоподачи и органи-
зацией устойчивого рабочего процесса в ка-
мере сгорания. На сегодняшний день рассмат-
риваются два принципиально разных вари-
анта подачи металла в камеру сгорания. Пер-
вый – это впрыск в камеру сгорания расплав-
ленного металла, второй – подача металли-
ческого порошка в поток воздуха, поступаю-
щий в камеру сгорания [1].

Псевдожидкое топливо или его компо-
нент – порошкообразный металл – можно
флюидизировать газом по методу кипящего
слоя и подавать в камеру сгорания ракетного
двигателя аналогично жидкому компоненту
[2]. Принципиальная возможность создания
энергетических установок нового поколения
на псевдожидком топливе показана в рабо-
тах [3÷5]. При разработке перспективных
двигательных и энергетических установок
для летательных аппаратов, в которых пре-
дусматривается использование псевдожидко-
го топлива, необходимо уделять особое вни-
мание процессу смешения порошкообразно-
го горючего с воздухом для достижения мак-
симальной полноты сгорания при ограничен-
ных геометрических параметрах камеры.

В [6] отмечено, что понимание приро-
ды турбулентности в слоях смешения, стру-
ях, следах и в пристеночных течениях обус-
ловлено обнаружением в указанных течени-
ях так называемых когерентных структур -
крупномасштабных периодических вихре-

вых образований, развивающихся на фоне
мелкомасштабной турбулентности. Наличие
в турбулентных сдвиговых течениях перио-
дических крупномасштабных структур поро-
дило надежды на возможность управлять эти-
ми структурами путем различного рода пе-
риодических воздействий. Периодическое
возбуждение струи со сравнительно неболь-
шими амплитудами является эффективным
средством направленного изменения аэроди-
намических характеристик турбулентных
струй. Существенно также, что за счет выбо-
ра частоты облучения можно либо усиливать,
либо ослаблять интенсивность смешения в
струях. Самым чувствительным участком
струи является слой смешения вблизи кром-
ки сопла при х/d = 0…0,5, поскольку именно
здесь периодическое возбуждение генериру-
ет вихри, которые, в конечном счете, опреде-
ляют ослабление или усиление интенсивно-
сти перемешивания в пределах начального
участка.

Исследования [7] показали, что метод
наложения пульсаций продольной составля-
ющей скорости (псевдотурбулентных пульса-
ций) является наиболее эффективным для
интенсификации процессов массо- и тепло-
обмена.

Отметим публикации [8÷11] теорети-
ческого и экспериментального плана по ис-
следованию влияния нестационарных воз-
действий на слой смешения за внезапным
расширением с целью управления процессом
горения.

В целом характер и эффективность воз-
действия колебаний на процесс горения оп-
ределяется как акустическими факторами,

УДК 536.46

СПОСОБ УПРАВЛЕНИЯ ХАРАКТЕРИСТИКАМИ ГОРЕНИЯ
В ПОТОКЕ ПСЕВДОЖИДКОГО ТОПЛИВА

 2002 А. Г. Егоров, Э. Э. Маркаров, Д. А. Павлов, А. И. Сафронов

Тольяттинский государственный университет

Разработан газодинамический метод управления процессами горения и стабилизации пламени в потоке
псевдожидкого топлива, основанный на наложении псевдотурбулентных пульсаций на дискретные струи воз-
духа, вдуваемые в слой смешения основного топливовоздушного потока. Показано, что, варьируя скоростью и
частотой пульсирующих струй воздуха, можно изменять гидродинамику и масштаб структуры течения в каме-
ре сгорания и, следовательно, воздействовать на характеристики горения псевдожидкого топлива.
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так и физико-химическими свойствами топ-
лива. Определить эффективность импульсно-
го режима горения можно, лишь учитывая
конкретные особенности процесса горения,
т. е. вид топлива (газообразное, жидкое, твер-
дое), режим горения (кинетический, диффу-
зионный) и уровень интенсивности колеба-
ний.

Настоящая статья посвящена разработ-
ке способа управления характеристиками го-
рения в потоке псевдожидкого топлива по-
средством вдува в слой смешения нестацио-
нарных струй воздуха.

С целью определения влияния дискрет-
ных пульсирующих струй воздуха, вдуваемых
в слой смешения основного потока, на гид-
родинамику течения в камере сгорания были
проведены испытания.

В результате изотермических испыта-
ний проведено исследование структуры те-
чения в модели камеры сгорания при вдуве в
нее стационарных и нестационарных турбу-
лентных струй воздуха.

Пульсирующие струи воздуха вдува-
лись с параметром спутности m = 0…6, кото-
рый определялся отношением Uстр/U0, где
Uстр – скорость дискретных пульсирующих
струй воздуха, U0 – скорость основного ста-
ционарного потока воздуха, поступающего в
камеру через входное отверстие d0. Число
Струхаля (Sh) возмущающего воздействия из-
менялось в диапазоне 0,001…0,004 при уров-
нях воздействия 0,8…3,1 % от выходной ско-
рости струи. Число Sh определялось как от-
ношение

стротв Udf ⋅ ,

где f – частота в Гц; dотв – диаметр отверстий;
Uстр – скорость дискретных струй воздуха,
вдуваемых в слой смешения основного по-
тока.

В [12] была получена эмпирическая
формула для определения частот чистого тона
f, при которых канал с внезапным расшире-
нием может создавать регулируемое возбуж-
дение круглой струи:

Рис. 1. Схема модели прямоточной камеры сгорания:
1 – магистраль подвода пульсирующего потока воздуха; 2 – кольцевой коллектор; 3 – камера сгорания;
4 – отверстия для подвода пульсирующих струй воздуха; 5 – входное отверстие; 6 – свеча зажигания
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где j = 1, 2, 3…; n =  1/2, 1, 3/2,…; a0 – ско-
рость звука.

Амплитуда возбуждаемых колебаний
зависит от геометрических параметров L0, Lкс,
Dкс–d0 скорости истечения U0 и состояния
начального пограничного слоя.

С помощью этой формулы при имею-
щихся геометрических параметрах модели
камеры сгорания была определена частота
чистого тона f. Основная частота, при кото-
рой возможно было осуществить регулируе-
мое возбуждение струи, составила ~ 200 Гц.

Методом масляной пленки была иссле-
дована гидродинамика течения в камере сго-
рания при вдуве в слой смешения основного
потока воздуха дискретных пульсирующих
струй с частотой 150 и 400 Гц. Результаты
исследования показали, что зона обратных
токов за внезапным расширением отсутству-
ет, и вместо нее появилось приосевое рецир-
куляционное течение.

Было установлено, что приосевое ре-
циркуляционное течение возникает только
при m = 5. Выявлено, что с изменением час-
тоты пульсирующих струй от 0 до 150 Гц дли-
на приосевой рециркуляционной зоны уве-
личивается на 20 %, дальнейшее увеличении
частоты приводит к уменьшению длины
зоны. Увеличение частоты, начиная с 200 Гц,
приводит к уменьшению масштаба вихревой
структуры потока, а, как известно, мелкомас-
штабная турбулентность является основным
фактором, влияющим на скорость турбулен-
тного распространения пламени.

Испытания с горением производились
на экспериментальной установке, которая
подробно описана в [13]. Модель прямоточ-
ной камеры сгорания (рис. 1) представляла
собой осесимметричный канал диаметром
Dкс = 0,08 м с диаметром входного отверстия
d0 = 0,04 м и длиной Lкс = 0,185 м.

В качестве псевдожидкого топлива ис-
пользовалась алюминиево-воздушная смесь
(АВС), в которой горючим являлся алюми-
ниево-магниевый сплав марки АМД-50, со-
держащий 50 % Al и 50 % Mg, а окислителем
служил воздух с температурой 288 K.

Локальные температурные условия в
ряде случаев, например в зонах воспламене-
ния, догорания топлива и др., являются оп-
ределяющими. Поэтому измерения темпера-
туры по всему объему камеры сгорания про-
изводились наиболее полно. В результате
обширного цикла испытаний были получе-
ны профили температур в поперечных сече-
ниях камеры сгорания, по которым в даль-
нейшем были построены температурные
поля.

Профили температур в поперечных се-
чениях камеры сгорания без вдува и с вду-
вом дискретных пульсирующих струй возду-
ха в слой смешения основного топливовоз-
душного потока с f = 150 Гц представлены на
рис. 2. На рис. 3 показано распределение изо-
терм в камере сгорания для двух вышеуказан-
ных вариантов. Из представленных рисунков
видно, что в случае вдува пульсирующих
струй воздуха в слой смешения основного
топливовоздушного потока процесс горения
интенсифицируется, поскольку температура
повышается, линии изотерм с максимальной
температурой перемещаются от стенки каме-
ры к оси. Существенно уменьшается нерав-
номерность температурного поля.

Для определения влияния частоты не-
стационарных воздействий на процесс горе-
ния псевдожидкого топлива были измерены
профили температур в выходном сечении
камеры сгорания при вдуве в слой смешения
топливовоздушного потока пульсирующих
струй воздуха с разной частотой.

На рис. 4 представлены профили тем-
ператур в выходном сечении камеры сгора-
ния (x/d0 = 4,3). С увеличением частоты не-
стационарных воздействий, накладываемых
на дискретные струи воздуха, с 0 до 300 Гц
происходит интенсификация процесса горе-
ния и наблюдается рост максимального зна-
чения температуры. Этот факт объясняется
тем, что с ростом частоты от 0 до 300 Гц чис-
ло Струхаля увеличивается с 0 до 0,24. Низ-
кочастотные возмущения (Sh = 0,2…0,6) мо-
дулируют исходные (естественные) высоко-
частотные возмущения в слое смешения
вблизи сопла, что, в конечном счете, приво-
дит к более раннему образованию когерент-
ных структур и их последующему более ин-
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Рис. 2. Профили температур в поперечных сечениях камеры сгорания (горючее АМД-50, α  = 0,65):
1 – x/d0 = 0,8; 2 – x/d0 = 1,5; 3 – x/d0 = 2,3; 4 – x/d0 = 3,3; 5 – x/d0 = 4,5;

а) без вдува; б) с вдувом дискретных пульсирующих струй воздуха с f = 150 Гц

Рис. 3. Температурные поля в прямоточной камере сгорания
а) без вдува дискретных пульсирующих струй воздуха;

б) с вдувом дискретных пульсирующих струй воздуха с f = 150 Гц
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тенсивному по сравнению с невозбужденной
струей росту [14].

Из рисунка также видно, что дальней-
шее увеличение частоты до 500 Гц ведет к
снижению температуры и выравниванию
профиля. Это обусловлено тем, что процесс
теплоотвода от зоны горения начинает пре-
валировать над процессом интенсификации
горения за счет улучшения массообмена. Пла-
мя «задувается», акустические колебания вы-
равнивают температурное поле в камере,
вследствие чего ядро горения охлаждается, а
теплоотдача на стенки камеры увеличивает-
ся.

С целью определения влияния частоты
пульсирующих струй воздуха, вдуваемых в
слой смешения, на устойчивость горения
псевдожидкого топлива были проведены ис-
пытания в области «бедного» срыва.

Влияние частоты пульсирующих струй
воздуха на горение псевдожидкого топлива
на границе «бедного» срыва показано на
рис. 5.

Из рисунка видно, что с увеличением
частоты α  уменьшается, достигая своего ми-
нимума при f = 250…450 Гц, а при дальней-
шем увеличении частоты происходит рост α .
Следовательно, при вдуве пульсирующих

струй воздуха в зону рециркуляции с
f = 250…450 Гц значения α  смещаются в об-
ласть «богатых» смесей. Это обогащение со-
провождается увеличением скорости горе-
ния, о чем говорят данные, представленные
на рис. 4. Из них видно, что профили с мак-
симальными значениями температур в слое
смешения соответствуют указанному диапа-
зону частот. Дальнейшее увеличение часто-
ты до 500 Гц сдвигает значения α  в область
«бедных» смесей, что ведет к снижению ско-
рости горения, о чем свидетельствуют вырав-
нивание профиля и уменьшение температу-
ры в слое смешения.

Полученные данные по устойчивости
горения псевдожидкого топлива на границе
”бедного” срыва показали, что с помощью
частоты нестационарных воздействий мож-
но управлять составом алюминиево-воздуш-
ной смеси.

Актуальной задачей для любого типа
стабилизатора является расширение за ним
зоны горения и снижение гидравлических
потерь в камере сгорания. Поэтому результа-
ты испытаний по устойчивости горения, по-
лученные в настоящей работе, можно исполь-
зовать для разработки систем стабилизации
пламени псевдожидкого топлива на спутных

Рис. 4. Профили температур в выходном сечении камеры сгорания при x/d0 = 4,3
1 – f = 0 Гц; 2 – f = 300 Гц; 3 – f = 400 Гц; 4 – f = 500 Гц
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струях с целью снижения гидравлических по-
терь в прямоточной камере сгорания. Таким
образом, полученные в настоящей работе эк-
спериментальные данные показали, что по-
средством вдува дискретных пульсирующих
струй воздуха в слой смешения основного
топливовоздушного потока можно управлять
гидродинамикой течения в камере и интен-
сифицировать процесс горения псевдожидко-
го топлива. Полученное приосевое рецирку-
ляционное течение позволяет сместить ядро
горения к оси камеры и, следовательно,
уменьшить теплоотвод в стенки. Наряду с
увеличением поверхности фронта пламени
второй характеристикой, влияющей на про-
цесс интенсификации горения псевдожидко-
го топлива, является частота нестационарных
воздействий, накладываемых на дискретные
струи воздуха. Варьируя частотой псевдотур-
булентных пульсаций, можно воздействовать
не только на масштаб структуры течения в
камере и геометрические параметры приосе-
вого рециркуляционного течения, но также
и на состав АВС. На разработанный способ
управления процессом горения псевдожидко-
го топлива и устройство для его осуществле-
ния получено авторское свидетельство
(А.С. № 1626779).
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METHOD OF CONTROLLING BURNING PROCESSES
IN A PSEUDO-LIQUID FUEL FLOW

© 2002 A. G. Yegorov, E. E. Markarov, D. A. Pavlov, A. I. Safronov

Togliatti State University

Method of controlling burning and flame stabilization processes in a pseudo-liquid fuel flow has been developed.
The method is based on imposing pseudoturbulent pulsations on discrete air jets injected into the mixing layer of the
main fuel-air flow. By varying speed and frequency of pulsating jets it is possible to change the hydrodynamics and
scale of flow structure in the chamber and, consequently, to influence the pseudo-liquid fuel burning characteristics.
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1. Введение
Экономической и экологической аль-

тернативой керосину в авиации рассматри-
вается жидкий метан [1, 2]. В России в нача-
ле 70-х годов АНТК им. Туполева и СНТК
«Двигатели НК» по правительственной про-
грамме «Холод» развернули работы по созда-
нию научно-технического задела по приме-
нению в авиации жидкого водорода (LH2) и
метана (LCH4). Были созданы и начаты ис-
пытания летающих лабораторий ТУ-155 с во-
дородным двигателем НК-88 и ТУ-156 с дви-
гателем НК-89 на метане. Общие направле-
ния работ в создании криогенного двигателя
для новых видов топлива LH2 и LCH4, и в том
числе по камере сгорания, сформулированы
в статье [3]. Проблемы перевода двигателя
НК-8-2У (ТУ-154) с керосина на LH2 и LCH4,
обусловленные организацией их сжигания,
решались применительно к многофорсуноч-
ной камере сгорания [4].

В ОАО «Авиадвигатель» по «Програм-
ме создания малоэмиссионных камер сгора-
ния большого ресурса для авиационных и
стационарных газотурбинных двигателей»
ведутся исследования технологии чистого го-
рения, способной в криогенном ГТД ПС-90А
уменьшить эмиссию NOх в «n» раз. Криоген-
ный двигатель ПС-90А в программе приме-
нения сжиженного природного газа (метана)
в авиации предполагается использовать на са-
молетах ТУ-204СПГ и ТУ-330СПГ [5].

2. Выбор технологий чистого горения
для криогенного ГТД

В данной статье рассматриваются неко-
торые результаты работ по чистой техноло-
гии сжигания природного газа. Первый этап
работ состоит из анализа технологий чисто-
го горения, которые могут быть применены
для организации горения метана, выбора тех-
нологии и исследования её экологических,
параметрических и эксплуатационных харак-
теристик. Выбранная технология чистого го-
рения в сочетании с конструкцией камеры
сгорания должна оптимально согласовывать
параметрические, экологические, эксплуата-
ционные и другие характеристики системы
«камера сгорания – двигатель». Выбор тех-
нологии чистого горения в значительной сте-
пени определяет будущие нормы на эмиссию
окислов азота.

ОАО «Авиадвигатель» с 1995 года ис-
следует и применяет технологию RQQL в ста-
ционарных ГТД ( кπ  = 16…28), работающих
на природном газе.

Анализ проблем применения в авиаци-
онном ГТД технологий LPP, LDI и RQQL по-
казывает предпочтительность RQQL. Выбор
ОАО «Авиадвигатель» технологии RQQL для
криогенного ГТД базируется на достигнутых
результатах уменьшения эмиссии NOx и CO
при сжигании природного газа в стационар-
ных двигателях семейства «ПС» и той надёж-

УДК 621.438; 621.452.3.034.02.
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ности функционирования системы «двига-
тель – камера сгорания RQQL», которую семь
лет демонстрируют двигатели «ПС» в эксп-
луатации на трассах Газпрома.

В технологии «богатое» горение – рез-
кое разбавление – «бедное» горение процесс
горения осуществляется в трёх последова-
тельных стадиях. Вначале формируется го-
рение «богатой» топливовоздушной смеси с
α =0,5…0,7, низкой температурой ТГ*≤2000 К
и при отсутствии свободного кислорода. За-
тем следует стадия резкого смешения продук-
тов неполного сгорания метана в «богатой»
зоне (СО, СО2, Н2, НО2) с большим количе-
ством (≈ 70 %) холодного воздуха. Одновре-
менно происходит их охлаждение. В ней осу-
ществляется быстрый (τ  = 1…2 мс) переход
через стехиометрию из «богатой» топливо-
воздушной смеси ( α  = 0,5…0,7) в «бедную»
(α  > 2,4). Последняя стадия – горение «бед-
ной» смеси (СО, Н2) + (О2, N2). Эмиссия NOx
на выходе из камеры сгорания есть сумма
различных концентраций NOx, образующих-
ся в каждой зоне горения. Наибольшая кон-
центрация NOx образуется в зоне резкого раз-
бавления (QQ).

3. RQQL уменьшает эмиссию NOx
ПС-90А (LCH4)

Исследовательские и доводочные рабо-
ты (НИОКР) камер с технологией RQQL в
ОАО «Авиадвигатель» ведутся на специаль-
ной установке с параметрами воздуха в ка-
мере сгорания Р* = 16 кг/см2 и Т* = 700 К. В
экспериментах исследуются закономерности
горения по технологии RQQL при изменении
конфигурации камеры сгорания в зонах «бо-
гатого» горения и резкого разбавления и вли-
яние режимных параметров работы камеры
сгорания Р*, Т* . Выявляются проблемы го-
рения и исследуются пути их решения. В ча-
стности, решена проблема образования и от-
ложения углерода на поверхности жаровой
трубы – основная проблема на пути сжига-
ния керосина по технологии RQQL.

Исследовательский этап создания каме-
ры сгорания для криогенного двигателя
(LCH4) использует результаты работ с техно-
логией RQQL в стационарных ГТД. В пер-
вую очередь это относится к проблемам фун-
кциональной и ресурсной надежности камер
сгорания с технологией RQQL. Информация
о физической природе проблем формирует-

Рис. 1. Индексы эмиссии NOx
EINOx = f (α , Tк) ПС-90А

 при работе на керосине и природном газе:

 - керосин,

 - природный газ,

 - природный газ, камера сгорания RQQL
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ся из результатов работ на установке, газоге-
нераторах и из данных эксплуатации ГТУ-
12П и ГТУ 16П в направлениях:

- розжиг камеры и запуск ГТД в диапазо-
не атмосферных температур от -40 до +35 оС;

- устойчивость горения к срыву пламени
и вибрационному горению;

- тепловое состояние жаровых труб;
- качество температурного поля на выхо-

де из камеры сгорания по состоянию турби-
ны при наработке ГТД 5 000…27 000 часов
и т. д.

Информация о характеристиках каме-
ры сгорания с технологией горения RQQL
стационарных ГТД (ГТУ-12П и ГТУ-16П)
приводится в ряде публикаций ОАО «Авиа-
двигатель» [6].

Организация работ по двойному приме-
нению технологии позволяет осуществить
процедуру накопления и переноса техноло-
гий, заключающуюся в использовании про-
веренных конструкций стационарных авиа-
ционных ГТД. В результате работ над каме-
рой сгорания для стационарных ГТД, кото-
рые являются производными ПС–90А, был
создан вариант камеры сгорания [7], рассмат-
риваемый как базовый для выхода на мало-
эмиссионную камеру сгорания криогенного
двигателя ПС-90А. Камера сгорания испы-

тывается с определением эмиссионных, ре-
сурсных и функциональных характеристик
в широком диапазоне параметров работ ка-
меры  сгорания :  Р* = 10…28 кг/см2,
Т* = 600…780 К и α  = 8,5…2,8. Концентра-
ции NOx измерялись хемилюминесцентным
анализатором; CO, CO2 – анализатором инф-
ракрасного излучения. На рис. 1 в координа-
тах  EINOx= f (α ,T*) показаны индексы эмис-
сий NOx камеры сгорания ПС–90А при сжи-
гании керосина и природного газа по тради-
ционной технологии горения и по техноло-
гии RQQL. Из графика следует, что техноло-
гия RQQL на максимальном режиме умень-
шила индекс NOx по сравнению с традици-
онной технологией горения: керосина в 5 раз,
природного газа в 4 раза. Параметр эмиссии
NOx двигателя ПС–90А уменьшился с
64 г/кН (топливо - керосин) до 12,8 г/кН с ка-
мерой сгорания RQQL (топливо - природный
газ). Сравнение достигнутого значения эмис-
сии NOx в гипотетической камере для крио-
генного (LCH4) двигателя ПС–90АСПГ с про-
гнозируемыми эмиссиями новых технологий
горения приводится на рис. 2. Обращает на
себя внимание слабая зависимость характе-
ристик камеры сгорания RQQL от α (Т) в от-
личие от характеристики камеры сгорания с
традиционной технологией горения. Такой

Рис. 2. Возможности уменьшения NOx новых технологий горения
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характер протекания индекса NOx благопри-
ятен для выполнения нового требования – до-
стижения индекса NOx = 5 г/кг на крейсерс-
ком режиме работы ГТД (рис. 3).

Индекс эмиссии СО по режиму (α ) ра-
боты камеры сгорания представлен на рис. 4.
На графике показаны индексы эмиссии СО
авиационного двигателя ПС-90А (керосин) и
индексы СО двух вариантов камер сгорания
RQQL, испытанных в составе ГТУ-25П (при-
родный газ). Индексы СО показаны на режи-
мах вблизи малого газа. Применение в каме-
ре сгорания RQQL процесса резкого разбав-
ления большим количеством холодного воз-
духа продуктов неполного сгорания (СО, Н2)
из зоны «богатого» горения может на неко-
торых режимах работы камеры заморозить
реакцию СО+ОН→СО2+Н и вызвать недопу-
стимо большую эмиссию СО. Для процесса
окисления СО в СО2 важно не допустить вы-
хода метана в зону «бедного» горения. Ме-
тан тормозит окисление СО [8]. Требуется
организация «богатого» горения метана, обес-
печивающая его разложение. Это представ-
ляет ещё одну проблему – минимизацию
эмиссии СО на режимах взлетно-посадочно-
го цикла ГТД, и особенно в режиме малого
газа. Влияние организации процесса раз-
бавления «богатой» смеси чистым воздухом на
концентрации NOx и СО показано в работе [6].

Метан по сравнению с керосином об-
ладает рядом свойств, неблагоприятных для

организации его сжигания в камере сгорания.
К ним относятся: высокая температура зажи-
гания – 923…973 К – по сравнению с темпе-
ратурой 708 К для керосина, низкая скорость
горения и узкие концентрационные пределы
α  = 0,8…1,7 воспламенения. Всё это созда-
ет ситуации неустойчивости горения, повы-
шенной эмиссии CO и может стать пробле-
матичным при организации горения по тех-
нологии RQQL. Индекс эмиссии СО по ре-
жиму (Тк) работы камеры сгорания представ-
лен на рис. 5. На некоторых эксплуатацион-
ных режимах ГТД новой проблемой в созда-
нии камеры сгорания RQQL для метана яв-
ляется количество топливных коллекторов,
необходимых для управления горением.
Здесь возникает вопрос: каким количеством
топливных коллекторов можно обеспечить
процессы розжига, запуска двигателя и его
работу в требуемом диапазоне составов сме-
си на стационарных и переходных режимах
и особенно при резком дросселировании тяги
двигателя. Работа камеры сгорания RQQL по
перечисленным проблемам исследуется в
процессе доводки камер сгорания стационар-
ных ГТД.

Эксперименты показали, что процесс
горения RQQL устойчив к срывам пламени и
вибрационному горению при подаче топли-
ва через один топливный коллектор в прове-
ренном диапазоне α  = 8,5…2,8 с неоднок-
ратным выходом на α  = 2,3. Исследования
по данной проблеме продолжаются.

На режимах двигателя T* = 700…780 К
и Р = 16…28 кг/см2 проведено измерение тем-
пературы стенки жаровых труб термоинди-
каторной краской ТР-8 (Англия), поля тем-
ператур газа за камерой сгорания 259 термо-
парами, расположенными на лопатках пер-
вого соплового аппарата.

Использование результатов работ с тех-
нологией RQQL в камерах сгорания стацио-
нарных ГТД для создания камеры авиацион-
ного двигателя наряду с выполнением
НИОКР позволяет осуществить и процедуру
«готовности технологии», что обеспечивает
всестороннюю оценку конструкции камеры
сгорания с новой технологией чистого горе-
ния до начала проектирования криогенного
двигателя.Рис. 3. Эмиссия NOx на крейсерском режиме полета
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Рис. 5. Индексы эмиссии СО EICO = f (Tк) ПС-90А при работе на керосине и природном газе
(обозначения как на рис. 1)

 

4. Выводы

4.1. Первый этап НИОКР создания каме-
ры сгорания для криогенного двигателя
ПС-90А подтвердил целесообразность ис-
пользования технологии горения RQQL для
получения эмиссии NOx, соответствующей
далеким перспективным нормам при одно-
временном выполнении норм на эмиссию
СО. Эксплуатация стационарных двигателей
семейства «ПС» ГТУ-12П и ГТУ-16П демон-
стрирует эксплуатационную надежность си-
стемы «камера сгорания – двигатель».

4.2. Последующие этапы НИОКР по ка-
мере сгорания для криогенного двигателя
планируют продолжение исследований тех-
нологии RQQL по эмиссии NOx и CO, на-
стройку технологии RQQL для оптимизации
эмиссии NOx в условиях крейсерского поле-
та (будущее требование ИКАО), исследова-
ние устойчивости горения для определения
числа топливных коллекторов, совершен-
ствование ресурсных характеристик камеры
сгорания – температурного режима стенок
жаровых труб и температурной неравномер-
ности в потоке газа на входе в турбину.

 

Рис. 4. Индексы эмиссии CO EICO = f (α ) ПС-90А при работе на керосине и природном газе
(обозначения как на рис. 1)
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1. Введение
Современный газотурбинный двигатель

(ГТД) является сложным и ответственным
техническим продуктом, который должен
соответствовать большому перечню требова-
ний, входящих в параметрические, ресурсные
и эксплуатационные показатели.

Снижение норм на эмиссии NОх и СО
обусловило разработку и применение в ста-
ционарных ГТД принципиально новых тех-
нологий организации горения и, соответ-
ственно, конструкций камер сгорания, осуще-
ствляющих эти технологии, и систем авто-
матического управления (САУ) малоэмисси-
онным горением в системе «камера сгорания
– двигатель».

Новые технологии организации горе-
ния уменьшили на порядок эмиссию наибо-
лее токсичного загрязнителя окружающей
среды – окислов азота. Такое радикальное
уменьшение концентрации NОх стало воз-
можным в результате организации горения
«бедных» предварительно перемешанных
топливовоздушных смесей с температурой
пламени 1 800…1 900 К (температура пога-
сания пламени – 1 550 К).

Низкие уровни эмиссии NОх и СО тре-
буют поддержания однородного состава сме-
си в зоне горения и строгого его контроля.
Это – новая технология для конструкторов
камер сгорания, что требует большого объе-
ма НИОКР. Обеспечить в зоне горения усло-
вия, необходимые для предотвращения обра-
зования высоких концентраций NОх и СО при
одновременном сохранении рабочих харак-

теристик ГТД, можно, используя стадийную
подачу воздуха в камерах с изменяемой гео-
метрией, а также стадийную подачу топлива
в продольном или радиальном направлени-
ях. Конструкции камер сгорания и процесс
горения в них стали чрезвычайно рискован-
ными, что отрицательно сказывается на на-
дежности ГТД. В работе [1] дается обшир-
ный перечень новых проблем, которые харак-
терны для ГТД с малоэмиссионной камерой
сгорания (МЭКС). С описанием проблем
«бедного» горения в малоэмиссионных каме-
рах сгорания различных конструкций на ста-
дии опытной доводки можно ознакомится в
публикациях их разработчиков [2, 3]. О ре-
сурсных и эксплуатационных проблемах
ГТД с МЭКС сообщается в зарубежных пуб-
ликациях. Однако отсутствуют публикации о
характере работы ГТД с малоэмиссионными
камерами сгорания в составе ГПА на трас-
сах Газпрома (tн = -50…+40 °С). Эта инфор-
мация позволила бы определить конструк-
цию камеры, которая в наилучшей форме
организует горение «бедной» предваритель-
но перемешанной топливовоздушной смеси.

2. Обзор проблем малоэмиссионных
камер сгорания

Основными проблемами ГТД, согласно
многочисленным публикациям, являются
«проскок» пламени и вибрационное горение.
Спектр частот пульсаций давления воздуха
широк: f = 200…500 Гц и 4 000…7 000 Гц.
Сложная система регулирования обусловли-
вает сбои в работе автоматики на переходных
режимах, т. е. во время включения (выклю-

УДК 621.438.536.58

ТЕХНОЛОГИЯ МАЛОЭМИССИОННОГО ГОРЕНИЯ RQQL
КАК НАПРАВЛЕНИЕ  В ДОСТИЖЕНИИ ВЫСОКОЙ НАДЕЖНОСТИ

СТАЦИОНАРНОГО ГАЗОТУРБИННОГО ДВИГАТЕЛЯ

© 2002 А. А. Иноземцев, В. В. Токарев

ОАО «Авиадвигатель», г. Пермь

Рассматривается применение технологии малоэмиссионного горения «богатое» горение – резкое раз-
бавление – «бедное» горение для решения функциональных проблем, свойственных двигателям с камерами с
горением «бедных» предварительно перемешанных топливовоздушных смесей. Показано, что при
NОх = 150…100 мг/нм3 технология RQQL предпочтительнее, чем технология горения «бедных» предваритель-
но перемешанных смесей.



47

Авиационная и ракетно-космическая техника

чения) групп горелок. Проблемой эксплуата-
ции является неустойчивая работа ГТД с
МЭКС при низких температурах воздуха.

Новые проблемы малоэмиссионной ка-
меры сгорания придают первостепенную зна-
чимость работам по обеспечению высокой
надежности ГТД в течение всего ресурса,
который определяется в 25 000 часов и бо-
лее. Надежность функционирования системы
«камера сгорания - двигатель» в условиях
обеспечения экологической совместимости
ГТД с окружающей природной средой явля-
ется новым условием в организации процес-
са горения. Проблему обеспечения надежно-
сти системы «камера сгорания – двигатель»
необходимо решать, согласовывая с общим
планом обеспечения технического уровня
ГТД, поскольку цели и средства получения
высокой надежности вступают в противоре-
чие с задачей повышения других показателей
технического совершенства ГТД.

Основным источником информации об
уровне надежности обычно является статис-
тика отказов в условиях широкой эксплуата-
ции. Однако для конструктора МЭКС подоб-
ная информация о камере сгорания будет
слишком запоздалой, поскольку конструкция
уже выбрана. Поэтому крайне важно еще в
ходе проектирования и доводки новой каме-
ры сгорания (МЭКС) разработать стратегию
по обеспечению ее будущей надежности в
эксплуатации. Высокая надежность ГТД с
низкой эмиссией NОх и СО должны сочетать-
ся с низкой себестоимостью изготовления
ГТД, низкими стоимостными и временными
затратами на обслуживание ГТД в эксплуа-
тации.

3. Выбор технологии малоэмиссионного
горения для ГТД  ОАО «Авиадвигатель»

Основным потребителем стационарных
ГТД в России является РАО «Газпром», ис-
пользующий их для привода газоперекачива-
ющих агрегатов (ГПА). Основной парк ГТД
имеет еη  = 25…30 % и большие концентра-
ции NОх и СО. Снижение концентрации NОх
на всех ГПА до уровня 150 мг/нм3 в сочета-
нии с увеличением еη  ГТД до 34…38 %,
уменьшающим количество сжигаемого топ-

лива, значительно уменьшит валовый выброс
NОх.

В ОАО «Авиадвигатель» осуществляет-
ся концепция поэтапного уменьшения эмис-
сии NОх по мере всесторонней проверки на-
дежности работы ГТД с малоэмиссионной
камерой сгорания. На первом этапе выпол-
няется требование ГОСТ 28775-90 на эмис-
сию NОх ≤ 150 мг/нм3. Проведя эксплуатаци-
онную проверку двигателя с МЭКС
(NОх = 150 мг/нм3) и НИОКР по усовершен-
ствованию камеры сгорания, приступают к
поэтапному уменьшению эмиссии NОх до
100 и 80 мг/нм3. Такая концепция усовершен-
ствования (развития) малоэмиссионной каме-
ры сгорания, базирующаяся на проверенных
в ходе промышленной эксплуатации и
НИОКР материалах, является основой пост-
роения работ по обеспечению высокой на-
дежности ГТД с малоэмиссионной камерой
сгорания. Поэтапное усовершенствование
малоэмиссионного горения, когда концентра-
ция NОх этапами уменьшается с 150 до 100 и
80 мг/нм3, позволит избежать возникновения
в эксплуатации критических ситуаций в ра-
ботоспособности ГТД.

Концепции поэтапного усовершенство-
вания камеры сгорания в наибольшей степе-
ни с позиций надежности ГТД соответствует
технология малоэмиссионного горения: «бо-
гатое» горение – резкое разбавление – «бед-
ное» горение (RQQL).

Технология малоэмиссионного горения
RQQL формирует в камере сгорания три пос-
ледовательно расположенных зоны горения.
В первой зоне формируется горение «бога-
той» топливовоздушной смеси (α = 0,6…0,8).
Во второй зоне горения продукты неполного
сгорания топлива из «богатой» зоны интен-
сивно смешиваются с большим количеством
воздуха (зона резкого разбавления). Смеше-
ние продуктов неполного сгорания из «бога-
той» зоны с «холодным» воздухом понижает
температуру и увеличивает коэффициент из-
бытка воздуха в смеси, поступающей в зону
«бедного» горения. В третьей зоне камеры
происходит горение «бедной» топливовоз-
душной смеси (α  = 2,2…3,0), образовавшей-
ся на выходе из зоны резкого разбавления.
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Концентрация окислов азота в «бога-
той» зоне ограничивается недостатком кис-
лорода и низкой температурой горения. На-
блюдается уменьшение NOx в результате дей-
ствия радикалов несгоревших углеводородов.
В зоне «бедного» горения концентрация NОх
ограничивается температурой смеси и време-
нем пребывания. Основной источник обра-
зования NОх – зона резкого разбавления, в
которой возможно образование стехиометри-
ческих зон горения. Управление процессом
смешения струй воздуха с продуктами сго-
рания позволяет изменить концентрацию
NОх. На рис. 1 показано влияние способа по-
дачи струй воздуха на концентрацию NОх и
СО.

Ключевыми процессами технологии
RQQL, определяющими минимальный уро-
вень эмиссии NОх, являются внутрикамерная
аэродинамика и химические процессы, про-
текающие в «богатой» и «бедной» зонах го-
рения.

На рис. 2 показаны уровни эмиссий NОх
и СО, достигнутые в экспериментальной ка-
мере сгорания для ГТУ-12П и ГТУ-16П. По-
казанные на графике концентрации NОх и СО
получены в камере сгорания с одним топлив-

ным коллектором (дозатором САУ) и без пе-
репуска воздуха из камеры сгорания для уп-
равления горением в ней. Ведутся работы по
уменьшению эмиссии NОх в диапазоне
α  = 3,4…2,8 до значения 40 ppm.

4. Характеристики ПС-90ГП1
с технологией горения RQQL
В ГТД с кπ  ≤ 20 при условии гаранти-

рованного уровня NОх = 80 или 100 мг/нм3,
технология RQQL является целесообразной
альтернативой технологии горения «бедной»
предварительно перемешанной топливно-
воздушной смеси. Камеры сгорания RQQL
обладают превосходными эксплуатационны-
ми качествами, решая все проблемы камер
сгорания с «бедным» горением [3]. Камера
сгорания RQQL не имеет проблем с «проско-
ком пламени» и самовоспламенением топли-
ва в смесительном модуле, что возможно в
камере с предварительным смешением. Кон-
струкция камеры сгорания и система автома-
тического управления рабочим процессом в
камере сгорания просты. В камере сгорания
отсутствует сложный процесс регулирования
геометрии. Число форсунок равно числу жа-
ровых труб. Применяется один топливный

Рис. 1. Влияние смешения в зоне резкого разбавления на эмиссию NOx
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коллектор для подвода топлива к форсункам
и один дозатор в САУ. Такая камера сгорания
не требует настройки режима горения в экс-
плуатации. Для работы камеры сгорания на
дроссельных режимах мощности не требует-
ся перепуска воздуха из компрессора или ка-
меры сгорания или регулирования компрес-
сора, а это означает, что коэффициент полез-
ного действия ГТД не ухудшается.

Камера сгорания RQQL не увеличивает
стоимость производства ГТД, как это проис-
ходит в случае с камерами с горением «бед-
ных» топливовоздушных смесей [3]. Простые
конструкции камеры сгорания и САУ обес-
печивают низкие затраты на техническое об-
служивание ГТД в эксплуатации.

Первым промышленным ГТУ ОАО
«Авиадвигатель» для Газпрома стал
ПС-90ГП1 (ГТУ-12), прошедший МВИ в
1995 году. Его экологическая концепция была
основана на умеренном использовании неап-
робированных технических решений для вы-
полнения требований надежности за ресурс
25 000 часов и экологии при минимальных
затратах на изготовление и эксплуатацию
двигателя. Эмиссия NОх и СО первых ГТУ-
12П составила, соответственно, 125 мг/нм3 и
15 мг/нм3 (15 % О2). Обеспечение надежнос-
ти системы «камера сгорания – двигатель» с
NОх = 150 мг/нм3 в целях создания первых

камер сгорания ГТУ-12П стояло на первом
месте перед требованиями экологии.

После получения информации о надеж-
ности ГТУ с первыми камерами сгорания
RQQL приступили к поэтапному примене-
нию в камерах усовершенствований, умень-
шающих эмиссию NОх (рис. 3).

Экспериментальные стендовые испыта-
ния ГТУ-12П и их эксплуатация показали
полную устойчивость горения во всем диа-
пазоне изменения параметров двигателя. Не
зафиксированы режимы вибрационного го-
рения при стендовых испытаниях с измере-
нием пульсаций давления газа в камере, а
также работой камеры сгорания при эксплу-
атации в составе ГПА. На 30 апреля 2002 года
в эксплуатации находятся 15 ГТУ 12П с на-
работкой от 2 500 до 27 500 часов с общей
наработкой 140 000 часов. На деталях каме-
ры сгорания отсутствуют повреждения, ха-
рактерные для вибрационного горения. Теп-
ловое состояние жаровых труб (сплав ВХ-4А)
соответствует ресурсу двигателя. В жаровых
трубах при температуре стенок не более
850 оС отсутствуют повреждения в виде короб-
лений стенок, прогаров и т. д. Стабильное тем-
пературное поле на выходе из камеры сгора-
ния с параметрами радΘ  ≤ 1,10 и maxΘ  = 1,35
обеспечило ресурс лопаточной части турби-
ны.

Рис. 2. Изменение концентрации NOx и CO по коэффициенту избытка воздуха в камере
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Камера сгорания RQQL ГТУ-12П устой-
чиво разжигается в проверенном диапазоне
атмосферных температур от –35 до +30 оС.

Проблемой камеры сгорания с техноло-
гией RQQL является возможность наличия
большого количества углерода в выхлопных
газах. В очень «богатых» смесях в процессе
термического разложения природного газа в
отсутствие окислителя образуется значитель-
ное количество углерода в твердой фазе.

В процессе доводочных работ в неко-
торых вариантах камер наблюдались значи-
тельные отложения углерода на стенках жа-
ровой трубы в «богатой» зоне горения высо-
той до 10...12 мм. Надежность работы ГТД
требует исключения отложений углерода на
стенках камеры, а соответствие экологичес-
ким нормам – незначительную концентрацию
его в выхлопных газах, обеспечивающую
«прозрачность» выхлопной струи. Камеры
сгорания, применяемые в ГТД ОАО «Авиа-
двигатель», не имеют отложений углерода на
стенках жаровых труб. Выхлоп из двигателя   -
«прозрачный».

При конструировании камеры сгорания
с технологией RQQL требуется обеспечить
выполнение противоречивых требований на
эмиссию NОх, CO, углерода, радиальную и
окружную неравномерности температуры
газа на выходе из камеры и т. д. Компромисс

в удовлетворении перечисленным характери-
стикам достигается в значительной степени
конструкцией смесительного модуля в зоне
резкого разбавления. Проблема компромис-
са в характеристиках камеры сгорания успеш-
но решена в камерах сгорания ГТД ОАО
«Авиадвигатель».

Эксплуатация с 1995 года ГТУ-12П по-
казала высокую надежность работы системы
«Камера сгорания – Двигатель», которая обес-
печила наработку 27 500 часов лидерного
ГТУ-12П и 7 000…19 170 часов десяти дви-
гателей.

Камера сгорания ГТУ-12П является уни-
фицированной камерой сгорания для ГТУ-10П
(Nе = 10 МВт) и ГТУ-16П (Nе = 16 МВт).

Технология RQQL применена в камере
сгорания ГТУ-4П ( кπ  = 7,3, ТГ = 1124 К),
обеспечив устойчивые значения эмиссий
NОх = 50 мг/нм3 и СО = 50 мг/нм3 при
15 % О2, что зафиксировано экологическим
сертификатом соответствия ГОСТу 29328-92.

Направления развития технологий ма-
лоэмиссионного горения для газотурбинных
двигателей, создаваемых в ОАО «Авиадви-
гатель», показаны на рис. 3. Первое направ-
ление – это технология «богатое» горение –
резкое разбавление – «бедное» горение –
предназначается для достижения уровня

Рис. 3. Направления развития технологии малоэмиссионного горения для ГТД ОАО «Авиадвигатель»
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предварительно перемешанной 

смеси (RQQL+LP) 
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NОх = 60…40 ppm в двигателях с  кπ ≤ 20.
Для более низких уровней эмиссии NОх и дви-
гателей с кπ  > 20 предназначено комбиниро-
ванное горение, сочетающее в себе две тех-
нологии. Процесс горения в камере начина-
ется в режиме RQQL с выходом на режим
0,85 Nе. Далее по мощности режим горения
переводится в горение предварительно пере-
мешанной «бедной» топливовоздушной сме-
си (LP). «Богатая» зона RQQL используется
для образования пилотного пламени. Комби-
нированная технология горения, состоящая
из технологии RQQL и переходящей в горе-
ние «бедной» смеси (LP), позволяет снизить
эмиссию NОх до 35 ppm. Для управления про-
цессом комбинированного горения требует-
ся один топливный дозатор в САУ и распре-
делительный кран для двух коллекторов ка-
меры сгорания.

RQQL LOW EMISSION COMBUSTION PROCESS AS A WAY OF ACHIEVING
HIGH RELIABILITY OF STATIONARY GAS TURBINE ENGINE

© 2002  A. A. Inozemtsev, V. V. Tokarev

Corporation «Aircraft Engine», Perm

The article covers the process of low emission combustion “Rich Burn - Quick Quench - Lean Burn” that is
applied to settle functional problems typical for engines equipped with combustors with lean premixed fuel/air mix-
tures. The article shows that RQQL process with NOx = 150…100 mg/nm3 is more preferable compared to the process
of lean premixed fuel/air mixtures burning.

Комбинированное горение и конструк-
ция камеры сгорания развивают концепцию
поэтапного усовершенствования с позиций
обеспечения высокой надежности стационар-
ных ГТД, создаваемых в ОАО «Авиадвига-
тель».
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В последнее десятилетие были введе-
ны новые нормативные требования к уров-
ню выбросов вредных веществ наземными
газотурбинными установками (ГТУ). Самое
существенное ограничение касается уровня
выбросов оксидов азота, который не должен
превышать 50 мг/нм3 при 15 % O2. Примене-
ние концепции предварительной подготовки
топливовоздушной смеси позволяет снизить
эмиссию оксидов азота до уровня, требуемо-
го нормативными документами. Однако при
этом возникает проблема обеспечения устой-
чивости камеры сгорания к пульсациям дав-
ления, возникающим вследствие случайных
турбулентных возмущений или из-за измене-
ния режима работы камеры сгорания.

Ведущие зарубежные фирмы, такие как
Rolls-Royce, АBB, Siemens, решают данную
проблему либо за счет системы управления,
поддерживающей постоянное соотношение
между расходами воздуха и топлива, посту-
пающими в камеру сгорания, либо исполь-
зуя системы подавления колебаний давления,
включающих в себя исполнительные меха-
низмы, содержащие подвижные части в топ-
ливном и воздушном трактах камеры сгора-
ния. Применение первого метода уменьшает
КПД ГТУ, а использование систем подавле-
ния колебаний значительно увеличивает сто-
имость камеры сгорания. Кроме того, приме-
нение подвижных частей, работающих с вы-
сокой частотой, снижает надежность камеры
сгорания. Поэтому более перспективным пу-
тем решения данной проблемы является при-
менение систем пассивного подавления ав-
токолебаний, то есть при создании камер сго-

рания данного типа более предпочтительным
является применение пассивных систем по-
давления колебаний давления, в которых не
предполагается высокочастотного управле-
ния работой камеры сгорания.

Проблемы устойчивости горения, и в
частности проблема создания пассивной си-
стемы подавления автоколебаний, ранее под-
робно исследовались для камер сгорания
жидкостных реактивных двигателей и для
форсажных камер газотурбинных двигате-
лей. Однако выработанные в данных конст-
рукциях технические решения не учитывают
специфики рабочего процесса камер сгора-
ния с предварительным смешением топлива.
Действительно, уменьшение времени запаз-
дывания, являющегося также временем сме-
шения, приводит к росту выбросов оксидов
азота. Применение систем шумоглушения,
например резонаторов Гельмгольца, сдержи-
вается их однорежимностью.

Поэтому для успешного применения
методов пассивного подавления колебаний
необходима оптимизация конструкции каме-
ры сгорания с учетом ограничений, наклады-
ваемых уровнем эмиссии вредных веществ и
ограничением на потери давления в камерах
сгорания данного типа. Для решения такой
задачи необходимо создание математической
модели камеры сгорания, учитывающей ее
акустические характеристики.

Ранее выполненные эксперименталь-
ные исследования показывают, что амплиту-
да колебаний в камере сгорания не зависит
от предыстории процесса, а частота колеба-
ний не зависит от времени, что позволяет

УДК 621.438.57.4

РАЗРАБОТКА ДИНАМИЧЕСКОЙ МОДЕЛИ КАМЕРЫ СГОРАНИЯ
С ПРЕДВАРИТЕЛЬНЫМ СМЕШЕНИЕМ ТОПЛИВА

© 2002 Р. С. Кашапов, Д. А. Максимов, Д. В. Скиба, С. В. Куликов, М. Н. Баштанников

Уфимский государственный авиационный технический университет

Рассмотрена проблема выбора оптимальных параметров смесителя горелочного устройства камеры сго-
рания с предварительной подготовкой топливовоздушной смеси с учетом требований к обеспечению норма-
тивных уровней выбросов оксидов азота и к амплитуде пульсаций давления в камере сгорания на основе разра-
ботанной динамической модели рабочего процесса в камере сгорания данного типа. Обсуждается применение
данного подхода к созданию низкоэмиссионной камеры сгорания газоперекачивающего агрегата ГТК-10И
(Flame 3).
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классифицировать данный тип колебаний как
автоколебания. Анализ результатов экспери-
ментов также показал, что в рассматриваемой
камере сгорания наблюдаются термоакусти-
ческие колебания, поскольку в ходе проведен-
ных экспериментов было установлено, что
[1]:

1) частота колебаний давления обратно
пропорциональна длине камеры сгорания и
равна собственной частоте колебаний давле-
ния в камере;

2) при увеличении среднемассовой скоро-
сти в ГУ происходит переход частоты коле-
баний с одной собственной частоты колеба-
ний давления в камере сгорания на другую
собственную частоту;

3) амплитуда пульсаций давления имеет
периодическую зависимость от времени сме-
шения.

Поэтому на основе результатов экспе-
риментальных исследований можно сделать

вывод, что при создании динамической мо-
дели камеры сгорания необходимо учитывать
сжимаемость и нестационарность течения в
жаровой трубе, смесителе и в топливной ма-
гистрали.

Динамическое поведение камеры сгора-
ния удобно рассматривать как взаимодей-
ствие между ее подсистемами. В данном ис-
следовании математическая модель камеры
сгорания была представлена в виде совокуп-
ности моделей смесителя и связанных с ним
воздухо- и топливопроводов; фронта пламе-
ни, стабилизирующегося на срезе горелочно-
го устройства; первичной зоны, в которой
происходит догорание топлива; вторичной
зоны, в которой продукты сгорания смеши-
ваются с разбавляющим воздухом, и сопло-
вого аппарата турбины (рис. 1).

Рассматривая камеру сгорания как ав-
токолебательную систему общего вида
(рис. 2), необходимо отметить, что источни-

а)

б)
Рис. 1. Схема камеры сгорания с предварительным смешением топлива:

а) общая схема камер сгорания данного типа; б) конструкция камеры сгорания газотурбинной установки
ГТК-10И, где: 1 - периферийное горелочное устройство, 2 - центральное горелочное устройство,

3 - жаровая труба, 4 - экран, 5 - корпус, 6 - крышка, 7 - коллектор первого контура,
8 - коллектор второго контура, 9 - свеча, 10, 11 – клапаны
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ком энергии автоколебательной системы слу-
жит энергия топлива, выделяющаяся при его
окислении. При этом регулятором поступле-
ния энергии в колебательный контур служит
фронт пламени. Действительно, при измене-
нии концентрации топлива на фронте пламе-
ни происходит генерация волн давления, ко-
торые, в свою очередь, приводят к измене-
нию концентрации топлива. Отклонение
эмиссии оксидов азота от результатов расче-
та по классической модели образования ок-
сидов азота с учетом турбулентных пульса-
ций концентрации топлива является след-
ствием возникающего автоколебательного
процесса.

С практической точки зрения задача
теоретического определения асимптотичес-
кой (предельной) амплитуды колебаний дав-
ления в случае неустойчивого режима горе-
ния не имеет существенного значения. В
большинстве известных случаев ограничения
на уровень колебаний и случайные возмуще-
ния в камере сгорания существенно меньше
предельных амплитуд пульсаций давления и
зачастую лежат в диапазоне применимости
линейного приближения для описания воз-
буждаемых пульсаций давления. Для оценки
применимости линейного приближения к
определению границ устойчивой работы ка-
меры сгорания необходимо рассмотреть за-
висимости генерации колебательной энергии
фронтом пламени и ее диссипации в элемен-
тах камеры сгорания от амплитуды пульса-
ций давления.

Такие зависимости, в частности, были
получены в работах Зина [2] и Антонова [3].
Согласно данным этих работ, генерация ко-
лебательной энергии от фронта пламени мо-
жет определяться на основании линейной
модели камеры сгорания до амплитуд пуль-
саций давления, не превышающих 0,6 % от
полного давления в камере сгорания. Линей-
ная модель для описания диссипации энер-
гии применима в случае, если амплитуда
пульсаций давления менее 15 % от полного
давления, в то время как ограничения,
предъявляемые к камерам сгорания данного
типа, составляют не более 0,5 % от полного
давления в камере.

В случае применимости линейной мо-
дели камеры сгорания для описания процес-
са разгона автоколебаний связь между мате-
матическими моделями элементов камеры
сгорания может быть установлена на основе
линеаризации одномерных уравнений Эйле-
ра, в которой в качестве искомых перемен-
ных выбраны инварианты Римана
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Учет особенностей камер сгорания дан-
ного типа, связанных с большими длинами
жаровых труб, позволяет уменьшить количе-
ство параметров, связывающих математичес-
кие модели элементов камеры сгорания. Дей-
ствительно, большая длина жаровой трубы,
малая скорость потока в ней и высокая ин-
тенсивность турбулентности в закрученном
потоке подавляют влияние пульсаций энтро-
пии, генерируемых на фронте пламени, на
динамические характеристики соплового ап-
парата, что, в конечном итоге, позволяет пре-
небречь пульсациями энтропии при рассмот-
рении взаимодействия между элементами
камеры сгорания и использовать для связи
элементов только пульсации инвариантов
Римана и пульсации концентрации топлива.

Рис. 2. Схема автоколебательного процесса
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При рассмотрении динамического по-
ведения камеры сгорания необходимо огра-
ничить расчетную область. В камерах сгора-
ния данного типа существуют элементы, ог-
раничивающие поступление пульсаций дав-
ления, возникающих извне: это большой
объем на входе в камеру сгорания, критичес-
кое сечение в регуляторе расхода топлива, а
также критическое сечение в сопловом аппа-
рате турбины.

Наибольшие трудности при создании
модели камеры сгорания вызывает создание
алгоритма расчета взаимодействия между
топливной магистралью и смесителем горе-
лочного устройства. Однако расчет этого вза-
имодействия можно упростить, если учесть,
что расход топливного газа из пилонов на-
много меньше расхода воздуха. Данный факт
позволяет предположить, что пульсации рас-
хода топлива не оказывают существенного
влияния на давление и расход воздуха в сме-
сителе горелочного устройства, вследствие
чего пульсации давления в смесителе горе-
лочного устройства могут рассматриваться в
качестве внешнего воздействия по отноше-
нию к топливной магистрали. Таким образом,
динамическая характеристика топливной
магистрали будет определяться ее импедан-
сом, определяющим отклик на пульсацию
давления в смесителе в виде пульсации рас-
хода топлива.

Блок-схема КС для анализа механизма
обратной связи автоколебаний, обусловлен-
ных пульсациями концентрации топлива
(рис. 3), показывает, что для проведения та-
кого анализа необходимо определить:

- передаточные функции системы подво-
да воздуха и соплового аппарата турбины;

- импеданс топливной системы;
- зависимость между пульсациями кон-

центрации топлива в сечении его подачи и
пульсациями концентрации топлива на фрон-
те пламени;

- отклик фронта пламени на пульсации
концентрации топлива и пульсации инвари-
антов Римана.

Для расчета передаточной функции си-
стемы подвода воздуха использовалось реше-
ние уравнений Навье-Стокса. Расчет переда-
точной функции состоял из двух этапов. В
ходе первого этапа расчета обеспечивалось
установление стационарного режима течения
в системе подачи воздуха. В качестве гранич-
ных условий на входе в систему подачи воз-
духа задавались заторможенное давление и
температура, а на выходе – статическое дав-
ление. После установления стационарного
режима на втором этапе расчета на входе за-
давались граничные условия течения из бес-
конечного объема, моделирующие течение
воздуха из-за ВНА компрессора, а на выходе
задавалось переменное статическое давление
с заданной частотой и амплитудой колебаний.
На втором этапе определялась зависимость
расхода воздуха от времени. По известным
зависимостям статического давления и рас-
хода на выходе из системы подачи воздуха
определялись пульсации инвариантов Рима-
на, а по ним - передаточная функция.

Для примера была рассчитана зависи-
мость передаточной функции системы пода-
чи воздуха от расстояния горелочного устрой-
ства до поворота потока на 180° (L1) и длины
горелочного устройства (L2) для камеры сго-
рания с противоточной системой подачи воз-
духа. Результаты расчетов (рис. 4) указыва-

Рис. 3. Блок-схема динамической модели камеры сгорания
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ют на один из методов организации пассив-
ного подавления автоколебаний. Действи-
тельно, диссипацию энергии в системе под-
вода воздуха можно оценить по передаточ-
ной функции на основе соотношения [5]
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Из этого соотношения видно, что мак-
симальная диссипация энергии будет наблю-
даться в точках с минимальным значением
модуля передаточной функции. Таким обра-
зом, результаты расчетов показали, что мак-
симум диссипации определяется следующи-
ми соотношениями между частотой и геомет-
рическими размерами камеры сгорания:

( ) ...
4
3,

4
12...,

4
3,

4
1 212 =+⋅⋅=⋅

a
LLf

a
Lf

(3)

Данный результат позволяет использо-
вать систему подачи воздуха в качестве сис-
темы пассивного подавления колебаний в
камере сгорания.

Для определения передаточной функ-
ции СА может применяться методика, ана-
логичная методике, примененной для расче-
та передаточной функции системы подачи
воздуха. Однако для упрощения расчета мо-
жет использоваться  методика, основанная на
модели распада произвольного разрыва на
скачке сечения, позволяющая определить
коэффициент отражения волн давления в
виде

Mk

Mk

KCA

⋅−+

⋅−−
=

2
11

2
11

, (4)

где M - число Маха в КС, k - постоянная ади-
абаты, КСА - коэффициент отражения волн
давления. Применимость упрощенной мето-
дики связана с низкими частотами колебаний,
возбуждаемых в КС, а также с малой длиной
хорды СА.

Рассматривая методику расчета переда-
точной функции между пульсациями концен-
трации топлива в сечении его подачи и пуль-

Рис. 4. Результаты расчета передаточной функции системы подвода воздуха
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сациями концентрации топлива на фронте
пламени, следует подчеркнуть, что большие
времена смешения и интенсификация турбу-
лентной диффузии в смесителе горелочного
устройства требует учитывать диффузию.
Учет этого эффекта может быть осуществлен
на основе линеаризованного уравнения для
пульсаций концентрации топлива, имеющих
детерминированную природу:

02

2

=
∂

′∂⋅⋅−
∂
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x
zD

x
zuz

tρρ
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с граничными условиями

( )τω ⋅⋅⋅′=′
=

izz
подачиточкаx

exp0 , 0=′
+∞=x

z .(6)

Поставленная краевая задача имеет ре-
шение
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Для описания в линейном приближении
отклика фронта пульсаций давления на пуль-
сации концентрации топлива можно исполь-
зовать модель фронта пламени, предложен-
ную Раушенбахом [5]:




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Поскольку возбуждающая амплитуда
пульсаций давления или концентрации топ-
лива носит случайный характер, то анализ
полученной математической модели необхо-
димо производить на основе определения
декремента разгона колебаний в уравнении
для колебательной энергии, которое имеет
вид:

DN
d
dE

пф −= ..τ , (9)

где E – колебательная энергия;

( ) PzH
Pk

kuuuPN xxгпф ′⋅′⋅∆
⋅
−⋅⋅=′−′⋅′= 1

.. ρ  –

 мощность колебательной энергии, генериру-
емая фронтом пламени; D – диссипация энер-
гии.

Качественный анализ полученной ма-
тематической модели позволяет выявить ос-
новные причины склонности камер сгорания
данного типа к автоколебаниям. Как было
установлено ранее, колебательная энергия,
генерируемая фронтом пламени, пропорци-
ональна произведению амплитуд колебаний
давления и концентрации топлива. Амплиту-
да пульсаций концентрации топлива, опре-
деляемая через передаточные функции пуль-
саций расходов воздуха и топлива, также про-
порциональна пульсации давления. В свою
очередь, диссипация колебательной энергии
в линейном приближении пропорциональна
колебательной энергии, накопленной в каме-
ре сгорания. Поэтому склонность камеры сго-
рания к автоколебательным режимам рабо-
ты будет определяться отношением амплиту-
ды пульсаций давления на фронте пламени к
осредненной по объему среднеквадратичной
амплитуде пульсаций давления. Ввиду боль-
шого раскрытия жаровой трубы (с целью пре-
дотвращения проскока фронта пламени
внутрь горелочного устройства) фазовый угол
между пульсациями давления, направленны-
ми в сторону системы подвода воздуха и вы-
ходящими из нее, близок к нулю (рис. 4.), что
приводит к наличию максимума давления на
срезе горелочного устройства, где и проис-
ходит стабилизация фронта пламени.

Таким образом, возбуждение колебаний
обусловлено следующими свойствами камер
сгорания данного типа:

- расположением максимума давления на
срезе горелочного устройства, что приводит
к максимально эффективному преобразова-
нию пульсаций тепловыделения в колеба-
тельную энергию;

- наличием больших времен смешения,
что приводит к потере устойчивости систе-
мы, обусловленной наличием времени запаз-
дывания между пульсациями давления и
пульсациями тепловыделения.

Вместе с тем, анализ полученного урав-
нения для пульсаций концентрации топлива
показывает, что при заданном времени сме-
шения с ростом частоты колебаний амплиту-
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да детерминированных пульсаций концент-
рации топлива уменьшается, что с учетом
роста диссипации энергии при увеличении
частоты колебаний позволяет объяснить низ-
кочастотность колебаний давления в камере
сгорания.

На основе построенной математичес-
кой модели рассмотрим возможности обес-
печения динамической устойчивости КС с
предварительным смешением топлива на
примере разработки модернизированной КС
для газоперекачивающей установки
ГТК-10И. Зависимость разности между гене-
рацией и диссипацией колебательной энер-
гии от частоты автоколебаний для исходной
конструкции КС (рис. 5а) показывает, что су-
ществует ограниченный диапазон частот, при
которых могут возбуждаться автоколебания,
обусловленные пульсациями концентрации
топлива. Первый этап оптимизации конст-
рукции смесителя горелочного устройства
заключался в выборе минимального време-

ни смешения, позволяющего обеспечить со-
блюдение нормативных ограничений на уро-
вень эмиссии оксидов азота, что позволило
сузить диапазон возбуждаемых частот авто-
колебаний (рис. 5б). В дальнейшем на осно-
ве выбора оптимальной геометрии системы
подвода воздуха была подавлена вторая мода
пульсаций давления (рис. 5в). Таким образом,
в ходе проведенного исследования было ус-
тановлено, что за счет оптимального выбора
геометрических параметров смесителя горе-
лочного устройства можно обеспечить устой-
чивость горелочного устройства к термоаку-
стическим автоколебаниям, обусловленным
пульсациями концентрации топлива.

Полученные результаты позволили раз-
работать горелочные устройства для длин
жаровых труб: Lкс=0,9; 1,7; 2,3; 4,5 м. Резуль-
таты измерений (рис. 6) показывают, что раз-
работанные горелочные устройства имеют
широкий диапазон устойчивой низкоэмисси-
онной работы (уровень пульсаций давления

Рис. 5. Влияние подбора геометрических размеров смесителя горелочного устройства
на производную колебательной энергии по времени:

 а) исходная конструкция; б) после выбора оптимального времени смешения;
в) после выбора оптимальной длины горелочного устройства

а) б)

в)
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не более 0,5 %; выбросы вредных веществ
3мг/нм 50≤

xNOС ; 3мг/нм 300≤СОС ) в следу-
ющем диапазоне режимных параметров:
P*

кс=0,5...0,7 МПа, T*
в=523...723 K,

1α =1,5...1,8, что доказывает применимость
разработанной методики выбора геометри-
ческих размеров горелочных устройств. Этот
вывод также подтверждается проведенными
в Оренбурггазпроме натурными опытно-про-
мышленными испытаниями модернизиро-
ванной камеры сгорания газоперекачивающе-
го агрегата ГТК-10И.
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The choice of optimal parameters of a burner mixer of a combustor with pre-prepared fuel-air mixture is considered.
Requirements for providing the standard level of Nox emission and for pressure pulsation amplitude in the combustor
on the basis of the elaborated dynamic model of the operating process in a combustor of this type are taken into
consideration. The use of this approach to design a low-emission combustor of the gas-pumping unit GTK-10I
(Flame 3) is discussed.
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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.

УДК 621.438:536.38

ПРИМЕНЕНИЕ МЕТОДОВ ВЫЧИСЛИТЕЛЬНОЙ ГАЗОВОЙ ДИНАМИКИ
ДЛЯ МОДЕЛИРОВАНИЯ ПРОЦЕССОВ ТЕЧЕНИЯ МНОГОКОМПОНЕНТНОГО

ПОТОКА ГАЗА, ГОРЕНИЯ И ТЕПЛООБМЕНА В КАМЕРЕ СГОРАНИЯ
ГАЗОТУРБИННОГО ДВИГАТЕЛЯ

© 2002 Ю. Г. Куценко, С. Ф. Онегин
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Рассматривается проблема математического моделирования физико-химических процессов в камере сго-
рания газотурбинного двигателя. Приведены результаты численного моделирования турбулентного течения и
горения смеси газов в камере сгорания, использующей в качестве топлива метан. За расчетную область был
взят сектор камеры сгорания в 30°. Моделирование процессов течения многокомпонентного турбулентного

газа производилось с применением осредненных уравнений Навье-Стокса, ε−k  модели турбулентности и с
применением модели тонкого фронта пламени и механизма Зельдовича для описания процесса горения. Ис-
пользование данных математических моделей позволило оценить уровень эмиссии NO на выходе из 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

2,1,
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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):

( )∫ ⋅′′⋅⋅
−

=
u

l

T

T
k

lu
NO dTTTPTR

TT
R 2,)(1

, (17)

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

© 2002 Yu. G. Kutsenko, S. F. Onegin

Joint Stock Company “Aviadvigatel”, Perm

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 
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Важнейшей задачей создания всех без
исключения тепловых машин является обес-
печение требований сегодняшнего дня, кото-
рые кратко можно выразить в виде триады
3Э: “экология, экономика, эксплуатационная
эффективность”. Именно так и расставлены
приоритеты, где вопросы экологии стоят на
первом месте ввиду большой ответственно-
сти перед живой и неживой Природой.

Международной организацией ИКАО с
1980 года введено нормирование эмиссии
несгоревших углеводородов (CH), оксида уг-
лерода (CO), оксидов азота (NOx) и дыма от
турбореактивных и турбовентиляторных дви-
гателей гражданских самолетов в зоне аэро-
портов. Прогнозируя ежегодный рост авиа-
перевозок и связанное с этим увеличение
объемов сжигаемого топлива, ИКАО осуще-
ствляет политику ужесточения норм на эмис-
сию оксидов азота – самого вредного загряз-
нителя окружающей среды.

Для авиационных ГТД выбросы вред-
ных веществ (ВВ) нормируются в виде пара-
метра эмиссии, равного общей массе ВВ в
течение стандартного цикла “взлет – посад-
ка”, отнесенного к взлетной тяге. Благодаря
такому подходу к нормированию этот пара-
метр пропорционален индексу эмиссии, т. е.
отражает качество рабочего процесса каме-
ры сгорания (КС) – с одной стороны, а также
совершенство как двигателя, так и самолета
– с другой.

Стремление отечественных и зарубеж-
ных фирм улучшить экологические характе-
ристики двигателей, не меняя традиционной
схемы КС, привело к снижению эмиссии NOx
не более чем на 10…15 %.

Отработка малотоксичных авиацион-
ных КС с двухзонной схемой сжигания топ-
лива показала, что, несмотря на применение
новой концепции горения, новых конструк-
тивных решений по организации рабочего
процесса со сложной и дорогостоящей авто-
матикой топливоподачи и регулирования,
удалось снизить уровень эмиссии NOx лишь
на 30…35 %. В связи с этим наметился воз-
врат к традиционным КС, а решение эколо-
гических вопросов осуществляется за счет
выбора степени двухконтурности и эффек-
тивности двигателя.

Разрабатывая двигатель нового поколе-
ния НК-93, СНТК им. Н.Д. Кузнецова поста-
вил и успешно решает задачу по обеспече-
нию экологических параметров, превосходя-
щих параметры лучших зарубежных образ-
цов [1].

Результаты измерения эмиссионных
характеристик двигателя НК-93 с традици-
онной многофорсуночной КС, включая испы-
тания газогенератора в термобарокамере
ЦИАМ, показали, что выполняются нормы
ИКАО, вступающие в действие с 2004 года.
Внедрение же модифицированной КС позво-
лит выполнить перспективные (целевые) нор-
мы ИКАО и вывести двигатель НК-93 на одно
из первых мест среди существующих и вновь
создаваемых двигателей (рис. 1).

Снижение выброса NOx  при сохране-
нии традиционной конструктивной схемы до-
стигнуто, в основном, за счет оптимального
перераспределения расхода воздуха во фрон-
товое устройство и жаровую трубу, а также
уменьшением времени пребывания продук-
тов сгорания в КС.

УДК 621.452.322.034

ОПЫТ СОЗДАНИЯ И НАПРАВЛЕНИЯ ДАЛЬНЕЙШЕГО
СОВЕРШЕНСТВОВАНИЯ МАЛОТОКСИЧНЫХ КАМЕР СГОРАНИЯ ГТД И ГТУ

 2002 В. Н. Лавров, А. М. Постников, Н. В. Церерин, Ю. И. Цыбизов, В. В. Беляев

ОАО СНТК им. Кузнецова, г. Самара

На основании опыта СНТК им. Н. Д. Кузнецова по созданию малотоксичных камер сгорания представ-
лены результаты анализа основных причин, сдерживающих дальнейшее улучшение экологических характери-
стик камер сгорания ГТД и ГТУ. Предлагается при выборе термодинамических параметров вновь проектируе-
мого двигателя учитывать реальные возможности снижения выбросов вредных веществ.
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Есть сведения, что ИКАО готовится к
разработке нормирования выброса NOx в вы-
сотных условиях. Прогнозируется, что в ус-
ловиях крейсерского полета индекс эмиссии
NOx не должен превышать 5…10 г/кг топли-
ва, что потребует специальной дополнитель-
ной отработки КС в высотных условиях.

При конвертировании авиадвигателей с
высокими параметрами термодинамическо-
го цикла (степень повышения давления ком-
прессора Ак > 20) решить задачу создания
малоэмиссионной КС, обеспечивающей же-
сткие (NOx и CO ≤ 50 мг/нм3) требования по
эмиссии ВВ, как было показано в [2], тради-
ционными методами невозможно.

Проблема создания малоэмиссионных
КС наземных ГТУ решается внедрением но-
вых принципов организации рабочего про-
цесса – многостадийного сжигания предва-
рительно подготовленной топливовоздушной
смеси (ТВС), исходя из наличия действия
трех механизмов образования оксидов азота:
термического, быстрого (promt NO) и N2O –
механизма, где главные факторы – тщатель-
ное смешение ТВС (гомогенизация) и эффек-
тивное сжигание при температуре Тпл в узком
диапазоне 1 600…1 750 К.

Новый принцип сжигания природного
газа на нашем предприятии реализован в

двухзонных кольцевых КС и КС с выносны-
ми жаровыми трубами (ВЖТ) в составе экс-
плуатируемых двигателей семейства “НК”
(НК-36СТ, НК-37, НК-38СТ). Среди отече-
ственных двигателей особое внимание сле-
дует уделить интересному решению по реа-
лизации нового принципа в многомодульной
кольцевой КС двигателя АЛ-31СТ [3].

На рис. 2 и 3 показано улучшение по
годам экологических характеристик (выбро-
сы NOx и CO) двигателей НК-36СТ, НК-38СТ,
используемых для газоперекачки, и НК-37 –
для привода электрогенератора (эксплуатиру-
ется в настоящее время на БТЭЦ г. Самары).

Однако, несмотря на ощутимое сниже-
ние выброса NOx в таких КС по сравнению с
традиционными (включая многофорсуноч-
ную КС двигателя НК-16-18СТ), приблизить-
ся вплотную к желаемым нормам пока не уда-
лось [1, 2].

Анализ основных причин такого несо-
ответствия на сегодняшний день показал сле-
дующее:

1. Серьезным фактором, сдерживающим
успешную целенаправленную отработку сни-
жения эмиссии NOx и СО, является отсутствие
приемлемой научно обоснованной и доста-
точно апробированной расчетно-эксперимен-
тальной модели рабочего процесса конкрет-

Рис. 1. Параметры эмиссии оксидов азота отечественных и зарубежных двигателей (⊗ -НК-93)
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ной конструкции двухзонной КС с реальны-
ми размерами зон горения, где реализуются
различные механизмы образования NOx.

2. Не менее важным фактором является
установление связи параметров термодина-
мического цикла двигателя с обоснованным
нормированием реально достижимого низко-
го уровня выброса NOx и СО, т. е. решение
вопроса оптимизации эффективности ГТД с
учетом его экологических характеристик, сто-
имости изготовления и доводки, рассматри-
ваемых уже на стадии проектирования [4].

Для иллюстрации сказанного и вытека-
ющих отсюда задач на рис. 4 представлены
предельные теоретические уровни эмиссии
NOx в зависимости от температуры газа пе-
ред турбиной Тг* при реальном расходе воз-
духа на охлаждение стенок жаровой части
КС. Здесь же приведены достигнутые уров-
ни эмиссии. Виден резкий рост уровня эмис-
сии NOx, начиная с Тг* > 1 400 К, что соответ-
ствует работе ГТД при Ак > 20. Такая тенден-
ция соответствует традиционным схемам ох-
лаждения (Gохл.~ 30 %) и сохраняется для пер-
спективных (Gохл.< 20 %). Большинство изве-
стных ГТД с уровнем эмиссии NOx ≤ 25 ррm
имеют умеренные параметры термодинами-

ческого цикла и некоторый запас по уровню
эмиссии. Дальнейшее улучшение экологичес-
ких характеристик возможно за счет освое-
ния новых систем охлаждения, над чем и ра-
ботают зарубежные фирмы. Так, для назем-
ного двигателя RB-211 разрабатывается эф-
фузионное охлаждение, фирма Аллисон ра-
ботает над внедрением конвективного охлаж-
дения и т. д.

Для двигателей НК-38СТ и НК-37 рас-
сматривается внедрение толстых (~ 600 мкм)
теплозащитных покрытий стенок жаровой
части. Это позволит компенсировать дефицит
воздуха в зоне горения, а также снизить выб-
рос СО за счет повышения температуры в
пристенной зоне горения.

При отработке эмиссионных характери-
стик двухзонных КС на автономных стендах
и отсеках с различными уровнями давления,
но с имитацией уровня температуры на вхо-
де обнаружено значительное влияние уров-
ня абсолютного давления на эмиссию NOx,
что не согласуется с известными публикаци-
ями.

Известно [5], что уровень давления на
входе в КС интенсифицирует рабочий про-
цесс горения, влияя на полноту сгорания и

Рис. 2. Улучшение экологических характеристик
двигателей НК-36СТ, НК-37

(N =25 МВт [O2]-15 %)

Рис. 3. Улучшение экологических характеристик
двигателя НК-38СТ (N=16 МВт [O2]-15 %)
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температуру горения через кинетику хими-
ческих реакций. В [6] на основании экспери-
ментальных исследований установлена, в
частности, незначительная зависимость об-
разования NOx от величины давления в КС в
диапазоне изменения Р*

кс от 0,1 МПа до
1 МПа:

)77,06/()23,016( **
** +⋅−⋅= КСКСPP PPNONO
оКС

,

где *
КСPNO и *

оPNO  - концентрации оксидов
азота при заданном давлении P*

кс и некото-
ром давлении P*

о, близком к атмосферному.
На рис. 5 представлено сравнение экс-

периментальных данных с расчетом по при-
веденной выше формуле. Результаты измере-
ний выбросов NOx получены при испытани-
ях модуля 2-x зонной КС двигателя НК-38СТ
на отсеке высокого давления, описание ко-
торого представлено в [7]. Исследованы два
различных по конструкции варианта модуля
на режиме aкс = 2,2 и Т*

кс = 700 К; в качестве
топлива использовался природный газ.

Из анализа данных на рис. 5 следует
сложная, непредсказуемая заранее зависи-
мость NOx от P*

кс.
Экспериментальные данные можно

сгруппировать в виде 2-х областей:
- одна из них в диапазоне P*

кс от 0,5 МПа
до 1,2 МПа достаточно достоверно описыва-
ется приведенной в [6] формулой;

- вторая, начиная с 1,3 МПа, обнаружива-
ет существенное влияние величины P*

кс.
Наряду с влиянием P*

кс следует обратить
внимание на существование прямой зависи-
мости выброса NOx от пульсаций давления
[8].

Очевидно, что обнаруженное влияние
уровня и величины пульсаций давления на
входе в КС значительно усложняют отработ-
ку экологических характеристик при авто-
номных испытаниях, т. к. требуют полной
имитации рабочих условий.

Таким образом, рост параметров термо-
динамического цикла ГТД и, в частности,
уровня давления, с целью обеспечения вы-
сокого уровня эффективного КПД значитель-
но обостряет проблему создания надежно
работающей малоэмиссионной КС с боль-
шим ресурсом.

3. Важнейшим фактором является под-
готовка гомогенной ТВС и эффективное ее
сжигание в системе двигателя. Под эффектив-
ностью горения в системе двигателя имеет-
ся в виду обеспечение розжига и устойчиво-
го горения «бедной» ТВС с исключением как
проскока и самовоспламенения ТВС в горел-
ках, так и вибрационного горения, что также
значительно усложняет проблему создания
малоэмиссионной КС.

Качество подготовки ТВС обеспечива-
ется требуемыми полями концентрации на
выходе из горелки и реализуется за счет мно-

Рис. 4. Теоретически достижимые
концентрации NOx при сжигании

гомогенных смесей
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гоочагового подвода топлива по сечению
закрученного потока воздуха и необходимой
длины пути смешения.

Несомненно, качество подготовки ТВС
влияет на уровень эмиссии, но, как показы-
вает опыт, это, по-видимому, проявляется в
основном на этапе, когда предварительно
достигнутый уровень эмиссии NOx уже бли-
зок к теоретическому. На начальном этапе
особое внимание должно быть уделено раз-
работке мероприятий по ускорению смеше-
ния и диффузионного догорания топлива де-
журной зоны в основной зоне горения, что
является источником повышенных уровней
образования термических NOx. Наряду с
этим, важным моментом является также оп-
ределение минимального расхода топлива в
дежурную зону.

Газодинамические исследования пока-
зали:

- струи ТВС основной зоны, вытекающие
из карбюраторов, сливаются в общую при-
осевую струю на выходе из ВЖТ по закону
смешения сталкивающихся струй;

- в приосевой струе происходит значи-
тельная турбулизация потока (зафиксирован-
ная температурная неравномерность на сре-
зе ВЖТ КС двигателя НК-38СТ ~ 35 %);

- образование на периферии слабопереме-
шанных дискретных зон течения, где смеше-
ние осуществляется по законам, справедли-
вым для начального участка струи, вдуваемой
поперек потока.

Такую сложную картину течения необ-
ходимо иметь в виду при решении важней-
шей задачи о быстром и равномерном сме-
шении ТВС основной и дежурной зон горе-
ния.

Одновременно с этим необходима от-
работка автоматизированной подачи и регу-
лирования топливоподачи с отработкой оп-
тимальной дозировки топлива с учетом под-
держания требуемой температуры в зоне го-
рения независимо от температуры окружаю-
щей среды.
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EXPERIENCE OF DESIGN AND LINES OF FURTHER IMPROVEMENT OF GAS
TURBINE ENGINE LOW-EMISSION COMBUSTION CHAMBERS
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N. D. Kuznetsov Scientific and Technical Complex, Samara

On the basis of the experience gained by N. D. Kuznetsov Scientific and Technical Complex in Samara in the
area of design and development of low toxic combustion chambers the paper presents the results of analyzing the main
reasons that restrain further pollution reduction of combustion chambers for gas turbine engines and power plants. We
suggest taking into consideration actual possibilities of reducing toxic exhaust when choosing thermodynamic parameters
of a newly designed engine.
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В настоящее время одной из актуальных
проблем при расчете камер сгорания являет-
ся проблема учета влияния капель на воздуш-
ный поток. Оценки показывают, что учет это-
го влияния в отдельных режимах может при-
вести к существенному, почти двукратному,
изменению дальнобойности топливного фа-
кела, а следовательно, и к соответствующим
изменениям в распределениях концентраций
топливных фаз. При этом воздействие капель
на газовый поток носит троякий характер:
1) капли, имея конечный объем, представля-
ют собой некоторое «загромождение» газо-
вого потока; 2) между каплями и газовым по-
током происходит обмен импульсами, что
приводит к ускорению или замедлению тех
и других; 3) между ними имеют место про-
цессы теплообмена. Рассмотрению двух пос-
ледних взаимодействий и посвящена насто-
ящая работа.

Исследуемая модель (рис. 1) представ-
ляет собой прямой канал прямоугольного по-
перечного сечения 50×30 мм2 и длиной 150
мм, в который подается воздух со скоростью
U0. Впрыск топлива внутрь канала со скоро-
стью Vf  осуществляется через отверстие в его
верхней стенке с помощью струйной форсун-
ки, установленной под углом 35° к продоль-
ной оси канала и расположенной на расстоя-
нии 15 мм от его боковой стенки. Соосно с
подачей топлива в канал со скоростью U1 по-
ступает распыливающий воздух. Такая кон-
струкция представляет собой элемент моду-
ля камеры сгорания авиационного двигате-
ля. Проведенное в работе численное иссле-
дование состояло в нахождении распределе-
ний концентраций капельно-жидкого топли-
ва и температур в рабочем объеме модели без
и при наличии взаимодействия капель топ-
лива с воздушным потоком. При моделиро-

вании этого взаимодействия в уравне-
ния движения газа и уравнение пере-
носа энтальпии были добавлены источ-
никовые члены, описывающие влияние
капель на газовый поток. Эти члены
найдены из законов сохранения им-
пульса и энтальпии системы газ-капли
и из предположения о том, что импульс
и теплота, передаваемые газовому по-
току от капель, изменяют значения ком-
понент скорости и температуры газа в
тех ячейках расчетной области, через
которые рассматриваемая капля «про-
летает».

На данном этапе вопросы межфа-
зового обмена импульсами и теплом

УДК 621.45.022.2

ВЛИЯНИЕ МЕЖФАЗОВОГО ОБМЕНА НА СМЕСЕОБРАЗОВАНИЕ
В МОДУЛЬНОЙ КАМЕРЕ СГОРАНИЯ

  2002 А. И. Майорова, А. А. Свириденков, В. В. Третьяков

Центральный институт авиационного моторостроения им. П. И. Баранова, г. Москва

Разработана математическая модель двухфазного потока применительно к камере сгорания ГТД, вклю-
чающая обмен импульсами и теплотой между газом и каплями топлива. Выполнено расчетное исследование
модельного течения в прямом канале прямоугольного поперечного сечения при струйной подаче с его стенки
газожидкостной смеси. Установлено, что при смешении воздушных потоков различной плотности теплообмен
между газом и каплями оказывает существенное влияние на температурные поля.

Рис.1. Схема исследуемой модели
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рассматриваются по отдельности. Влияние
капель на газовый поток моделируется вве-
дением дополнительных слагаемых в источ-
никовые члены уравнений сохранения мас-
сы, импульса и энергии, которые записыва-
ются в следующей консервативной форме:

( ) intdiv ϕϕϕ ϕϕρ SSgradГU +=⋅−⋅⋅
r

. (1)

Здесь U
r

 – вектор осредненной скорос-
ти, ϕ - зависимая переменная, ϕГ  - коэффи-
циент диффузионного переноса, ρ  - плот-

ность, ϕS  – внутренний источниковый член,
int
ϕS - межфазовый источниковый член, опи-

сывающий влияние капель на соответствую-
щие характеристики течения.

Записанная в виде (1) система уравне-
ний неразрывности ( 1≡ϕ , 0≡ϕГ , 0≡ϕS ),
движения ( ϕ  = Ui , i = 1, 2, 3…) и сохране-
ния полной энтальпии h (Sh ≡ 0) решается ко-
нечно-разностным итерационным методом
Simple [1]. При этом для нахождения коэф-
фициентов диффузионного переноса исполь-
зуется гипотеза Буссинеска о линейной зави-
симости компонент тензора турбулентных
напряжений от компонент тензора скоростей
деформации среднего движения и два урав-
нения переноса характеристик турбулентно-
сти.

Принятая в данной работе методика
расчета концентрации топлива основана на
расчете движения отдельных капель [2]. При
этом вначале решается задача о движении
газа без учета влияния движения капель на
поток, а затем на основе полученных полей
скоростей и температур рассчитывается рас-
пределение жидкого топлива и вычисляются
межфазовые источниковые члены. На втором
этапе производится пересчет газодинамичес-
ких и температурных полей с учетом межфа-
зовых источников (в качестве начальных ус-
ловий расчета используются результаты 1-го
этапа). При необходимости процесс повторя-
ется несколько раз. Критериями сходимости
итерационного процесса считались: для те-
чения газа - отсутствие изменений от итера-
ции к итерации полей скоростей и темпера-
туры, а для капель - стабилизация по итера-

циям координаты максимального значения
концентрации капель в выходном сечении
модели в пределах одной ячейки конечно-
разностной сетки.

На данном этапе моделирования пре-
небрежем испарением капель. Тогда межфа-
зовый источниковый член в уравнении нераз-

рывности будет равен нулю, а величины int
US ,

int
VS  и int

WS , описывающие влияние капель на
компоненты импульса газового потока, будут
являться составляющими вектора

( )
g

gg
d t

U
S

∂
⋅∂

=
r

r ρ
, где индексы d и g относятся

к каплям и газу (воздуху), соответственно, а

величина dS
r

 находится из уравнения сохра-
нения импульса для системы газ-капля:

( ) ( )ggdd UmVm ⋅∆+⋅∆ . (2)

В этом выражении изменение скорости

dV
r

∆  берется из решения уравнения движе-
ния отдельной капли.

Аналогичным образом межфазовый
источниковый член в уравнении для энталь-

пии, 
( )

g

gg
h t

h
S

∂
⋅∂

=
ρint

, описывающий теплооб-

мен между каплями и газовым потоком, оп-
ределяется из уравнения сохранения полной
энтальпии для системы газ-капля, которое
имеет вид

( ) ( ) 0=⋅∆+⋅∆ ggdd hmhm . (3)

Здесь величина dh∆  вычисляется по
найденному из решения уравнения нагрева

отдельной капли значению dt
dTd .

Численные расчеты выполнены при
следующих основных параметрах газового
потока и капель топлива. За характерный раз-
мер принята высота канала H0 = 50 мм, к этой
величине и отнесены все линейные размеры
задачи. Профиль скорости газа (воздуха) на
входе в модель принимался равномерным, ве-
личина скорости воздуха U0=80 м/c считалась
характерной скоростью. Профили характе-
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ристик турбулентности во всех входных се-
чениях также считались равномерными; их
безразмерные значения приняты равными:
энергии турбулентности kt = 0,01, турбулент-
ной вязкости vt = 0,001. Скорость топливных
капель в сечении впрыска составляла Vf = 6

м/с (
0U

V f  = vк.о = 0,075), при этом предполага-

лось, что топливные капли, входящие в ра-
бочий объем модели под тем же углом 35° к
ее оси, что и распыливающий воздух, равно-
мерно заполняют входное сечение впрыска.
Считалось, что распределение капель по раз-
мерам подчиняется закону Розина-Раммлера
с показателем n = 3,0, а распределения капель
по углам – равномерные. Средне-заутеровс-
кий размер капель принят равным
D32=100 мкм (среднемедианный Dm=120 мкм)
в соответствии с экспериментальными дан-
ными и расчетами по теории струйной фор-
сунки [3]. При этом концентрация капель топ-
лива в устье форсунки равнялась Со=60 кг/м3.

На рис. 2 представлены результаты рас-
четов распределения капель жидкого топли-
ва в рабочем объеме модели в виде изолиний
концентраций в продольном сечении канала.
Изолинии концентраций для ядра струи со-
ответствуют диапазону С = (0,02 – 1,0)Со; для
периферии – С = (0 – 0,02)Со.

Расчеты, представленные на рис. 2, про-
ведены при одинаковых температурах снося-
щего потока и распыливающего воздуха.

Рис. 2а относится к расчету без учета влия-
ния капель на газовый поток, а рис. 2б – с
учетом этого влияния. Из сопоставления этих
рисунков видно, что учет влияния капель на
газовый поток приводит в данном случае, с
одной стороны, к расширению струи, а с дру-
гой – к смещению ее оси к верхней стенке.

Действительно, глубина проникнове-
ния hc, рассчитанная по оси струи (линия
максимумов в профилях концентраций), на
расстоянии x = 1,5 от места вдува изменяется
от 0,4 при отсутствии обмена импульсами до
0,3 при его наличии. Здесь и далее  x = X/HO,
hС = ∆ Y/HO,  X – расстояние вдоль оси кана-
ла от места впрыска, ∆Y - расстояние от мес-
та впрыска по радиальной координате. По-
лученный результат полностью соответству-
ет результатам экспериментов. На рис. 2б
кривая 1 соответствует видимой границе топ-
ливного факела, полученной из обработки его
фотографии методом градиентного анализа.
Из представленного рисунка видно, что  в се-
чении x = 0,7 величина hc равна 0,2, что близ-
ко к экспериментально полученному значе-
нию hc = 0,18. Таким образом, можно считать,
что получено хорошее согласование резуль-
татов расчетов, проведенных по предложен-
ной модели, с экспериментальными данны-
ми по форме и глубине проникновения факе-
ла распыла в сносящий воздушный поток.

На следующем этапе решалась задача о
влиянии обмена теплотой между каплями и
газовым потоком на распределение темпера-

Рис. 2. Изолинии концентраций капель топлива в продольном сечении канала по центру струи:
а) без учета влияния капель на газовый поток, б) с учетом влияния капель на газовый поток

(обмен импульсами); кривая 1 - эксперимент

а) б)
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туры газа в рассматриваемой области. Меж-
фазовый обмен импульсами не учитывался.
При этом считалось, что на входе в модель
газовый поток имеет температуру ТО= 650 К,
а температура распыливающего воздуха и
начальная температура капель равны
Т1= Тf = 293 К. Рассчитанные температурные
поля в выходном поперечном сечении моде-
ли приведены на рис. 2а и 2б для случаев от-
сутствия и наличия теплообмена, соответ-
ственно. Некоторая асимметрия температур-
ных полей связана с известным эффектом
отклонения струи к одной из стенок канала.

Из сравнения этих рисунков видно, что
при смешении воздушных потоков различной
плотности теплообмен между газом и капля-
ми оказывает существенное влияние на тем-
пературные поля. Так, при отсутствии теп-
лообмена между каплями и газом темпера-
турное влияние вдуваемой струи проявляет-
ся приблизительно на трети площади выход-
ного сечения, в то время как
при его наличии указанное
влияние распространяется по-
чти на половину этой площа-
ди. Поле температур, изобра-
женное на последнем рисунке,
показывает, что охлаждение
основного воздушного потока
происходит не только в более
широкой области, но и имеет
своеобразную периодическую
вихревую структуру, которая
соответствует образованию в
поперечном сечении потока
системы вихрей. Что касается

глубины проникновения топливного факела,
то эта величина определяется главным обра-
зом отношением плотностей основного и рас-
пыливающего воздуха, что подтверждает
приведенное на рис. 4 распределение концен-
траций топливных капель в продольном се-
чении модуля. Соответствующая величина в
сечении x = 2,2 составляет hc = 0,21.

Таким образом, из представленных дан-
ных видно, что теплообмен и обмен импуль-
сами между воздушными потоками и капля-
ми топлива существенно влияют на распре-
деления температур и концентраций топлив-
ных капель, причем и в качественном, и в ко-
личественном плане.

Численные расчеты показали, что рас-
пространение газо-капельной струи в снося-
щем потоке сопровождается их расщеплени-
ем на систему струй (рис. 4). Похожее явле-
ние наблюдается и при распаде жидких струй
при обтекании их газом.

Рис. 3. Изолинии температуры газа в выходном поперечном сечении канала:
а) без учета обмена теплотой, б) с учетом обмена теплотой

а) б)

        

Рис. 4. Изолинии концентрации капель топлива в продольном сечении
плоского канала по центру струи с учетом обмена теплотой
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Вопросы кардинального улучшения
экологических характеристик при сгорании
углеводородного топлива в камерах сгорания
(КС) ГТУ могут быть решены за счет карди-
нального пересмотра традиционных методов
организации рабочего процесса.

На основании накопленного опыта раз-
работок малоэмиссионных традиционных и
двухзонных КС (кольцевых и с выносными
жаровыми трубами) в СНТК им. Н. Д. Кузне-
цова ниже представлены особенности мето-
дологии отработки экологических характери-
стик на надежности, рассматриваемые как до-
полнение к известным методам.

В основе лежит способ “поузловой до-
водки”, т. е. экспериментально-расчетный
комплекс специальных испытаний, где глав-
ный акцент делается на опережающих иссле-
дованиях элементов конструкции камеры, оп-
ределяющих характеристики и надежность
на моделях, установках и отсеках и предше-
ствующих натурным испытаниям в составе
двигателя.

Опыт СНТК показывает, что даже при
полном и своевременном финансировании и
отработанном турбокомпрессоре это время не
может быть менее 3-х лет.

На этапе проектирования в технических
решениях необходимо учитывать особенно-
сти последующей отработки рабочего про-
цесса в КС. В частности, если КС проекти-
руется для вновь разрабатываемого двигате-
ля, то возникает ряд вопросов, связанных с
обеспечением необходимого состава смеси
(α ) в зонах горения. Практика показывает,
что компрессор и турбина “с листа” не могут
гарантировать заявленные КПД. Требуется их

многолетняя доводка. В результате первые
экземпляры двигателей обеспечивают номи-
нальную мощность подачей большего расхо-
да топлива, чем заложено в проекте. Обога-
щение состава смеси в КС по α  достигает
иногда 20 % относительно расчетного. По
мере доводки турбокомпрессора эта разница
существенно уменьшается.

Характеристики двухзонных КС, рабо-
тающих на «бедной», предварительно пере-
мешанной топливовоздушной смеси (ТВС),
чрезвычайно чувствительны к колебаниям α .
Если изначально спроектировать и затем от-
работать КС на проектные значения расхода
воздуха, то реально на лидерных двигателях
(и не только) ТВС в дежурной и основной
зонах будет забогащена, температура пламе-
ни значительно превысит расчетное значе-
ние. Это приведет к повышенным выбросам
NOx и снижению надежности жаровой тру-
бы (ЖТ) в дежурной зоне. Если в конструк-
ции камеры заранее предусмотреть перерас-
пределение воздуха по ее элементам в пользу
увеличения расхода последнего (обычно за
счёт уменьшения расхода на охлаждение ЖТ)
в зоны горения для компенсации недобора
КПД компрессором и турбиной, то можно
реализовать проектные α и Тпл в зонах горе-
ния и на лидерных двигателях. Однако сразу
возникнут проблемы с надежностью ЖТ, а с
течением времени по мере повышения КПД
такая камера может потерять устойчивость
относительно срыва пламени и виброгорения
на пониженных режимах, упадет эффектив-
ность горения, а с ней возрастут выбросы СО
и СН.

УДК 621.452.322.034

ОСОБЕННОСТИ ОТРАБОТКИ ЭКОЛОГИЧЕСКИХ ХАРАКТЕРИСТИК И
НАДЕЖНОСТИ КАМЕР СГОРАНИЯ ГТУ

 2002 А. М. Постников, Ю. И. Цыбизов, В. Н. Анисимов, В. В. Беляев

ОАО СНТК им. Н. Д. Кузнецова, г. Самара

В работе представлены особенности методологии отработки экологических характеристик и надежнос-
ти камер сгорания  ГТУ. Описаны способы “поузловой” отработки КС на пневмо- и гидромоделях и по секто-
рам на блоке камеры сгорания, применяемые в СНТК им. Н.Д. Кузнецова.
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Принципиально есть два подхода к ре-
шению этой проблемы:

- на время отработки турбокомпрессора
спроектировать и установить на двигатель
традиционную КС с одноконтурной и одно-
значной системой управления расходом топ-
лива с тем, чтобы камерные проблемы “не
мешали” доводке компрессора и турбины;

- определить несколько периодов (обыч-
но 2 или 3) отработки двигателя. Под каж-
дый из этих периодов проектировать и отра-
батывать горелки дежурной и основных зон
с разной пропускной способностью, умень-
шающейся от первого периода к последую-
щим для обеспечения нужного α . Следова-
тельно, конструкция КС должна предусмат-
ривать возможность замены этих элементов,
а еще лучше решение, когда обе зоны горе-
ния - дежурная и основная - являются авто-
номным модулем.

При поузловой отработке на моделях на
втором этапе очень полезной и относитель-
но дешевой оказывается модель типа гидрав-
лического лотка, представляющего собой бас-
сейн, в который с одной стороны втекает, а с
другой вытекает одинаковое количество
воды. В этот бассейн помещают модель ка-
меры, сделанную, например, из виниловых

листов, в масштабе 7:1…10:1 (рис. 1). При
скорости воды 4...7 м/с обеспечивается зна-
чение критерия Рейнольдса (Re) в автомо-
дельной области. Опыт показал, что в гидро-
лотке целесообразно отрабатывать течения в
кольцевых диффузорах и обтекание фронто-
вого устройства жаровой трубы. Для визуа-
лизации течения на вход в диффузор на по-
верхность воды наносят тонкий слой мелко-
дисперсной алюминиевой пудры.

Для количественной оценки потерь
полного давления воздуха и исследования
аэродинамики трёхмерных течений исполь-
зуют модель, изготовленную из прозрачного
пластика в масштабе 1:1 (рис. 2) для работы
на воздухе. Моделируют, как правило, Re и
(или) перепад давления на ЖТ.

Выше отмечалось, что для горелок
предварительного смешения важно исследо-
вать и отработать:

- пропускную способность по воздуху

)(πfB = , где *

*

в

вв

P
TG

B = , *

*

вых

в

P
P=π , G*

в, Т
*
в,

где Р*
в – расход, полные температура и дав-

ление на входе в КС, Р*
вых – полное давление

на выходе из КС;

Рис. 1. Пример визуализации течения в гидролотке (1 – стабилизирующий отрыв потока
в ступенчатом диффузоре, 2 - зона вихреобразования)
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- структуру течения на выходе из сопла,
характеризующуюся обычно профилем ско-
ростного напора по осевой составляющей

)(rfPск =∆ , где r - радиус сопла горелки;
- поле концентраций топлива по попереч-

ному сечению сопла.
Все характеристики определяются при

“холодной” продувке с давлением воздуха,
близким к атмосферному. Модель для поуз-
ловой отработки горелок может быть выпол-
нена из любого материала, но сама горелка и
тракт, по которому к ней подводится воздух,
должны соответствовать натурным (рис. 3).

При продувке по определению В и ∆Рск
используют общепринятые в таких случаях
критерии моделирования. Известно, что при
многоструйной подаче одного из компонен-
тов основными критериями являются соот-
ношения скоростных напоров и масс пере-
мешиваемых компонентов

 
т

в

W
WW

)(
)(

2

2
2

⋅
⋅=⋅

ρ
ρρ ,

где r - плотность, W – скорость потока.
Однако если при модельных испытани-

ях выдерживать коэффициент состава смеси
α см, соотношение 

2W⋅ρ  будет существен-
но больше натурного. К примеру, для КС дви-
гателя НК-З6СТ, где давление на номиналь-
ном режиме Рк* = 2,4 МПа, отношение ско-
ростных напоров при модельных испытани-

ях (Рк* ~ 0,1 МПа) больше натурного ~ в 3
раза. Так как одновременное моделирование
соотношения 2W⋅ρ  и α см при “холодных”
продувках невозможно, на практике выбира-
ют для работы более значимый критерий

2W⋅ρ . В случае, когда в камере смешения
используют закрученные воздушные потоки,
для учёта Архимедовых сил необходимо до-
бавить параметр отношения плотностей

тв ρρρ /= . Если при “холодных” продувках
использовать натурное топливо - природный
газ, - то при реальных температурах компо-
нентов (Тв ~ Tг ~ 273...293 K) ρ  близко к на-
турному. При использовании других газов для
моделирования ρ  обеспечивают нужную
температуру этого газа.

По результатам второго этапа уточняют
конструкторскую документацию на экспери-
ментальную КС.

На третьем этапе идеальным является
вариант исследования модуля (отсека) или
всей КС натурных размеров на автономном
стенде, обеспечивающем натурные значения
параметров: расхода, температуры и давле-
ния воздуха на входе в КС. Именно наличие
таких стендов в Великобритании, США и
Франции явилось основным фактором про-
гресса, достигнутого западными фирмами в
снижении выброса вредных веществ с вых-
лопными газами ГТУ. При этих исследова-

Рис. 2. Прозрачная модель модуля камеры сгорания двигателя НК-37 с выносными жаровыми трубами
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ниях удается полностью отрабатывать эколо-
гические характеристики и полноту сгорания,
надёжность, в значительной степени решать
проблемы по устойчивости горения относи-
тельно срыва пламени, самовоспламенения
смеси и проскока пламени в зонах подготов-
ки гомогенной ТВС, а также идеологии уп-
равления рабочим процессом. При этих ис-
пытаниях не моделируются возмущения и
неоднородности потока из компрессора, что
может служить объяснением того факта, что
иногда отработанные на отсеке по проскоку
пламени горелки в составе двигателя имели
этот дефект. На модуле (отсеке) остаются
нерешенными проблемы температурного
поля и виброгорения. Если на автономном
стенде исследуется полноразмерная КС, то
полностью отрабатывается температурное
поле и частично устойчивость процесса от-
носительно виброгорения. Таким образом,
использование автономного стенда с натур-
ными параметрами дает возможность решить
почти все основные проблемы малотоксич-
ных КС вне двигателя, что, по мнению инос-
транных исследователей, несмотря на доро-
говизну, в конечном итоге дает временной и
экономический выигрыши.

В СНТК создана установка для отработ-
ки модулей, на которой можно получить па-
раметры: Gв = 5 кг/с; Рк* = 2,0 МПа;
Тк* = 700 K. Ее нельзя назвать автономной,
т. к. воздух высокого давления отбирается из-

за компрессора двигателя НК-38СТ. Из-за ма-
лости расхода воздуха задачи, которые мож-
но решать на этой установке, ограничены:

- доводка горелочных устройств по пре-
дотвращению самовоспламенения и проско-
ка пламени в условиях до Рк* = 2,0 МПа;

- ориентировочная оценка экологических
характеристик;

- проверка теплового состояния ЖТ в де-
журной зоне.

Большой объем работ третьего этапа ло-
жится на испытания отсеков и полноразмер-
ной камеры в модельных условиях при
Рк*~ 0,11 МПа:

- проверка гидравлических характеристик
и распределение воздуха по зонам горения
при “холодной” продувке и при огневых ис-
пытаниях;

- отработка запуска КС и устойчивости
относительно срыва пламени;

- отработка температурного поля;
- отработка полноты сгорания;
- оценка гидравлических характеристик

топливных магистралей.
При этом моделируются скорость воз-

духа на входе в диффузор камеры, α  и, по
возможности, Тк

*.
На открытом стенде опытный исследо-

ватель получает много полезной информации
при визуальном наблюдении картины горе-
ния.

Рис. 3. Схема приспособления для продувки горелок (1- испытываемая горелка)
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Конечно, эти модельные характеристи-
ки не всегда совпадают с реальными (кроме
характеристик запуска), но всегда можно “пе-
рекинуть мостик” от стенда к двигателю.
Например, по полноте сгорания с помощью
зависимости от критерия форсирования

)( vг Kf=η , по температурному полю, введя
эмпирические поправки, и т. д. То есть, по
изменению характеристики на автономном
стенде можно судить об ее изменении в со-
ставе двигателя, чего нельзя сказать об эко-
логических показателях, в частности по NOх.

Практика свидетельствует, что иногда
худший вариант по NOх при испытании на
стенде показывал лучшие результаты на дви-
гателе. По-видимому, эти факты можно
объяснить двумя причинами:

- отсутствием моделирования по уже упо-
минавшемуся критерию смешения 2W⋅ρ ;

- разным характером изменения кривой
выгорания (зависимости )( ксг Lf=η ) для раз-
личных вариантов конструкции при увеличе-
нии давления Pк

*.
Поэтому, с нашей точки зрения, к ре-

зультатам отработки экологических характе-
ристик КС, работающих на «бедных» гомо-
генных смесях на стенде по давлению, близ-
кому к атмосферному, и, соответственно, к
пересчету стендовых показателей NOx на на-
турные, нужно подходить очень осторожно.

На четвертом этапе, при натурных ис-
пытаниях на двигателе, отрабатываются все

характеристики КС, которые не были дове-
дены при модельных испытаниях. Обычно
это экологические характеристики, устойчи-
вость относительно виброгорения и надёж-
ность ЖТ, включая предотвращение самовос-
пламенения и проскока пламени. Процесс
отработки носит итерационный характер, так
как любое изменение конструкции неизбеж-
но влияет на другие (возможно, уже доведен-
ные) показатели камеры, поэтому приходит-
ся возвращаться ко второму и третьему эта-
пам.

Для сокращения времени и средств на
отработку в СНТК предложен и успешно ре-
ализуется метод испытаний по изобретению
АС № 1176692, суть которого заключается в
следующем. КС перед испытаниями на дви-
гателе собирают с различными вариантами
горелочных устройств: в кольцевой КС эти
варианты размещают по секторам, в КС с
выносными жаровыми трубами - по группам
модулей. При испытаниях отбор проб газов
производят в следе за этими секторами с уче-
том сноса потока. По результатам такого “чи-
стого” сравнительного испытания выбирают
оптимальный вариант. Важнейшим услови-
ем реализации этого метода должно быть ра-
венство α  за секторами перед входом в тур-
бину.

На этом этапе окончательно определя-
ются требования к автоматизированной сис-
теме управления процессами в КС, а затем
система горения отрабатывается в комплексе.

LOW-EMISSION CHARACTERISTICS AND RELIABILITY
OF GAS TURBINE ENGINE COMBUSTION CHAMBER

AND PECULIARITIES OF THEIR PROVISION

 2002 A. M. Postnikov, Yu. I. Tsybizov, V. N. Anissimov, V. V. Belyaev

N. D. Kuznetsov Scientific and Technical Complex, Samara

The paper discusses the peculiarities of the methodology of improving ecological and reliability characteristics
of gas turbine combustion chambers. Methods of developing combustion chamber elements using pneumatic- and
hydromodels as well as full-scale combustion chambers are described.
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Введение
В системах охлаждения стенок жаро-

вых труб высокотемпературных камер сгора-
ния газотурбинных двигателей и установок
(с целью повышения их ресурса) в мировой
практике стали широко применяться перфо-
рированные стенки с нормальными и наклон-
ными отверстиями [1÷3]. Для перфорацион-
ного охлаждения характерно следующее:

1) снижается теплоотдача от газового по-
тока к стенке в результате вдувания холодно-
го воздуха в пристеночный пограничный
слой;

2) часть тепла снимается в частых отвер-
стиях стенки;

3) интенсифицируется конвективный теп-
лосъем от стенки со стороны охлаждающего
воздуха в результате отсоса пограничного
слоя, а в случае применения двойной перфо-
рированной стенки значительно интенсифи-
цируется конвективный теплосъем от стен-
ки в результате душирования ее частыми
струями охладителя, выходящими из “холод-
ной” стенки.

При неограниченном увеличении чис-
ла отверстий на единице площади стенки этот
способ охлаждения приближается к порис-
тому охлаждению, называемому идеальным.
Однако размер отверстий ограничивается
опасностью засорения отверстий малого ди-
аметра пылью, сажей или собственным окис-
лением металлической стенки при высокой
ее температуре. Например, в зарубежной

практике для жаровых труб применение от-
верстий с диаметром менее 0,5 мм не реко-
мендуется. В отечественном авиадвигателе-
строении на перфорированных участках сте-
нок основных и форсажных камер применя-
ются отверстия диаметром от 0,7 мм до 2 мм.

Известно, что механические напряже-
ния для жаровых труб на порядок меньше
температурных напряжений. Выравнивания
средней температуры по поверхности мож-
но достичь путем подбора диаметров и час-
тоты отверстий. Однако местные снижения
температуры в окрестности отверстий вызы-
вают местные концентрации напряжений,
которые будут определять ресурс жаровой
трубы в целом (до момента появления тре-
щин в окрестности отверстий).

В данной работе рассматривались двой-
ные перфорированные стенки: “холодная”
стенка с нормальными отверстиями, “горя-
чая” стенка с нормальными и наклонными
отверстиями. Для численного определения
нестационарных трехмерных распределений
температур и напряжений в перфорирован-
ных стенках в качестве граничных условий
необходимо задать распределения коэффици-
ентов конвективной теплоотдачи на стенке с
“горячей” стороны, обращенной к газовому
потоку, и с “холодной” стороны, обращенной
к охладителю, а также внутри отверстий, че-
рез которые охладитель из канала охлажде-
ния поступает в жаровую трубу. В данной
работе коэффициенты теплоотдачи определя-

УДК 536.24:532.517.4
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Центральный институт авиационного моторостроения им. П. И. Баранова, г. Москва

Выполнено экспериментальное исследование теплообмена на перфорированной пластине с нормальны-
ми и наклонными отверстиями, обтекаемой турбулентным потоком нагретого газа, с применением тепловизи-
онной техники. На основе результатов экспериментов получены критериальные зависимости для расчета теп-
лообмена между стенкой и газовым потоком, а также между стенкой и охлаждающим воздухом, в том числе в
отверстиях стенки.

Выполнены трехмерные расчеты теплового и напряженного состояний перфорированных стенок с
наклонными отверстиями в двухстенной конструкции жаровой трубы для теплонапряженного взлетного режима.
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лись из экспериментов, проводимых при ат-
мосферном давлении на тонкостенных моде-
лях. Размеры моделей и отверстий были уве-
личены на порядок по сравнению с натурны-
ми размерами с тем, чтобы воспроизвести
числа Рейнольдса, характерные для натурной
камеры сгорания при большом давлении. За-
тем выполнены трехмерные расчеты тепло-
вого и напряженного состояний перфориро-
ванных сегментов с наклонными отверстия-
ми в двухстенной конструкции жаровой тру-
бы для теплонапряженного взлетного режи-
ма.

Данная работа является продолжением
работ [4, 5].

1. Экспериментальное определение
коэффициентов теплоотдачи

от поверхностей перфорированной
стенки и внутри отверстий

1.1. Теплообмен на “горячей”
стороне стенки

Для исследования теплообмена на “го-
рячей” стенке со стороны газового потока
(при выдуве охладителя) использовалась мо-
дель адиабатической стенки (рис. 1).

Экспериментальная модель для иссле-
дования коэффициентов теплоотдачи с горя-
чей стороны стенки представляла собой полую
перфорированную пластину 120×180 мм2,
изготовленную из нержавеющей стали
12Х18Н10Т толщиной 1 мм. Расстояние меж-
ду пластинами было равным 4 мм, и непод-
вижный воздух между ними являлся хоро-
шим тепловым изолятором. Частота патруб-

ков в полой пластине, имитирующих отвер-
стия и расположенных в шахматном порядке
(4×3 см), составляла 1,7×103 l/м2. Внутренний
диаметр патрубков в проведенных опытах
был постоянным и равным 6 мм. Для равно-
мерного распространения охлаждающего
воздуха по исследуемой модели снизу была
установлена распределительная пластина с
диаметром отверстий 0,85 мм, частота их со-
ставляла 4×104 1/м2. Расстояние между рас-
пределительной и исследуемой перфориро-
ванной пластиной равнялось 10 мм.

Эксперименты проводились при стаци-
онарном течении как основного воздушного
потока, обтекающего стенку (Uг = 60...70 м/с,
Тг = 290...295 К), так и охлаждающего возду-
ха (Тх = Тг). В экспериментах варьировались
скорости вдува охладителя через отверстия.
Для устранения отрывов основного потока
перед моделью был установлен специальный
обтекатель. По данным измерений полей ско-
рости и температуры над поверхностью ис-
следуемых пластин с помощью комбиниро-
ванного насадка оказалось, что толщина по-
граничного слоя перед первым рядом отвер-
стий составляла 1 мм.

Исследуемая стенка сначала нагрева-
лась с помощью излучателя (состоящего из
набора кварцевых ламп) до температуры
100...140 °С. Затем поток излучения, равный
в проводимых экспериментах qr = 21 кВт/м2,
перекрывался, и в процессе остывания стен-
ки регистрировались распределения темпе-
ратуры по ее поверхности с помощью тепло-
визора с интервалом в 1 секунду. Поверхность

Рис. 1. Схема экспериментального стенда: 1 - основной поток воздуха; 2 -  исследуемая перфорированная
панель с наклонными отверстиями; 3 -  распределительная пластина; 4 – отбойник; 5 – охлаждающий воз-
дух; 6 – подвод воды; 7  - отвод воды; 8 -  отборы статического давления; 9 – термопары; 10 – излучатель;
11 - комбинированный насадок для измерения параметров основного потока воздуха; 12 - приемная камера

тепловизора (стрелки означают направления движения воздуха)
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исследуемых стенок покрывалась смесью
сажи с лаком, что обеспечивало постоянную
степень черноты поверхности (0,95) в широ-
ком диапазоне длин волн (2...14 мкм), соот-
ветствующем полосе пропускания оптики
тепловизора. Кроме того, температура иссле-
дуемой пластины контролировалась с помо-
щью одной термопары хромель-копель, спай
которой закрывался стальной фольгой тол-
щиной 0,1 мм.

Для демонстрации технологии обработ-
ки экспериментальных данных в статье при-
водятся только результаты, полученные для
пластины с наклонными отверстиями (угол
наклона отверстий к поверхности пластины
β = 30°). На рис. 2 приведены тепловизион-
ные изображения такой пластины в процес-
се ее остывания с интервалом в 1 секунду. В
качестве параметра, характеризующего ин-
тенсивность вдува охладителя, используется
относительная средняя массовая скорость
охладителя по поверхности пластины

г

xx
w U

FGv
⋅

=⋅
ρ

ρ , где Gх  - расход охладителя;

Fх - охлаждаемая площадь исследуемой пер-
форированной пластины; ( гU⋅ρ ) - измеряе-
мая массовая скорость сносящего потока го-
рячего воздуха.

Обработка тепловизионных изображе-
ний и последующий расчет коэффициентов
теплоотдачи (с использованием метода “тон-

кой стенки”, т. е. при условии отсутствия вли-
яния боковой теплопроводности на темпера-
туру исследуемой “точки”) проводились на
персональном компьютере по специально
разработанной программе. В каждой точке
тепловизионного изображения исследуемой
пластины вычислялся коэффициент теплоот-
дачи кα  согласно формуле

( )
rс

гw

w
к TT

ddTс
αα

τδρ
α −−

−
⋅⋅⋅

=
/

, (1)

где ρ, с и δ  - плотность, теплоемкость и тол-
щина “горячей” стенки; сα  и rα  - коэффи-
циенты теплоотдачи, соответствующие поте-
рям тепла от пластины в результате свобод-
ной конвекции и излучения. Оценки показа-
ли, что величины сα  и rα  по сравнению с

кα  составляли менее 10 %.
На рис. 3 представлены осредненные по

нескольким образующим распределения ко-
эффициентов теплоотдачи по длине пласти-
ны при разных интенсивностях вдува охлаж-
дающего воздуха. Анализируя полученные
результаты, можно отметить слабое измене-
ние коэффициента теплоотдачи по длине пла-
стины. При отсутствии вдува охладителя
экспериментальные значения коэффициентов
теплоотдачи хорошо совпадают со стандарт-
ными расчетными значениями (штриховая
линия). Последнее обстоятельство характе-
ризует хорошую точность определения коэф-
фициентов теплоотдачи с помощью теплови-
зора. Как видно на рис. 3, при увеличении
интенсивности вдувания коэффициент теп-
лоотдачи растет. Рост теплоотдачи можно
приближенно оценить зависимостью

( )00 05,01 Bк ⋅+⋅=αα , (2)

где 0α  - коэффициент теплоотдачи при отсут-
ствии вдувания; Во - общепринятый параметр

вдувания, определяемый как 
0

0 α
ρ pw cv

B
⋅⋅

= .

Отметим, что для пластины с нормальными
отверстиями экспериментально определен-
ные коэффициенты теплоотдачи аппроксими-
руются также зависимостью (2).

Рис. 2. Тепловизионные изображения
перфорированной пластины в разные моменты
времени в процессе остывания: Тг = Тх = 292 К,

qr = 21 кВт/м2, ( гU⋅ρ ) = 68,5 кг/м2с,

wv⋅ρ  = 0,0125
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Для определения адиабатической тем-
пературы исследуемых стенок, необходимой
для расчета конвективного теплового потока
к стенке, сносящий открытый воздушный
поток нагревался в электроподогревателе
омического сопротивления (Тг = 440 - 450 К,
Uг = 60 – 70 м/с). Параметры сносящего (ос-
новного) потока воздуха определялись с по-
мощью комбинированного насадка. Теплови-
зионные поля обрабатывались по нескольким
продольным образующим. Огибающая ли-
ния, проведенная по верхним кромкам всех
кривых, принималась за адиабатическую тем-
пературу перфорированной пластины. Ре-
зультаты определения адиабатической темпе-
ратуры стенки с наклонными отверстиями
для различных интенсивностей вдува приве-
дены на рис. 4. Здесь безразмерная темпера-

тура стенки представлена в виде 
xг

xw
f TT

TT
−
−=θ .

Как видно на рис. 4, в начале пластины
(до первого ряда отверстий) температура пла-
стины близка к температуре нагретого пото-
ка воздуха. Ниже по потоку происходит
уменьшение температуры, но темп уменьше-
ния немонотонен с ростом интенсивности
вдувания. Необычным явлением для получен-
ных данных является то, что температура на
основной части пластины сначала уменьша-

ется с увеличением вдува (до wv⋅ρ  = 0,0275),
а затем снова увеличивается с увеличением
вдува. Причиной последнего процесса явля-
ется отрыв струек охладителя от стенки, так

как вдув с массовой скоростью wv⋅ρ  = 0,036
соответствует тому случаю, когда скоростной
напор струек охладителя стал больше скоро-
стного напора основного потока. Таким об-
разом, систему выходных наклонных отвер-
стий необходимо проектировать так, чтобы
скоростной напор в отверстиях был меньше
скоростного напора сносящего потока. Обра-
ботка величин для основной части пластины

(после третьего ряда отверстий) при wv⋅ρ ≈
0,01-0,05 (характерном для камер сгорания)
дает следующую зависимость:

( )00 12,0exp5,01
1

BBf ⋅−⋅⋅+
=θ . (3)

Для стенки с нормальными отверстия-
ми ее адиабатическая температура монотон-
но уменьшалась с увеличением вдува. Экс-
периментальные данные в исследуемом диа-

пазоне wv⋅ρ  аппроксимируются следующей
зависимостью:

0

0

35,01
5,01

1

B
Bf

⋅+
⋅+

=θ
. (4)

Рис. 3. Распределения коэффициентов теплоотдачи
вдоль пластины при различной интенсивности
вдува охлаждающего воздуха: Тг = Тх = 292 К,

( гU⋅ρ )=68,5 кг/м2с; 1 - wv⋅ρ  = 0,
2 - 0,0125, 3 - 0,025, 4 - 0,0306

(штриховая линия соответствует стандартному
расчету для непроницаемой пластины)
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Рис. 4. Распределения относительной
 адиабатической температуры вдоль

перфорированной пластины при различной
интенсивности вдува охлаждающего воздуха:
Тг = 440 К, Тх = 292 К, ( гU⋅ρ ) = 62,7 кг/м2с;

1 - wv⋅ρ  = 0,0084, 2 - 0,0157, 3 - 0,0275,
4 - 0,036, 5 - 0,0475
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1.2. Теплообмен с холодной стороны
стенки при ее душировании охладителем

и в отверстиях
Для экспериментального определения

коэффициентов теплоотдачи с холодной сто-
роны “горячей” стенки при ее душировании
охладителем и внутри наклонных отверстий
была изготовлена двухстенная модель с тон-
кими стенками толщиной δ  =0,5 мм (рис. 5).
В “горячей” стенке расположено 8 отверстий
по периметру, а в центре – патрубок (трубка
с внутренним диаметром 20 мм с различным
наклоном β  = 90°; 45°; 30°). В “холодной”
стенке было 4 отверстия диаметром 15 мм.
Через модель продувался стационарный по-
ток нагретого до 200 °С воздуха. Начальное
более холодное состояние исследуемых сте-
нок и патрубка достигалось путем “душиро-
вания” их струями холодного воздуха с внеш-
ней стороны (со стороны наблюдения) из спе-
циальной коробки с перфорированными
стенками таких же поперечных размеров, как
и исследуемые стенки (отметим, что в мето-
де “тонкой” стенки при условии нагрева стен-
ки в регулярном режиме начальная ее темпе-
ратура не играет существенной роли). После
того, как душирующая коробка убиралась, в
процессе нагрева стенок определялись рас-
пределения температур по их поверхности с
помощью тепловизора, которые затем обра-
батывались по формуле (1) с целью опреде-
ления коэффициентов теплоотдачи.

В качестве примера на рис. 6 приведен
один из результатов обработки полученных

данных в виде распределения коэффициен-
тов теплоотдачи по поверхности “горячей”
стенки. Видно, что наибольший коэффици-
ент теплоотдачи локализуется напротив ду-
ширующих четырех отверстий. Оказалось,
что средний по поверхности коэффициент
теплоотдачи хорошо описывается эмпиричес-
кими формулами, полученными ранее в [6]
на основании результатов эксперимента. От-
метим, что распределения коэффициентов
теплоотдачи по поверхности “горячей” стен-
ки практически оставались неизменными при
изменении угла наклона выходного патруб-
ка.

По аналогичной схеме были проведены
исследования теплообмена внутри патрубков,
моделирующих теплообмен в отверстиях
перфорированной стенки при течении в них
охладителя. На рис. 7 приведен результат
обработки тепловизионных изображений с
вычислением коэффициентов теплоотдачи в
наклонном патрубке. Анализ эксперимен-
тальных данных показал, что максимальный
коэффициент теплоотдачи для нормального
отверстия локализуется вблизи входа в отвер-
стие на расстоянии, примерно равном ради-
усу отверстия (по-видимому, в месте “прили-
пания” потока охладителя к стенке), а для
наклонных отверстий - вблизи входной ост-
рой кромки.

2. Расчет теплового и напряженного
состояний перфорированных стенок

Полученные эмпирические зависимос-
ти распределения коэффициентов теплоотда-

Рис. 5. Модель для определения теплоотдачи от “горячей” стенки к охладителю:
1 - ”горячая” стенка; 2 - выход охладителя; 3 - четыре душирующие отверстия;

4 - ”холодная” стенка; 5 -  вход охладителя; 6 - тепловизор; 7 -  наклонные патрубки
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чи по всем поверхностям перфорированных
пластин использовались для проведения
трехмерных теплового и прочностного рас-
четов перфорированных стенок камеры сго-
рания.

В качестве примера приводится расчет
для фрагмента перфорированной стенки
кольцевой камеры сгорания с наклонными
отверстиями. Для расчета заданы следующие
геометрические размеры: диаметр наружной
обечайки жаровой трубы 700 мм, толщина
“горячей” стенки h = 1 мм, шаг между отвер-
стиями в окружном и в осевом направлениях
t = 3,5 мм, диаметр отверстий d = 0,8 мм и
угол наклона отверстий β  = 30°. В “холод-
ной” стенке были нормальные отверстия ди-
аметром 0,6 мм и с тем же шагом t = 3,5 мм.

Расчет проводился для стационарного
теплонапряженного режима с параметрами
Рк* = 3 МПа, Тк* = 850 К, Тг = 2 200 К. Для
расчета был выбран только участок “горячей”
стенки с условиями симметрии на его грани-
цах. В качестве материала “горячей” стенки
выбран сплав ВЖ98. Одна из плоскостей,
ограничивающих сегмент в окружном на-
правлении, была проведена через центры
одного ряда отверстий, другая – посередине
между соседним рядом отверстий. На этих
плоскостях запрещались окружные переме-
щения. В осевом направлении сегмент был
ограничен двумя перпендикулярными оси
двигателя плоскостями, между которыми ук-
ладывается пять отверстий (их количество
было обусловлено мощностью имеющегося
в наличии компьютера). Ограничение фраг-

мента этими плоскостями в осевом направ-
лении нарушает периодичность конструкции
и, соответственно, теплового и напряженно-
го состояния, но позволяет поставить кине-
матические граничные условия, отражающие
характер деформирования длинной цилинд-
рической оболочки (а именно, угол поворота
этих сечений равен нулю). Предполагалось,
что это искажение периодичности меньше
всего повлияет на тепловое и напряженное
состояния в зоне центрального отверстия из
пяти выбранных. Результаты расчетов при-
водятся только для этого центрального отвер-
стия.

Для построения объемной конечноэле-
ментной модели фрагмента использовались
8-узловые призматические элементы с били-
нейными функциями формы. Суммарное ко-
личество элементов составило 28 944,
узлов - 34210. При построении сетки число
и размеры элементов выбирались из условия
достижения как можно большей точности ре-
шения в зонах максимальной концентрации
напряжений.

Результаты теплового расчета приведены
в виде распределения температур на рис. 8.
Как видно, максимальное значение темпера-
туры T = 975 °C реализуется на “горячей” сто-
роне на линии, проходящей посередине меж-
ду соседними рядами отверстий. Минималь-
ное значение температуры T = 855 °C соот-
ветствует острой кромке отверстия с “холод-
ной” стороны стенки жаровой трубы.

Результаты упругопластического расче-
та представлены на рис. 9 в виде распределе-
ния окружных напряжений. Как следует из

Рис. 6. Поле коэффициентов теплоотдачи
(Вт/м2⋅К) по поверхности “горячей” стенки

при наклоне патрубка β   = 45°

Рис. 7. Поле коэффициентов теплоотдачи
(Вт/м2⋅К) внутри отверстия ( β = 45°)
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анализа (рис. 8 и рис. 9), коэффициент запа-
са статической прочности в расчетных усло-
виях оказался небольшим. При использова-
нии перспективных более жаростойких спла-
вов ВЖ145 или ВЖ155 коэффициенты запа-
са значительно увеличатся.
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мена при натекании пучка струй на поверх-
ность с поперечным течением. Теплопереда-
ча, т. 103, № 2, 1982.

Рис. 9. Распределение окружных напряжений
(МПа). Упругопластический расчет

Рис. 8. Распределение температур (°С).
Вид с “горячей” стороны

EXPERIMENTAL AND COMPUTATIONAL RESEARCH OF THERMAL
AND STRESSED STATE ON A LINER PERFORATED WALL WITH VARIOUS

INJECTION ANGLE AND HOLE SPACING

 2002 A. D. Rekin, V. V. Zhestovsky, V. P. Lukash, S. A. Stryapunin

Central Institute of Aircraft Engine Construction named after P. I. Baranov, Moscow

Experimental research of heat exchange on a perforated wall with standard and inclined holes, around which a
turbulent flow of heated gas is flowing, has been carried out, using thermovision equipment. The results of the experiments
made it possible to deduce the formulas for calculating heat exchange between the wall and the gas flow, as well as that
between the wall and the cooling air, including the holes in the wall.

Three – dimensional calculations of thermal and stressed states of perforated walls with inclined holes in a two-
wall liner have been made for take-off regime.
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В перспективе предусматривается даль-
нейшее снижение токсичности автомобиль-
ных двигателей. Для бензиновых ДВС это
означает уменьшение эмиссии NOx, CO, CH
и, особенно, канцерогенов. Повышение эко-
логичности ДВС достигается как совершен-
ствованием процесса сгорания в цилиндре
двигателя, так и применением каталитичес-
ких нейтрализаторов. Проблемы применения
нейтрализаторов в условиях России хорошо
известны, поэтому весьма актуально иссле-
дование альтернативных способов, в частно-
сти, термического дожигания или выжигания
(огневого окисления) токсичных составляю-
щих отработавших газов (ОГ).

Отработавшие газы ДВС являются
сильно забалластированной газовой смесью.
Содержание азота превышает 80 %, а суммар-
ное содержание N2 , CO2 и паров H2O – 98 %.
Основной горючей составляющей является
СО – до 1,5 % по объёму. Содержание СН –
до 200...1000 ppm, а канцерогенов – до
5...25 ppm. Температура воспламенения СО
в смеси с воздухом составляет 610...658 °С,
углеводородов – 430...530 °С. Температура ОГ
на выходе из цилиндра, по литературным дан-
ным, при различных оборотах двигателя со-
ставляет:

По мере уменьшения токсичных состав-
ляющих дальнейшее снижение их концент-
рации вызывает всё большие трудности. Ре-
зультаты исследований [1], проведённых со

смесями, забалластированными азотом, по-
казывают, что зависимости задержек воспла-
менения стехиометрических и богатых про-
пановоздушных смесей от степени балласти-
рования имеют сложный характер. Вначале
до определённой степени балластирования,
которая зависит от начальной температуры
смеси, задержки воспламенения увеличива-
ются; при дальнейшем увеличении степени
балластирования задержки сокращаются и с
определённого момента начинают снова уве-
личиваться. С повышением начальной тем-
пературы смеси влияние балластирования
снижается. Таким образом, проблема дожи-
гания забалластированных смесей имеет два
аспекта: необходимо обеспечить воспламене-
ние (зажигание) смеси и поддержать (стаби-
лизировать) возникшее горение. Причем вы-
горание токсичных составляющих должно
происходить с достаточной скоростью, а теп-
ловыделения превышать теплоотвод в выпус-
кной системе двигателя.

Авторами проанализированы возмож-
ности использования для дожигания ОГ сле-
дующих способов и устройств: резонансное
(вибрационное) горение, вихревой трансфор-
матор (эффект Ранка), газодинамическое вос-
пламенение, нагретые тела (стержни, плас-
тины и т. п.), использование добавок актив-
ных веществ (Н2, О2, О3, ионы, радикалы),
плазменные реакторы, сверхадиабатическое
горение и другие.

Вибрационное горение [2] интенсифи-
цирует окисление, повышает полноту сгора-
ния. Однако организация вибрационного го-
рения в выхлопном тракте может отрицатель-
но воздействовать на процесс горения в ци-
линдре двигателя. По этой же причине непри-

УДК 621.434

ДОЖИГАНИЕ ТОКСИЧНЫХ СОСТАВЛЯЮЩИХ ОТРАБОТАВШИХ ГАЗОВ ДВС

© 2002 М. М. Русаков, В. Н. Гордеев, В. Н. Пелипенко, О. А. Ахрёмочкин, Д. А. Павлов

Тольяттинский государственный университет

В качестве альтернативы каталитическим нейтрализаторам рассмотрены различные устройства и спосо-
бы воспламенения и организации догорания токсичных составляющих в отработавших газах ДВС. Экспери-
ментальные исследования проведены на лабораторном стенде с двигателем ВАЗ-1111 «Ока». Показана эффек-
тивность введения в отработавшие газы дополнительного воздуха и (или) кислорода.
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емлем и газодинамический воспламенитель
[3]. Плазменные реакторы сложны и громоз-
дки, требуют значительных энергетических
затрат. Сверхадиабатическое горение, т. е.
организация процесса горения с возвратом
части тепловой энергии в зону горения, пока
изучено применительно к гетерогенным си-
стемам. Интенсивные исследования сверха-
диабатического горения ведутся в Институ-
те химической физики (г. Черноголовка) под
руководством Г. Б. Манелиса. В работе [4]
предложено использовать тела в виде плас-
тин или решёток, расположенные в выпуск-
ном тракте. Эти тела нагреваются при рабо-
те двигателя на повышенных оборотах (на-
грузках) и воспламеняют ОГ на «холостом»
ходу. Такое аккумулирование и использова-
ние тепла ОГ в какой-то мере аналогично
сверхадиабатическому горению. В вихревом
трансформаторе из-за перераспределения
температуры по радиусу воспламенение мо-
жет происходить при температуре ниже тем-
пературы воспламенения [5]. В связи с изло-
женным для экспериментальных исследова-
ний выбраны вихревой трансформатор, на-
гретые пластины, добавка дополнительного
(вторичного) воздуха и добавка воздуха, обо-
гащенного кислородом.

Экспериментальные исследования про-
водились на двигателе ВАЗ 1111, установлен-
ном на стенде MEZ – VSETIN MS 1713-4. В
выпускном патрубке первого цилиндра раз-
местили две термопары Т38-3 на расстоянии
95 и 240 мм от головки блока цилиндров и
два штуцера для отбора проб ОГ. Здесь же
установили трубку подачи в район выпуск-

ного клапана воздуха или воздуха, обогащён-
ного кислородом. Температура ОГ определя-
лась с помощью термопар и милливольтмет-
ра М2044. Содержание СО и СН – газоана-
лизатором YANACO EIR-2105. Обороты дви-
гателя измерялись тахометром ТЦ-5. Регист-
рировались расходы дополнительного возду-
ха и кислорода. Перед началом опытов дви-
гатель прогревался до рабочей температуры,
затем проводилось регулирование карбюра-
тора на исходный режим (n = 900 мин-1,
СО = 1,2 …1,5 %).

Опыты с вихревым трансформатором в
качестве дожигателя не дали положительных
результатов. По-видимому, из-за того, что
невозможно поместить его близко к выпуск-
ному клапану. В связи с этим температура ОГ
на входе в дожигатель существенно снижа-
ется.

Нагретые пластины. Пакет из четырех
пластин, изготовленных из стали Х18Н10Т
толщиной 0,8 мм с коническими выступами
высотой 2-3 мм, размещался в выпускном
патрубке (рис. 1). Выступы выполнены для
турбулизации потока ОГ. По результатам опы-
тов с пластинами не зафиксировано призна-
ков догорания токсичных составляющих ОГ.

Результаты опытов с дополнительной
подачей воздуха и кислорода представлены
на рис. 2. Графики наглядно показывают сни-
жение концентрации СО и СН в зависимос-
ти от массы подаваемого вторичного возду-
ха. Существенное снижение токсичных со-
ставляющих, т.е. их выгорание, наблюдается
при работе двигателя на n = 900 мин-1. Со-
держание СО снижается с 1,4 % до 0,2 %,

Рис. 1. Схема установки «горячих» пластин в выхлопном канале
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т. е. в 7 раз при подаче вторичного воздуха в
количестве 40 % от массы ОГ. При этом со-
держание СН снижается со 100 ppm до
10 ppm, т. е. в 5 раз. На других режимах рабо-
ты двигателя снижение СО и СН менее су-
щественно. Так, при 40 %-ной добавке вто-
ричного воздуха содержание СО – 0,1 %,
CН – 2...5% ppm.

О том, что происходит выгорание ток-
сичных составляющих ОГ, говорит измене-

ние температуры ОГ в зависимости от вели-
чины процента добавки вторичного воздуха.
Во время проведения опытов при добавке
вторичного воздуха температура ОГ растет
или сохраняется постоянной. Если бы не
было догорания, температура ОГ снижалась
бы за счет добавки холодного воздуха.

При подаче вторично воздуха, обога-
щенного кислородом, где масса вторичного
воздуха составляет 21,4 % от массы ОГ, за-

Рис. 2. Результаты опытов с подачей вторичного воздуха, обогащённого кислородом
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фиксировано заметное снижение СО и СН.
При этом наблюдается возрастание темпера-
туры ОГ на 120 °С. Этот факт свидетельству-
ет об интенсивном выгорании токсичных со-
ставляющих.
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AFTERBURNING OF TOXIC COMPONENTS OF EIC BURNT GASES

© 2002 M. M. Russakov, V. N. Gordeyev, V. N. Pelipenko, O. A. Akhryomochkin, D. A. Pavlov

Togliatti State University

Various devices and methods of ignition and afterburning of toxic components contained in EIC burnt gases are
considered as an alternative to catalytic neutralizers. Experimental investigations have been carried out on the laboratory
stand with the VAZ-1111 “Oka” engine. Efficiency of introducing additional air and (or) oxygen into the burnt gases is
shown.
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В настоящее время при решении техни-
ческих задач, связанных с расчетом парамет-
ров потока газа в камерах сгорания газотур-
бинных установок, для замыкания системы
дифференциальных уравнений энергии, кон-
центрации, количества движения в турбулен-
тном потоке газа используют модельные диф-
ференциальные уравнения переноса для па-
раметров турбулентности ( εκ − , κκ −  мо-
дель турбулентности и др.).

Проблема состоит в определении связи
между осредненными параметрами потока и
величиной динамического коэффициента
турбулентной «вязкости» – ТIµ . Коэффици-
енты турбулентной теплопроводности и тур-
булентной диффузии Тλ  и DТ, также харак-
теризующие турбулентный обмен энергии и
вещества, связаны с величиной динамичес-
кого коэффициента турбулентной «вязкости»
с помощью турбулентных чисел Прандтля РrТ
и Шмидта SсТ, которые в теории турбулент-
ности [1] принимаются постоянными

величинами 
T

T
Т

Сp
Pr

1µλ ⋅= ; 
Т

Т
Т Sс⋅

=
ρ

µ ID ,

где ρ  - плотность жидкости.
Применение численных методов реше-

ния системы дифференциальных уравнений
сохранения и переноса, о которых сказано
выше, не позволяет выявить взаимосвязь
между параметрами турбулентности и интег-
ральными критериями, характеризующими
геометрию проточной части камеры сгора-
ния. Определение такой взаимосвязи являет-
ся важной задачей для проектирования каме-
ры сгорания, так как процессы турбулентно-

го смешения определяют все характеристи-
ки ее работы.

Найдем зависимость величины динами-
ческого коэффициента турбулентной «вязко-
сти» газа от критериев, характеризующих
геометрию проточной части камеры сгора-
ния.

В соответствии с современными пред-
ставлениями об аналогии механизмов моле-
кулярного и турбулентного обмена выраже-
ние для динамического коэффициента турбу-
лентной «вязкости» имеет вид [1], [2]:

LWIT
2)( ′≈ ρµ , (1)

где W′ – вектор пульсационной составляющей
скорости потока газа или жидкости (черточ-
ка сверху означает осреднение по времени);
L – интегральный масштаб турбулентности.

Для определения пульсационной со-
ставляющей скорости в уравнении (1) ис-
пользуем систему уравнений Рейнольдса,
описывающую движение несжимаемой жид-
кости [3], в форме

{ } WРWWWW I ∆+−∇=′∇′+∇ µρ )()( , (2)

,0)( =∇ Wρ (3)
где W – вектор скорости потока жидкости;
Р – давление жидкости; Iµ  – динамический
коэффициент вязкости жидкости.

Умножим и разделим левые части урав-
нений (2) и (3) на величину drF ⋅ , где F –
элемент площади, нормальный к вектору ско-
рости потока жидкости; dr – разность двух
радиус-векторов элемента площади F.

УДК 621.438

ОПРЕДЕЛЕНИЕ ПАРАМЕТРОВ ТУРБУЛЕНТНОСТИ ПОТОКА ГАЗА
В КАМЕРЕ СГОРАНИЯ НА ОСНОВЕ ИНТЕГРИРОВАНИЯ

И ПРЕОБРАЗОВАНИЙ УРАВНЕНИЙ РЕЙНОЛЬДСА И НАВЬЕ-СТОКСА
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Преобразованием к интегральной форме уравнений Рейнольдса и Навье-Стокса получена критериаль-
ная функция, подтвержденная экспериментальными данными, связывающая параметры турбулентности пото-
ка сплошной среды при движении его по каналу переменной геометрии с гидродинамическими критериями и
параметрами, характеризующими геометрию канала.
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После преобразований левые части
уравнений (2) и (3) примут вид (знак, означа-
ющий осреднение по времени, в дальнейшем
опускаем):

dV
FWdW

dV
dWdG ⋅′⋅′⋅+⋅ ρ

, (4)

( )WFd ρ . (5)

Здесь FWdG ⋅⋅= ρ  и dV = F ⋅ dr.
Подставив (4) и (5) в (2) и (3), после

преобразований произведем интегрирование
этих уравнений в следующих пределах:

∫ ∫ ∫∫ ∫
′

′−

⋅⋅+⋅∇−=′⋅⋅′⋅+
W

W V V
I

G

О

W

W

dV∆WµdVРWdFWρdWdG
p p

2

1

,

(6)

∫ ∫−=
2

1

2

1

W

W

F

F

WdFFdW . (7)

Здесь рV  – величина объема, в котором
происходят процессы турбулентного обмена
количеством движения между слоями жид-
кости; G – расход жидкости через объем рV ;
индексы «1» и «2» обозначают величины па-
раметров на входе и выходе из объема рV .

Введем коэффициенты, характеризую-
щие неравномерность распределения пара-
метров по объему , и относительные коорди-
наты:

PP δπ = ; WWU δ= ; χx=x ; χy=y ;

χz=z ;

k
z)(n,

zj
y)(n,

yi
х)(n,

хn ∧∧∧ ⋅
+

⋅
+

⋅
=

coscoscos χχχ ,

где параметры в числителе представляют со-
бой местные значения; знак «δ »  обозначает
изменение величины от выхода к входу в
объем Vp; i , j , k – единичные орты; n – нор-
маль к поверхности; χ  – характерный раз-
мер рассматриваемого объема.

После интегрирования и преобразова-
ний уравнений (6) и (7) (при преобразовании

интеграла, содержащего дифференциальный
оператор ∆ , использована формула Грина)
получим

( )
p

m
Cp

p V
FWCCW

V
GP χρχδδ ⋅⋅′⋅⋅−





 ⋅⋅⋅= −

2

3
2

3Re
l , (8)

mm F
F

W
W δδ −= . (9)

Здесь С2= 
1

0

С
С

 и С3= 
1

1
С . При этом в со-

ответствии с теоремой о среднем значении
определенного интеграла

р

S

S

dS
n
U

С р

∫ ∂
∂

=0
; 

р

V

V

dV
zyх

С р

∫ 





∂
∂+

∂
∂+

∂
∂

=

πππ

1
,

где Sp – площадь поверхности, охватывающей
объем Vp; индекс «m» обозначает среднюю ве-
личину параметра в диапазоне ее изменения

от выхода к входу в объем Vp; рl  – относи-

тельная длина объема и 
m

p
p F

S
≈l .

Проанализируем уравнение (8). Левая
его часть представляет собой потенциальную
энергию жидкости. Члены, содержащиеся в

правой части, это: 
рV

G
 - гидродинамический

критерий переноса; произведение 









⋅ W

V
G

p

δ

количественно характеризует перенос коли-
чества движения через объем Vp; произведе-

ние 









⋅⋅ χδW

V
G

p
 есть работа, затрачиваемая

на перенос количества движения через объем

Vp; отношение еR
рl

 характеризует работу, зат-

рачиваемую на преодоление внутренних на-

пряжений в жидкости; ( )2W ′ρ  – потери энер-
гии потока на генерацию турбулентных пуль-
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саций; коэффициенты C1 и C2 учитывают вли-
яние неравномерности распределения пара-
метров в объеме Vp на работу по переносу ко-
личества движения и преодоление внутрен-
них напряжений в жидкости.

Величину Pδ  выразим в соответствии
с [2]:

( )
2

22






⋅⋅⋅=⋅⋅−=

m
m W

WWAWAP δρδρδ ,

где А – коэффициент пропорциональности.
Подставим это выражение в (8) и, учи-

тывая, что mm FWG ⋅⋅= ρ , получим

( )
p

m

m

p
mp

m

m

V
F

W
WC

CC
W
W

V
F

W
WA

χ
ρ

ρ

δχδ

⋅⋅
⋅

′⋅⋅−

−




 −⋅⋅⋅⋅=





⋅−

2

2

3

3
2

2

                      

Re
l

;






 −⋅⋅+





⋅

⋅
⋅⋅= 1

Re
0

2

1
2

p
mmm

p C
W
W

W
W

F
V

AC l
δδ

χ
ε .(10)

Здесь 
mW

W 2)( ′
=ε  - интенсивность тур-

булентных пульсаций.
С учетом (9) уравнение (10) примет вид:






 −⋅⋅−





⋅

⋅
⋅⋅= 1

е
0

2

1
2

р
mmm

р

R
С

F
F

F
F

F
V

АС l
δδ

χ
ε . (11)

Уравнение (11) связывает среднюю в
рассматриваемом объеме величину интенсив-
ности турбулентных пульсаций с интеграль-
ными геометрическими критериями, харак-

теризующими форму объема 
χm

р

F
V

 и относи-

тельное изменение площадей проходных се-

чений в нем 
mF
Fδ

.

Графики на рисунках 1 и 2 иллюстри-
руют возможность применения полученных

соотношений (10) и (11) для обобщения экс-
периментальных данных по измерению ин-
тенсивности турбулентных пульсаций в зоне
смешения турбулентных струй (рис. 1) и
вдоль конфузорного канала (рис. 2).

На рис. 1 представлены эксперимен-
тальные данные, заимствованные из работ [1]
и [4]. На оси ординат на графике отложен
квадрат средней величины интенсивности
продольных турбулентных пульсаций скоро-
сти в зоне смешения спутных струй; по оси

абсцисс – величина 
mW

Wδ
 для смешивающих-

ся спутных струй:

m
m

WW
WW

W
W

m +
−⋅−=

+
−⋅=

1
)1(2)(2

12

12δ
, где W2 –

скорость спутного потока, W1 – скорость вте-

кающей в него струи, 
1

2

W
Wm = .

С учетом этого уравнение (10) при
Rе= const может быть представлено в виде

m
mВ

m
mА

+
−⋅⋅+







+
−⋅⋅=

1
)1(2

1
)1(2 2

1
2ε , (12)

где А1 и В – постоянные.
Экспериментальные данные на графи-

ке (рис. 1) обобщаются с помощью соотно-
шения (12) со значениями входящих в него
постоянных: А1 = 4,5⋅10–3; В = 3,5⋅10–3.

Связь средней величины интенсивнос-
ти турбулентных пульсаций в конфузорном
канале со степенью конфузорности получим
из соотношения (11), где

1
)1(2)(2

12

12

+
−⋅−=

+
−⋅=

N
N

FF
FF

F
F
m

δ
, F1 и F2 – пло-

щади входа и выхода из конфузорного кана-

ла; 
2

1

F
FN =  - степень конфузорности.

В работе [5] приведены данные по из-
мерению интенсивности продольной и попе-
речной пульсаций скорости вдоль оси конфу-
зорного канала со степенями конфузорности
N = 6, 9, 16 при Rе = 3 710.
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Для конфузора с прямолинейными об-
разующими χ⋅= mр FV , тогда

( ) ( )
1
12

1
12 2

2

+
−⋅+





+
−⋅=

N
NC

N
NAε , (13)

где С – постоянная.
Экспериментальные данные, представ-

ленные в [5], аппроксимируются выражени-
ем (13) при А = 8⋅10–4, С = 4⋅10–4 , что иллюс-
трирует график на рис. 2. Здесь по оси орди-
нат отложена величина, равная сумме квад-
ратов продольных и поперечных пульсаций,
осредненная по длине конфузорного канала.

По оси абсцисс нанесено значение 
mF
Fδ  для

конфузорного канала.
Масштаб турбулентных пульсаций в

выражении (1) определим из уравнения На-
вье-Стокса для нестационарного движения

жидкости, положив, что в течение короткого
промежутка времени, соответствующего из-
менению пульсационной составляющей ско-
рости от 0 до W ′ , это уравнение адекватно
описывает течение жидкости с турбулентны-
ми пульсациями:

WР-WW
t

W ∆⋅+∇=⋅∇⋅+
∂

∂⋅
I

)( µρρ . (14)

В этом уравнении положим t
W
∂

∂
~ t

W
′
′
,

где t′ – время турбулентной пульсации ско-
рости в потоке жидкости или газа.

В соответствии с представлениями о

турбулентном течении W
Lt

′
=′ ,

тогда t
W
∂

∂
~

L
W 2)( ′

.

 

Рис. 1. Зависимость интенсивности
 турбулентных пульсаций скорости потока

в зоне турбулентного смешения струи со спутным
потоком от относительного

изменения скорости потока струи:

 - данные из [1];

- данные из [4]

 

Рис. 2. Зависимость интенсивности турбулентных пульсаций скорости потока газа
в конфузоре от относительного изменения площади конфузорного канала.

По данным работы [5]
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Подставив это выражение в уравнение
(13) и преобразовав его к интегральной фор-
ме способом, изложенным выше, с учетом
уравнения (10) получим

m

р

р
m

рm

р

F
V

R
С

W
W

W
W

F
V

АС
F
V

L =







−⋅⋅+





⋅

⋅
⋅⋅

⋅≈

1
е
0

m

2

m

2

1
l

δδ
χ

ε

.

Так как  
m

р

F
V

~ χ  , то окончательно L ~ χ  .

Справедливость полученного соотно-
шения подтверждают опубликованные экспе-
риментальные данные в [1].

С учетом вышеизложенного величина
динамического коэффициента турбулентной
«вязкости» газа может быть выражена в об-
щем виде соотношением

Т1µ ~ 







⋅

⋅⋅⋅⋅⋅⋅
е

;;
F

V
 ~

m

р2

RF
FfWLW р

m
mm

lδ
χ

χρερ ,

которое связывает безразмерные интеграль-
ные параметры, характеризующие геометрию
проточной части канала, с параметром тур-
булентности.
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DEFINING COMBUSTOR GAS FLOW TURBULENCE PARAMETERS ON THE
BASIS OF INTEGRATION AND TRANSFORMATIONS OF REYNOLDS AND

NAVIER-STOKES EQUATIONS

 2002 O. A. Rudakov, V. A. Mitrofanov

Federal State Enterprise “Plant named after V. Ya. Klimov”, St. Petersburg

By transforming the Reynolds and Navier-Stokes equations into the integral form a criterion function was obtained.
The function was confirmed by experimental data. It relates the continuous flow turbulence parameters to hydrodynamic
criteria and the parameters characterizing the channel variable geometry as the flow travels in the channel.
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Решение ряда важнейших задач совре-
менных высокоэффективных двигателей до-
стигается путем интенсификации процесса
горения в камерах сгорания (КС). При этом
требования высокой экономичности обуслов-
ливают необходимое достижение высоких
параметров рабочего цикла двигателей и по-
вышение теплонапряженности КС. При ин-
тенсификации процесса горения в КС повы-
шается склонность к возникновению высо-
кочастотной (ВЧ) неустойчивости горения,
приводящей к разрушению КС и других аг-
регатов двигателя (рис. 1).

Несмотря на большой объем проведен-
ных в нашей стране и за рубежом исследова-
ний ВЧ неустойчивости горения [1, 2], к на-
стоящему времени не создана приемлемая
инженерная методология оптимизации важ-
нейших характеристик: эффективности, ус-
тойчивости горения и эмиссии вредных ве-

ществ. Это связано с недостаточным изуче-
нием процессов, протекающих в КС.

1. Интенсификация процесса
горения в КС

Известно, что способность возбужде-
ния ВЧ колебаний обычно связывается с рас-
пределением процесса горения по длине КС
(с кривой выгорания ( )xη  [1, 2]), отражаю-
щим интенсивность протекания  физико-хи-
мических процессов вдоль КС:

( )

пдпн

x

ττ

η 111

1

++
= , (1)

где 
н

п
пн τ

τ
τ = , 

д

п
пд τ

τ
τ =  - отношения времени

пребывания сгорающей смеси в КС пτ  соот-

УДК 621. 45. 030:  536.46

ОБОБЩЕНИЕ ОПЫТА ОРГАНИЗАЦИИ ТУРБУЛЕНТНОГО ГОРЕНИЯ
В КАМЕРАХ СГОРАНИЯ ДВИГАТЕЛЕЙ АЭРОКОСМИЧЕСКОГО

И ЭНЕРГЕТИЧЕСКОГО НАЗНАЧЕНИЯ

 2002 В. П. Савченко

ОАО СНТК им. Н. Д. Кузнецова, г. Самара

Приведены результаты исследований влияния интенсификации процесса турбулентного смешения на
эффективность, устойчивость горения и эмиссию вредных веществ в камерах сгорания аэрокосмического и
энергетического назначения двигателей семейства НК. В ходе доводки КС получены зависимости “мягкого” и
“жесткого” возбуждения высокочастотных (ВЧ) колебаний в КС ЖРД замкнутой схемы (двигателей НК-39,
НК-33) от неравномерности потока газообразного компонента по сечению КС и от дальнобойности струй фор-
сунок. На базе исследования источников возникающей турбулентности в КС разработаны две модели турбули-
зации потока: модель “Р”- в зонах обратных токов форсуночной головки и модель “С” - в струях форсунок от
динамического взаимодействия компонентов топлива, от начальной турбулизации потока в газоводе КС, при
входе потока в газовые каналы форсунок и др. Путём усовершенствования критерия Херша указанными моде-
лями “Р” и “С” на базе созданных моделей генерации акустической энергии в КС экспериментально подтверж-
дены разработанные принципы оптимизации указанных характеристик горения в форсажных камерах двигате-
лей НК-25, НК-321 и в двухзонных камерах двигателей НК-36 СТ, НК-37, НК-38 СТ.

Рис. 1. Характер разгара и разрушения КС двигателя НК-39 при ВЧ колебаниях
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ветственно к характерному времени реакции

нτ  и ко времени турбулентной диффузии дτ .
В работах Дорошенко В. Е. (ЦИАМ)

параметр пнτ  представлен как “критерий фор-
сирования” применительно к КС ГТД в виде

..
*25,1*)( трж

в
V VTP

GК
⋅⋅

= , где вG - расход воз-

духа через КС, *Р - давление в КС, *Т - тем-
пература воздуха на входе в КС, ..тржV  -
объём жаровой трубы. На ранних этапах до-
водки КС этот критерий сыграл положитель-
ную роль при обобщении влияния интенси-
фикации кинетического горения на эффек-
тивность горения в КС газотурбинных дви-
гателей.

Интенсивность турбулентного горения
в КС ЖРД в работе Херша [3] выражена в
зависимости от аналога диффузионного кри-

терия Фурье в виде H
Lкc⋅= εα , где ε  - ин-

тенсивность турбулентности, ксL - длина КС,
H - расстояние (шаг) между форсунками. При
этом для КС ЖРД открытых схем принято
некоторое осредненное значение интенсив-
ности турбулентности и не установлена связь
ее уровня с конструктивными параметрами
форсуночных головок. В КС ЖРД замкнутых
схем при прохождении газообразного компо-
нента через форсуночные головки с различ-

ной проницаемостью ( 3,0...06,0=голf ) про-
исходит сильное изменение интенсивности
турбулизации потока  и, как следствие, эф-
фективности и устойчивости горения [4]. По-
этому возникают практические задачи по уче-
ту турбулизации потока газообразного ком-
понента.

2. Связь характеристик эффективности
и  устойчивости горения

 с газодинамическими  параметрами,
отражающими интенсивность
турбулентного смешения в КС
В ходе экспериментальной доводки КС

со струйной подачей газообразного компо-
нента двигателей ЖРД замкнутой схемы
НК-39, НК–33 (рис. 2, 3) были установлены
зависимости  скорости истечения газообраз-
ного компонента в КС на границе ВЧ колеба-
ний фW  от газодинамических параметров,
определяющих структуру потока на выходе
из форсуночной головки [4]: от крупномас-
штабной неравномерности поля давлений по

сечению КС ( ∗Рσ  - среднеквадратичное от-
клонение от средней величины полного дав-
ления), от дальнобойности струй форсунок

газообразного окислителя (
c

стр
стр d

L
L = ), от

турбулизации потока при уменьшении про-
ницаемости голf  (рис. 4):

Рис. 2. Общий вид двигателя
НК-33 и его перспективных

компоновок
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( )...,,1 голстрФ fLFW ∗Σ= σ . (2)

Выравнивание крупномасштабной не-
равномерности поля полных давлений по се-

чению КС до величины %)2,0...1,0( * <Рσ

приводило не только к повышению значения
скорости фW , но и к уменьшению протяжен-
ности областей “жесткого” возбуждения ВЧ
колебаний [5].

В свою очередь, характеристики даль-

нобойности струй стрL  зависят от конструк-

тивных конΩ  и режимных параметров фор-

суночных головок конΩ  [4], от формы газо-
вода КС, от относительной длины газовых ка-
налов форсунок фL  и плавности входа пото-
ка в эти каналы, от конструктивных парамет-
ров форсунок, от режимных параметров сме-
шения режΩ  (соотношения скоростных на-

Рис. 3. Смесительные элементы

 

Рис. 4. Влияние увеличения дальнобойности струй форсунок на повышение границы ”мягкого” возбуждения
ВЧ колебаний в КС двигателя НК-39:

А, Б, В, В1 – форсуночные головки с проницаемостью 06,0=голf ;

, ,  – центральные форсунки; , ,  - периферийные форсунки;
 а, б, в – данные натурных испытаний; г, д, е – данные модельных испытаний
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поров компонентов топлива в отверстиях

форсунок nm ⋅2
1

):

















⋅
ΩΩ=

nm
FL режконстр 22

1, . (3)

Анализ опыта доводки КС двигателя
НК-39 показал, что для повышения границы
“мягкого“ возбуждения и для уменьшения
протяженности области “жесткого“ возбуж-
дения ВЧ колебаний небезразлично, какими

мероприятиями достигается снижение ∗Р
σ .

Эффективным оказалось направление сниже-

ния ∗Р
σ  мероприятиями, повышающими

дальнобойность струй форсунок стрL .
В соответствии с этим разработан спо-

соб повышения устойчивости горения за счёт
снижения ∗Рσ  в КС ЖРД замкнутой схемы
[4], предусматривающий плавное расшире-
ние потока на входе в КС коническими диф-
фузорами с выравнивающей решеткой (про-

ницаемостью 3,0≈решf ) или газоводами кри-
волинейной  S-образной формы (рис. 2), с
применением выравнивающей решётки пе-
ременной проницаемости и с подбором про-
ницаемости форсуночной головки голf  и от-
носительной длины газовых каналов форсу-
нок 6≥фL  с улучшением плавности входа
потока в эти каналы ( а. с. СССР № 42182 от
31.7.67 г. и патент РФ № 2168049 от 27 мая
2001 г.).

Внедрение разработанных конструк-
тивных мероприятий позволило обеспечить
высокую эффективность горения в КС и за-
пасы устойчивости горения в КС двигателей
НК-39 и НК-33 по всей циклограмме работы
двигателей, включая форсированные режи-
мы.

3. Полуэмпирический метод оценки
интенсивности турбулентного обмена

в КС со струйной подачей
газообразного окислителя

Необходимость оптимизации указан-
ных выше характеристик горения потребо-

вала  разработки простых инженерных полу-
эмпирических методов оценки интенсивно-
сти турбулентного смешения в КС с учетом
влияния выявленных в ходе доводки КС боль-
шого числа конструктивных и режимных па-
раметров.

Анализ основных источников турбулен-
тности, возникающих в КС со струйной по-
дачей газообразного окислителя двигателей
ЖРД замкнутой схемы, показал необходи-
мость учета турбулизации потока по двум мо-
делям турбулентности: по модели «Р», учи-
тывающей турбулизацию потока в зонах об-
ратных токов форсуночной головки как пер-
форированной решетки [5, 6], и по струйной
модели «С», учитывающей начальную турбу-
лизацию потока в газоводе КС при входе по-
тока в каналы форсунок, внутриструйные
градиенты газодинамических параметров от
взаимодействия компонентов топлива и др.

Для оценки влияния на эффективность
и ВЧ неустойчивость горения интенсифика-
ции турбулентного обмена параметр пдτ  был
представлен, в соответствии с работой [3],
в виде аналога диффузионного критерия Фу-
рье, учитывающего начальную неравномер-
ность подачи топлива как отношение длины
КС к шаговому расстоянию между форсун-

ками 






H
Lк . Также учитывались параметры

турбулентного обмена по модели «Р» ( )P
TD  и

по модели «С» ( )C
TD  в следующем виде:

( ) C
T

С
Ткg DDLF ⋅⋅Η=0 . (4)

В соответствии с (4) одинаковую сте-
пень выравнивания концентрации на распо-
лагаемой длине КС можно достичь измене-
нием трех независимых параметров, но в со-
ответствии с (2) интенсификация турбулент-
ного обмена по модели «С» сопровождается

уменьшением стрL  и снижением скорости фW
на границе ВЧ колебаний. Поэтому достиже-
ние высокой эффективности горения дости-
галось турбулизацией потока по модели «Р»
за счет уменьшения проницаемости форсу-

ночной головки голf .
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На начальном этапе доводки КС двига-
теля НК-39 с полусферической полостью воз-
никающая в КС ВЧ неустойчивость горения
в течение 2-х лет задерживала доводку КС [4].
Попытки улучшения устойчивости горения за
счет увеличения начальной неравномернос-
ти подачи топлива приводили не к улучше-
нию устойчивости горения, как ожидалось,
а к ее ухудшению [3], при этом часто ухуд-
шалась эффективность сгорания смеси. По-
этому основным направлением оптимизации
характеристик эффективности и устойчиво-
сти горения явилось уменьшение начальной
неравномерности подачи топлива путем при-
менения увеличенного числа мелких разно-
компонентных струйно-центробежных (РСЦ)
и двухкомпонентных соосных (СН) струйно-
центробежных форсунок с прямоструйной
подачей газообразного окислителя (рис. 3).

При выбранном значении
16...12=ΗкL  (рис. 4, 5) характерные осо-

бенности различных типов смесительных
элементов отражались дополнительным па-
раметром начальной неравномерности пода-

чи топлива Η= фф hh . Так, по рекомендаци-

ям Аггеева А. Н. [4], значение фh  принима-
лось равным 0,5 для разнокомпонентных

струйно-струйных РСС форсунок (рис. 3) как
отношение расстояния форсунки горючего к
форсунке окислителя h к шаговому расстоя-
нию, взятому по осям форсунок окислителя
H.

По физическому смыслу это означает,
что в данном смесительном элементе полное
смешение на длине КС произойдёт при по-
падании горючего на ось форсунки окисли-

теля. Для РСЦ форсунок фh   = 0,25, для СН и
ПН форсунок это значение определялось по
дополнительным зависимостям, учитываю-
щим “пробиваемость“ струй горючего в по-
ток газообразного окислителя в форсунке.

3.1. Модель турбулизации потока
за форсуночной головкой как
перфорированной решеткой

(модель «Р»)
Определяющее влияние интенсифика-

ции процесса турбулентного смешения на ВЧ
неустойчивость горения подтверждено боль-
шим числом натурных и модельных огневых
испытаний КС двигателей НК-39 и НК-33.
Для обобщения полученных эксперименталь-
ных данных по эффективности и устойчиво-
сти горения с использованием аналога диф-
фузионного критерия Фурье (4) была прове-
дена систематизация экспериментальных

Рис. 5. Сравнение значений параметров начальной неравномерности подачи топлива для КС
реактивных двигателей семейства НК
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данных по интенсивности турбулентности за
решеткам [3, 6] и в струях [7, 8] с повышен-
ным уровнем начальной турбулентности.

Была показана универсальность зависи-
мостей возрастания и затухания турбулент-
ности за решетками, что позволило описать
закономерности ее относительного измене-

ния ( ) максx εεε =  в виде интегральной функ-

ции ( ) ( )dxххА
х

∫=
0

ε . Значение максε  опреде-

лялось в зависимости от проницаемости фор-
суночной головки, положение координаты

максε  - в зависимости от шагового расстояния
между форсунками [6]. По номограммам, по-
лученным путем аппроксимации интенсивно-
сти и масштаба турбулентности за решетка-
ми, определялись эффективные значения па-

раметра ( )xDР
Т .

3.2. Струйная модель турбулентного
смешения (модель «С»)

В работе [4] показано, что на эффектив-
ность и устойчивость горения в КС ЖРД зам-
кнутой схемы значительное влияние оказы-
вает начальная интенсивность турбулизации
потока 0ε  в газоводе, соединяющем турбину
двигателя и предфорсуночную полость КС.
При повышении 0ε  происходит уменьшение

дальнобойности струй стрL , увеличение их
углового расширения, что свидетельствует о
повышении турбулизации потока [6, 7 ,8].

Для возможности оценки влияния раз-
личных параметров на интенсификацию про-
цесса турбулентного смешения возникла не-
обходимость в уточнении модели «С». На
базе созданной статистической модели, опи-
сывающей нормальным законом распределе-
ния в поперечном сечении струи инвариан-
тов струйного течения: избыточного импуль-
са, избыточной энтальпии и расхода вещества
центральной струи в спутном потоке, уста-
новлена связь параметров в поперечном се-
чении струи и параметров на ее оси.

Полученный постоянный закон затуха-
ния параметров в осевом направлении струи
[8] позволил определить длину переходного

участка струи ПX  (отражающего ее дально-
бойность) как газодинамическую характери-
стику интенсивности турбулентного смеше-
ния в струе. Но для обобщения эксперимен-
тальных данных была получена более общая
характеристика, отражающая влияние пара-
метров ∗δε ,,,0 nm  на значение параметра тур-

булентного обмена ( )xD C
T  в струях форсунок.

С этой целью использовались эксперимен-
тальные данные, полученные Гиневским А. С.
[4], по исследованию влияния начальной ин-
тенсивности турбулентности 0ε  (от 1,5 до

21 %) на изменение ( )xmε  вдоль оси струи.

Изменение ( ) ( )xfx =0ε  за решетками, с по-
мощью которых создавалась начальная тур-
булентность, было описано в виде зависимо-
сти ( ) ( )00 εε += BBx , где значение констан-
ты В = 5.

Суммарное значение интенсивности
турбулентности определялось из условия су-
перпозиции основных составляющих турбу-
лентной вязкости, возникающей от сдвига
скорости и вносимой в слой смешения на-
чальной турбулентности. В предположении,
что масштаб турбулентности пропорциона-
лен угловому расширению струи dxdb , были
получены зависимости, позволяющие опре-
делять соответствующее значение парамет-
ра турбулентного обмена по модели «С».

Разработанная статистическая модель
«С» позволяет учесть влияния указанных
выше начальных параметров на величину

ПX  [8], а следовательно, и на дальнобой-

ность струи стрL . По рассчитанному или за-
меренному за форсуночной головкой КС зна-

чению стрL  определялось ( )xD C
T .

3.3. Результаты обобщения
На базе разработанного полуэмпири-

ческого метода [6] с использованием анало-
га диффузионного критерия Фурье (4) обоб-
щены данные по эффективности и устойчи-
вости горения в КС ЖРД замкнутой схемы в
виде зависимостей
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gFe 0832.125,01 ⋅−⋅−=βϕ , (5)

gF
ф eW 037,0360 ⋅−⋅= . (6)

Эти зависимости отражают общую тен-
денцию повышения эффективности и сниже-
ния границы ВЧ колебаний при интенсифи-
кации процесса турбулентного горения в КС
со струйной подачей газообразного окисли-
теля. Обеспечение высокой эффективности
и устойчивости горения в исследуемых КС
достигнуто при значениях параметров на-
чальной подачи топлива в КС

16...12=НLК , 25,0=фh

и значении 5,1...1,10 =gF  [4]. В соответствии
с этими условиями обеспечивалось повышен-

ное значение дальнобойности струй стрL  (не
допускалось снижение отношения скорост-
ного напора газообразного окислителя к ско-
ростному напору жидкого горючего в отвер-

стиях форсунок в область значений 11
2 <
⋅nm

по всей циклограмме работы двигателей
ЖРД). Интенсификация процесса турбулен-
тного смешения достигалась по модели «Р»
за счет уменьшения проницаемости форсу-
ночной головки.

4. Влияние интенсификации горения на
генерацию акустической энергии в КС

Опыт доводки КС двигателя НК-33 с
СН форсунками и с частичным внутрифор-
суночным смешением и сгоранием компонен-
тов топлива [9] показал необходимость бо-
лее полной оптимизации характеристик эф-
фективности и устойчивости горения с ис-
пользованием профиля скорости выгорания
топлива вдоль оси факела, образующегося на
струе, выходящей из форсунки

( ) ( ) dxxdxf zm η= , темпа затухания амплиту-

ды ВЧ колебаний ( )xfP , возрастающего при
более интенсивном выгорании смеси вдоль
КС и фазового сдвига ( )xψ  между акустичес-
кими колебаниями давления и скорости го-
рения при интенсификации процесса турбу-
лентного смешения по модели «С».

Влияние интенсификации процесса
турбулентного горения на генерацию волно-
вой энергии в КС исследовалось при следу-
ющих предположениях:

1) При высоких начальных температурах
химически активных компонентов топлива
ТОК = 300...400 °С; ТГ = 100...150 °С пренеб-
регалось влиянием процессов распыла и ис-
парения топлива.

2) Скорость химических реакций превы-
шает скорость физических процессов: диф-
фузии и теплопередачи; химическая актив-
ность компонентов топлива определяет ин-
тенсивность энерговыделения в КС. Самым
медленным процессом, определяющим ре-
зультирующее протекание процесса горения
в КС, является процесс турбулентного сме-
шения.

3) Основными источниками неравномер-
ности потока в КС являются:

- крупномасштабная неравномерность
поля давлений по сечению КС, формируемая
в газоводе КС закруткой потока турбиной
двигателя, а ее выравнивание осуществляет-
ся решетками и форсуночными головками;

- начальная мелкомасштабная неравно-
мерность концентрации топлива (в пределах
шагового расстояния между форсунками).

4) Основными источниками турбулизации
потока газообразного компонента в КС явля-
ется его турбулизация в газоводе при прохож-
дении выравнивающих решеток, форсуноч-
ной головки, в струях, истекающих из газо-
вых каналов форсунок, возникающая при ди-
намическом взаимодействии потоков компо-
нентов топлива, выходящих из отверстий
форсунок. Значение коэффициента турбулен-
тной диффузии в КС )(xDD TT =  определя-
ется указанными источниками турбулизации
потока и влиянием собственно процесса го-
рения на растягивание процесса смешения по
длине КС.

5) Вид кривой выгорания топлива ( )xzη
зависит от интенсивности нарастания пара-
метра ( )xDT , от химической активности топ-
лива и других факторов, определяющих вли-
яние собственно процесса горения на проте-
кание процесса турбулентного обмена в КС.
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6) Форма акустических колебаний в КС
близка к собственной моде поперечных тан-
генциальных колебаний и соответствует те-
оретическому решению волнового уравнения
[2].

7) Распределение амплитуд пульсацион-
ной скорости горения по длине диффузион-
ного факела форсунки подобно распределе-
нию средней скорости горения [2]. Сдвиг по
фазе ( )xψ  между колебательными составля-

ющими давления p′  и скорости тепловыде-
ления m′  по длине факела зависит от времен-
ной задержки энерговыделения, которая оп-
ределяется на начальном диффузионном уча-
стке факела форсунки интенсивностью тур-
булентного обмена и скоростью переноса
очагов горения вдоль факела форсунки. В
конце факела, где происходит догорание уже
перемешанных компонентов и реагирующая
смесь близка уже к равновесной, сдвиг фаз
определяется скоростью химических реак-
ций. В этой области принималось, что энер-
говыделение осуществляется в противофазе
с колебаниями давления.

8) Генерация акустической энергии в КС
определяется  повышением энерговыделения
в “чувствительной” зоне, расположенной у
форсуночной головки.

9) Основными источниками диссипации
акустической энергии в КС является вынос
ее в газовод КС. Выносом акустической энер-
гии в сопло КС для исследуемых поперечных
колебаний можно пренебречь в соответствии
с экспериментальными исследованиями, про-
веденными в ЦИАМ.

10) При возникновении ВЧ неустойчиво-
сти горения происходит дополнительная ин-
тенсификация процесса турбулентного сме-
шения так, что происходит выравнивание
крупномасштабной и мелкомасштабной не-
равномерности (полей скоростей, концентра-
ций, температур...).

4.1. Оптимизация эффектов
интенсификации и растягивания выгорания

смеси по длине КС при частичном
внутрифорсуночном сгорании смеси
В предположении определяющего вли-

яния профиля скорости выгорания ( )xfm  на

тепловыделение в “чувствительной” зоне,
расположенной у форсуночной головки, при
аппроксимации ( )xfm  нормальным законом
распределения с введением коэффициента
асимметрии описано влияние на коэффици-
ент генерации qγ  двух  противоположно дей-
ствующих процессов: интенсификации про-
цесса горения при уменьшении параметра ησ
и растягивания выгорания смеси по длине КС
при увеличении параметра σK .

Созданная модель позволила описать
полученный сильный эффект повышения
удельной тяги (на 12 единиц) без значитель-
ного ухудшения устойчивости горения с уче-
том относительного увеличения коэффици-
ента сопротивления форсунки ξ  (в 2...2,5
раза) от теплового ускорения частично сго-
рающей смеси внутри форсунки [9, 10].

Обработка с использованием получен-
ных зависимостей, литературных данных по
замеру кривых выгорания смеси  за форсу-
ночными головками модельных КС ЖРД по-
казала, что в большинстве случаев значение

σK  = 3...4. Было также показано, что увели-
чение полноты сгорания топлива и ухудше-
ние устойчивости горения происходит с уве-

личением параметра ( )σησ K+⋅ 1
2

. При этом

интенсивное понижение границы ВЧ неус-
тойчивости горения происходит, если пара-
метр формы кривой выгорания превышает
значения 20... 25.

В случае частичного внутрифорсуноч-
ного сгорания смеси параметр σK  повыша-
ется до 10...12. Эти данные свидетельствуют
о влиянии двух противоположно действую-
щих процессов, позволяющих достичь высо-
кой эффективности без значительного ухуд-
шения устойчивости горения.

4.2. Оптимизация интенсификации
процесса горения и затухания амплитуды

ВЧ колебаний вдоль КС

В случае определяющего влияния на
коэффициент генерации qγ  характеристик
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( )xfm  и ( )xfP  было показано, что более ин-
тенсивное нарастание кривой выгорания

( )xzη  приводит к увеличению амплитуды ВЧ
колебаний у форсуночной головки и к повы-
шению qγ . Анализ показал, что для ослабле-
ния влияния на коэффициент генерации ха-
рактеристик ( )xfm  и ( )xfP  необходимо про-
цесс горения организовать так, чтобы общая
протяженность зоны горения была больше
половины длины КС и градиент нарастания
кривой выгорания ( ) dxxd zη  был меньше
двух [10].

4.3. Оптимизация интенсификации
процесса горения ( )xfm  и  характеристик
фазового сдвига ( )xψ  между колебаниями
скорости горения m′  и акустическими

колебаниями давления p′

В случае определяющего влияния на qγ

характеристик ( )xfm  и ( )xψ  с учетом приня-
того предположения п. 7 было показано, что
устойчивость горения ухудшается при силь-
ной интенсификации процесса горения по
струйной модели, когда отношение протя-
женности области максимальной светимос-
ти на начальном диффузионном участке фа-
кела форсунки к общей длине факела повы-

шается до значения 5,0>=
фак

мс
мс L

SS . Этот ре-

зультат подтвержден экспериментально [4]
при снижении отношения скоростного напо-
ра окислительного газа к скоростному напо-
ру горючего в отверстиях форсунок. При этом
увеличивается угловое расширение факела
форсунки, уменьшается его дальнобойность,
что вызывает интенсификацию процесса тур-
булентного смешения.

Из анализа полученного выражения
аналога диффузионного критерия Фурье
можно сделать вывод, что на профиль скоро-
сти выгорания смеси вдоль КС ( )xfm  влия-

ют независимые параметры HLк , фh ,

( )xD p
m , ( )xD c

m . Эти параметры в различной
степени влияют на эффективность и устой-
чивость горения. Поэтому при изучении внут-

ренних связей между исследуемыми явлени-
ями с использованием этих параметров про-
водилась организация высокоэффективного
и устойчивого горения в исследуемых КС.

5. Обоснование условий обратной связи
Возбуждение ВЧ колебаний зависит не

только от параметров смешения, но и от ско-
рости фW , определяющей темп внешних воз-

действий фстр WL  на процессы в камере.
Длина струи газообразного окислителя или
факела зависит от конструкции форсунок и
интенсивности турбулентного обмена
[4, 6, 7].

В соответствии с условием 6 можно
принять, что для заданных формы и разме-
ров камеры, а также для конкретного типа
топлива период акустических колебаний акτ
является величиной известной. Учитывая
влияние акустических колебаний на интен-
сивность процесса смешения, на скорость го-
рения, можно принять параметр акτ  также оп-
ределяющим параметром, входящим в усло-
вия обратной связи.

Предположим, что уровень скорости на
границе ВЧ неустойчивости определяется
временной задержкой, которая зависит от
следующих характерных времен:

а) от времени пребывания смеси на дли-
не факела форсунки

кф

фак
п WW

L
+

⋅
=

2
τ ; (7)

б) от времени распространения от фрон-
та пламени до корневой части струи акусти-
ческих возмущений, возникающих во фрон-
те пламени при сгорании крупных турбулен-

тных вихрей 
к

фак
ак С

L
=′τ , где Ск - скорость рас-

пространения звука в КС. От этих возмуще-
ний в соответствии с механизмом, разрабо-
танным Фурлетовым В. И., происходит об-
разование вихрей и зарождение ВЧ неустой-
чивости горения, а усиление вихреобразова-
ния и рост амплитуды колебаний вызывают-
ся возникшими в камере акустическими ко-
лебаниями первой или второй моды;
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в) от времени турбулентного сгорания
смеси в зоне горения форсунки, которое по
аналогии со временем турбулентного горения

гомогенного факела 
W

L
W
L факфак

д ⋅
=

′
=

ε
τ  опреде-

ляется  в виде:

pg

фак
д WF

L
⋅

=
0

τ . (8)

Используя эти характерные времена,
рассмотрим влияние длины струи или факе-
ла, образованного на этой струе, на измене-
ние уровня границы ВЧ неустойчивости.
Принимая время запаздывания в виде

акпд τττ ′+= , условие возбуждения ВЧ коле-
баний можно записать следующим образом:

к

фак

кф

фак
з С

L
WW

L
+

+
⋅

=
2

τ . (9)

Из этого выражения представим значе-

ние скорости ок
фW~  на границе ВЧ неустойчи-

вости горения в виде следующей зависимос-
ти:

факкак

ккак
кфаккфакф LС

WССLWLW
−⋅′
⋅⋅′

+⋅⋅+⋅=
τ
τ2 .(10)

Зависимость (10) отражает влияние уве-
личения дальнобойности струй форсунок

стрL  на повышение границы устойчивости
горения  (рис. 6). Но, отражая общую тенден-
цию улучшения устойчивости горения, эта
зависимость не позволяет решить исследуе-
мую задачу оптимизации характеристик эф-
фективности и устойчивости горения, так как
не учитывает рассмотренного выше влияния
большого числа конструктивных и режимных
параметров смешения и внешних факторов.

Приведенные в работе [4] результаты
обобщения влияния интенсификации процес-
са турбулентного смешения на эффектив-
ность и устойчивость горения в КС ЖРД сви-
детельствуют о необходимости при оптими-
зации исследуемых характеристик горения
проводить полный учет влияющих парамет-
ров, входящих в аналог диффузионного кри-
терия Фурье. Проведенная обработка экспе-
риментальных данных по изменению даль-
нобойности струй стрL  и соответствующих
значений скорости на границе ВЧ неустой-
чивости горения с использованием зависимо-

сти (8) показала, что уменьшение стрL  на
40 % приводит к увеличению коэффициента
генерации в 2 раза (рис. 7).

При переходе от форсунок РСЦ к фор-

сункам РСС значение параметра фh  увели-
чилось от 0,25 до 0,5, за счет этого устойчи-
вость горения повысилась настолько, что гра-
ница ВЧ неустойчивости не была достигну-

Рис. 6. Увеличение начальной неравномерности подачи топлива в ФК при упрощении конструкций
фронтового устройства ФУ (б.) Lк/H = 16. Оптимальное значение параметра (Lк/H )опт  = 32 получено

путем установки на периферии между уголками ФУ (б.) чашечных стабилизаторов пламени

 

H 

Стойки с центробежными 
форсунками (144 шт.) 

Стойки со струйными 
форсунками и отбойными 
пластинами (72 шт.) 
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та. Переход к ПН форсункам резко снизил
границу ВЧ неустойчивости горения по срав-
нению с РСЦ форсунками. Несмотря на силь-
ное влияние начальной неравномерности
подачи топлива на ВЧ неустойчивость горе-
ния, оптимальным направлением оптимиза-
ции оказалось увеличение дальнобойности
струй форсунок газообразного окислителя
при значении 16...12=HLк .

6. Критериальное уравнение
приближенного подобия, отражающее

влияние интенсификации кинетического
и турбулентного горения на исследуемые

характеристики горения в КС
На базе анализа большого числа натур-

ных и модельных огневых испытаний пол-
норазмерных КС с различными типами сме-
сительных элементов двигателей ЖРД замк-
нутой схемы установлены основные законо-
мерности влияния интенсификации кинети-
ческого и диффузионного горения на генера-
цию акустической энергии. Эти закономер-
ности подтвердились при устранении ВЧ не-
устойчивости горения в форсажных камерах
(ФК) и в двухзонных КС ГТУ.

В ходе доводки КС различного назна-
чения приходилось путем эксперименталь-
ной доводки проводить оптимизацию боль-
шой совокупности характеристик  горения в
КС.

В соответствии с [4, 12÷16] в ходе до-
водки двухзонных КС ГТУ влияние интен-
сификации турбулентного смешения на ис-
следуемые характеристики горения в КС

( )( )
..

,,,,,
уфqxz CONOx ζγη Θ  определялось в

зависимости от критериев подобия

( ) 0...,,,,,3 =iuпкпдпн ФHF χτττ . (11)

При этом NОx, СО - уровни эмиссии

оксидов азота, окислов углерода, qγ  – коэф-
фициент генерации акустической энергии в
КС (например, в виде критерия Релея [2]);
Θ  - параметр неравномерности температур-

ного поля на выходе из КС; .. уфζ
 - коэффици-

ент потерь полного давления фронтового ус-
тройства. Здесь отношение кппк τττ =  при-

нято в виде числа Струхаля Sh, связанного
со значением скорости истечения смеси из га-
зовых каналов форсунок в КС на границе ВЧ
колебаний и с акустическими характеристи-
ками исследуемой моды колебаний [2]

( кк
ф

ф dС
dSh

W
⋅⋅=

⋅
α ), χ  - степень гомогени-

зации смеси, Нu - теплотворная способность
топлива, Фi  - факторы, учитывающие гранич-
ные условия, касающиеся диссипации волно-
вой энергии [3], проскока пламени внутрь
сопла горелки и т. д.

Оптимизация характеристик Θ , .. уфζ
КС ГТД и ГТУ проводилась с учетом подпо-
ра потока в диффузоре, изменения числа го-
релок [17]; оптимизация эмиссии NOх и СО
связана с подготовкой “бедной“ гомогенной
смеси основного контура двухзонных КС и с
формированием определенного профиля ско-
рости на срезе сопла горелки, определяюще-
го высокую скорость турбулентного горения
в закрученном потоке и  препятствующего
проскоку пламени внутрь горелки [13÷16].

7. Влияние на ВЧ неустойчивость
горения интенсификации
кинетического горения

Опыт доводки КС  ЖРД замкнутой схе-
мы и систематизация литературных данных
позволили определить следующие особенно-
сти влияния интенсификации химической
активности компонентов топлива на ВЧ не-
устойчивость горения:

-  минимальное значение скорости Wф в
КС на гомогенной смеси проявляется при
стехиометрическом соотношении компонен-
тов топлива; в КС с раздельной подачей ком-
понентов топлива характер этой зависимос-
ти изменяется из-за влияния диффузионных
факторов;

- при переходе на топливо с меньшей хи-
мической активностью значительно повыша-
ется значение Wф (от 160 до 280 м/сек) и по-
нижается уровень частоты первой моды по-
перечных ВЧ колебаний (от 1 400 Гц до
1 100 Гц). Учет удельной теплоты химичес-
кой реакции в виде следующей зависимос-
ти: ( )00ТСТCq Р

ПСПС
P −= , где 0 - начальные ус-

ловия на входе в КС, ПС - продукты сгора-
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ния, позволяет прогнозировать значение ско-
рости на границе ВЧ колебаний по данным
модельных огневых испытаний полноразмер-
ных КС;

- в ходе испытаний КС двигателя НК-33
на натурных компонентах при пониженных
давлениях в КС (до 2...5 атм), моделирова-
нии начального подогрева газообразного ком-
понента и процесса турбулентного смешения
получено практически совпадение значения
скорости на границе устойчивости горения с
данными натурных испытаний. Это позволя-
ет отрабатывать запасы устойчивости горе-
ния в КС ЖРД замкнутой схемы на понижен-
ных режимах по давлению в КС;

 - подтверждено для КС ЖРД определяю-
щее влияние на повышение Wф увеличения
общей протяженности зоны горения ЗГL , ра-
нее установленное в работах Дорошен-
ко В. Е., Фурлетова В. И. (ЦИАМ) для КС,
работающих на гомогенной смеси, и обоб-
щенное в зависимости от объемной скорос-

ти тепловыделения 
ЗГ

u

L
Hq ⋅

,  где ксм FGq =  -

относительная расходонапряженность, кF  -
площадь поперечного сечения КС, Hu - теп-
лотворная способность смеси, зависящая от
вида и состава смеси [ 4 ].

8. Оптимизация характеристик
эффективности и устойчивости горения

в форсажных камерах двигателей
НК-25 и НК-321

Приведенная выше методология, пре-
дусматривающая установление связи иссле-
дуемых характеристик эффективности и ус-
тойчивости горения с газодинамическими
характеристиками, определяющими структу-
ру потока на выходе из фронтового устрой-
ства, использовалась при доводке форсажных
камер (ФК) и основных КС ГТД, ГТУ.

Для возможности оптимизации этих
характеристик горения в форсажных камерах
(ФК) двигателей НК-25 и НК-321 детально
исследовалась газодинамическая структура
потока за смесительными и фронтовыми ус-
тройствами на специально созданной полно-
размерной секторной модели [11]. Проведен-

ная газодинамическая доводка ФК позволи-
ла исследовать влияние большого числа кон-
структивных параметров на гидравлические
потери, провести доводку более совершенной
конструкции лепесткового смесителя, опре-
делить основные закономерности влияния
газодинамических характеристик на эффек-
тивность и устойчивость горения, а также на
целый ряд других характеристик, включая и
коксование топлива в коллекторах ФК.

В результате проведенных исследова-
ний получены следующие результаты:

1) Вместо струйного смесителя внедрен
лепестковый смеситель в диффузоре ФК оп-
тимальной конструкции [11], что позволило
снизить гидравлические потери на 1,5 %, что
соответствует снижению удельного расхода
топлива на бесфорсажных режимах работы
(3...4 г/кг топлива).

2) Показано, что для улучшения устойчи-
вости горения за счёт уменьшения начальной
неравномерности скорости потока, набегаю-
щего на ФУ, относительное расстояние ФУ
от среза смесителя (Lсм/Нсм) должно быть
больше в 2,5 раза характерной ширины сме-
сителя, угловое расположение лепестков сме-
сителя выбирается таким образом, чтобы го-
рячий газ поступал на периферийные стаби-
лизаторы пламени (а. с. СССР № 134573 от
8.09.79, а. с. СССР № 183796 от 2.02.83, а. с.
СССР № 203819 от 29.05.84 ).

3) Для обеспечения устойчивости горения
за счет растягивания выгорания смеси стаби-
лизаторы пламени выполняются плавно об-
текаемой формы, соединенные  специальны-
ми пламяперебрасывающими устройствами.
Для исключения местного переобогащения
смеси топливом разрежение за стабилизато-
рами пламени выравнивается за счет подбо-
ра оптимального расстояния между ними
(а. с. № 291265 СССР от 1.04.89).

4) Для повышения эффективности горе-
ния увеличивается число стабилизаторов пла-
мени так, чтобы параметр начальной нерав-
номерности подачи жидкого топлива Lк/Н≥32,
а также устанавливаются за радиальными
стабилизаторами пламени охлаждаемые эк-
раны, создающие зоны обратных токов без
значительного повышения гидравлического
сопротивления и ухудшения устойчивости
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горения. Эффективность данного подхода к
оптимизации подтверждена в ходе доводки
ФК на двигателе и не противоречит тради-
ционным, связывающим, например, условия
возбуждения с расположением стабилизато-
ров пламени в сечении с максимумом амп-
литуды колебательного давления.

5) Устранение коксования топлива в кол-
лекторах ФК достигается за счет выравнива-
ния крупномасштабной неравномерности
поля температур путем увеличения расстоя-
ния от среза смесителя до ФУ Lсм/Нсм больше
2,5. Для модификации ФК с меньшим значе-
нием этого расстояния устранение коксова-
ния топлива достигнуто путем теплоизоля-
ции топливных коллекторов. Разработаны
конструктивные мероприятия по повышению
ресурса работы ФК путем ослабления коксо-
выделения на переходных режимах работы
двигателя и регламентной очистки распыли-
тельных отверстий в условиях эксплуатации.

9. Оптимизация характеристик
эффективности, устойчивости горения и
эмиссии вредных веществ в двухзонных

камерах сгорания двигателей
НК-36 СТ, НК-37 и НК-38 ТС
В ходе доводки основных КС ГТУ дви-

гателей НК-36 ТС, НК-37, НК-38 СТ (рис. 6)
возникла более сложная проблема оптимиза-
ции не только характеристик эффективнос-
ти, устойчивости горения, но и характерис-
тик эмиссии вредных веществ, проскока пла-
мени внутрь сопла горелок основного конту-
ра двухзонных КС, устойчивости горения
«бедной» смеси, гидравлических потерь и

равномерности температурного поля на вы-
ходе из КС и др.

В основу оптимизации указанных ха-
рактеристик горения положены следующие
результаты исследований:

1) Полуэмпирические зависимости по
выбору темпа расширения потока в диффу-
зорах КС ГТД, ГТУ [17] и созданная методи-
ка и программа расчета гидравлических по-
терь на ЭВМ, позволяющие обеспечить бе-
зотрывное течение и стабилизацию потока в КС.

2) Систематизация  параметра начальной
неравномерности подачи топлива Lк/Н, вхо-
дящего в выражение gF0  для традиционных
однозонных и двухзонных КС ГТД, ГТУ
[12÷16], на базе которой проведено увеличе-
ние числа горелок основного контура в двух-
зонных КС с выносными жаровыми трубами
двигателей НК-37 и НК-38 СТ [13], приводя-
щее к повышению эффективности горения,
снижению эмиссии СО и выравниванию ра-
диальной эпюры температурного поля на
выходе из КС.

3) Создана модель оптимизации характе-
ристик ( ) qx CONOx γη ,,, , а также проскока
пламени внутрь сопла горелок основного кон-
тура путем формирования определенной
структуры потока на выходе из горелок ос-
новного контура. При этом обеспечивалась
высокая степень гомогенизации смеси χ
[12,...16] для снижения NОx. При Lк/Н≥12...14
и высокой степени  крутки потока обеспечи-
валась высокая эффективность горения и
низкие уровни СО. Но при этом обеспечивал-
ся в приосевой части сопла горелки с конфу-

 

02 

Рис. 7. Изменение коэффициента генерации
волновой энергии в зависимости
от дальнобойности струй
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2

=
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зорностью потока 1,1...1,2 запас по осевой со-
ставляющей скорости потока 0,2 Wмакс, пре-
пятствующий проскоку пламени внутрь со-
пла горелки [12].

На базе созданной модели путем фор-
мирования оптимальной структуры потока на
выходе из горелок основного контура на КС
с ВЖТ двигателя НК-37 были получены по-
казатели эмиссии NOx = 70 мг/нм3 ,
СО =30 мг/нм3 , а на кольцевой КС двигателя
НК-36 СТ было устранено вибрационное го-
рение путем уменьшения протяжённости
зоны обратных токов в струях основного кон-
тура  зотL  = Lзот/dс от 2,5 до 1, приводящее к
растягиванию зоны горения по длине КС.

Таким образом, на базе проведенных
исследований и обобщений опыта доводки
КС различного назначения двигателей семей-
ства НК разработаны полуэмпирические ме-
тоды оптимизации высокой эффективности,
устойчивости горения и эмиссии вредных
веществ, основанные на организации процес-
са турбулентного горения в КС.
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SUMMARIZING THE EXPERIENCE OF TURBULENT COMBUSTION
IN AIRCRAFT ENGINE AND INDUSTRIAL GAS TURBINE

COMBUSTION CHAMBERS

 2002 V. P. Savchenko

N. D. Kuznetsov Scientific and Technical Complex, Samara

The paper presents the results of investigating the influence of turbulent mixing process intensification upon the
efficiency, combustion stability and harmful emissions in combustion chambers (CC) of NK-family aircraft engines and
industrial gas turbines. In the course of CC development relationship between “soft” and “hard” excitation of high-
frequency (HF) vibrations in thrust chambers of closed-circuit liquid-propellant rocket engines (NK-39, NK-33) and
non-uniformity of gaslous component flow across the CC cross-section, as well as the range of injector jet action were
obtained. On the basis of investigating the sources of turbulence in CC two models of flow turbulization hare been
developed: “R” model for areas of injector head reverse flows; and “C” model for injector jets caused by dynamic
interaction of fuel components, due to initial flow turbulization in the CC gas passage, as the flow enters the injector gas
channels etc. application of “R” and “C” models for Hersch criterion improvement made it possible to create models of
acoustic energy generation in CC and to prove experimentally the developed principles of optimizing the above-mentioned
combustion characteristics for NK-25, NK-321 engine afterburners and for two-zone CC of NK-36ST, NK-37,
NK-38ST engines.
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