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Представлены постановка и результаты численного исследования задачи горения газообразного топлива в камере сгорания 

газотурбинного двигателя наземного применения. Принято, что газовоздушная смесь является однофазным многокомпонентным 

реагирующим потоком. Для описания турбулентного течения в камере сгорания применѐн подход осреднения по Рейнольдсу 
уравнений Навье–Стокса. Для замыкания системы этих уравнений использовалась SST-модель турбулентности. Для нахождения 

скорости образования компонентов смеси применена комбинированная EDM/FRC модель горения. На основе сопоставления данных 

предварительных расчѐтов в рамках этой постановки и экспериментов было выдвинуто предположение, что получаемое различие 
в данных обусловливается технологическими отклонениями и нанесением теплозащитного покрытия на стенки жаровой трубы. 

С целью его проверки по найденному из аэродинамических испытаний коэффициенту расхода воздуха изменялась геометрия 

расчѐтной области. Далее проводилось уточнение параметров математической модели (настройка модели) как на исходной, так 
и на новой геометрии. Предложена методика настройки математической модели рассматриваемой задачи по трѐм параметрам: 

турбулентным числам Прандтля и Шмидта и коэффициенту, ограничивающему скорость горения. Верификация модели осуществлена 

путѐм численных экспериментов на трѐх конструктивных вариантах жаровой трубы. Расчѐты с уточнѐнными данными показали, что 
изменение геометрии позволяет более корректно представить горение в турбулентном потоке: так, по средней неравномерности 

температурного поля результаты практически совпадают с экспериментальными данными. За счѐт корректировки геометрии 
расчѐтной области также удалось установить расположение и величину максимальной неравномерности температуры. Созданная 

уточнѐнная математическая модель для описания горения газообразного топлива в камере сгорания газотурбинного двигателя 

пригодна для дальнейшей оптимизации конструкции камеры сгорания. 

Ключевые слова: горение газообразного топлива, газотурбинный двигатель, RANS, SST модель турбулентности, 

комбинированная EDM/FRC модель, вычислительные эксперименты, уточнение геометрии расчетной) 
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The problem of gaseous fuel combustion in a land-used gas turbine engine combustion chamber was formulated, and the results 

of the numerical solution were described. The paper assumes that the gas-air mixture is a single-phase, multicomponent and reactive flow. 

The Reynolds averaging approach  to the Navier–Stokes equations was used to describe the turbulent flow in the combustion chamber. 

The SST model of turbulence was used to close the averaged system .A combined EDM/FRC combustion model was used to determine the rate 

of formation of mixture components. A technique was proposed for setting up the mathematical model taking into account three parameters: 
the turbulent Prandtl and Schmidt numbers and the coefficient limiting the burning rate. Based on a comparison of the results of preliminary 

calculations and experiments, it was suggested that the difference in these data is due to technological deviations and the application of a heat-

protective coating to the walls of the flame tube. The geometry of the computational domain was changed based on the airflow coefficient 
obtained in the aerodynamic tests. The setting up of the mathematical model was carried out both on the initial and on the refined geometry. 

The verification of the mathematical model was carried out using the results of experiments on three structural variants of the flame tube. 

The results of calculations carried out with the use of refined data showed that a change in geometry made it possible to more correctly describe 
combustion in a turbulent flow: the theoretical results on the average non-uniformity obtained on the refined geometry of the studied region 

practically coincide with the experimental data. Due to updating the geometry of the computational domain, it was possible to establish 

the location and magnitude of the maximum non-uniformity. Using the results obtained in this work, a mathematical model was developed 
to describe the combustion of gaseous fuel in the combustion chamber of a gas turbine engine. The proposed model can be used to further 

optimize the design of the combustion chamber. 

Key words: gas fuel combustion, gas-turbine engine, RANS, SST turbulence model, combined EDM/FRC model, computational 
experiments, computational domain geometry refinemen 

 

 

1. Введение  

 

Снижение уровня неравномерности нагрева потока на выходе из камеры сгорания газотурбинного 

двигателя является необходимым условием увеличения ресурса турбины [1, 2]. Требуемый профиль поля 

температуры определяется из условий работы лопаток газовой турбины [3, 4], и для его достижения 

необходимо снижать как температурные пики в ядре потока на выходе из камеры сгорания, 

так и уменьшать неравномерность температуры на периферийной и втулочной частях лопатки [5]. 

На протяжении длительного времени процесс проектирования и «доводки» камеры сгорания 

осуществлялся главным образом опытным путѐм — с использованием стендовых испытаний. Активное 
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развитие методов численного моделирования и создание коммерческих пакетов программ инженерного 

анализа позволило подойти к решению этой проблемы другим путѐм: предварительно моделировать 

рабочий процесс в камере сгорания, изучать его особенности и формировать на основе расчѐтных данных 

подходы к оптимизации температурного поля в каждом конкретном случае [6].  

Поле температуры на выходе из камеры сгорания (входе в турбину) зависит от множества факторов, 

таких как размеры и форма жаровой трубы, перепад давления на еѐ стенках, размеры и форма отверстий, 

распределение температуры газа, поступающего в зону разбавления, режим работы двигателя [7]. 

Одной из важнейших характеристик распределения температурного поля является его 

неравномерность — разность температур на i -м радиусе (Рис. 1) и средней на выходе из камеры сгорания, 

отнесѐнная к разности средних температур в выходном и входном сечениях камеры сгорания [8]. Данная 

характеристика определяется по результатам испытаний с помощью устанавливаемой на выходе 

радиальной гребѐнки с термопарами (Рис. 1). Гребѐнка при движении в окружном направлении имеет 

несколько фиксированных положений. Таким 

образом, измерение температуры производится 

в определенном конечном наборе точек 

выходного сечения. 

Производство любого изделия, в том числе 

камер сгорания, неизбежно сопровождается 

технологическими отклонениями, которые 

зачастую невозможно измерить 

с  использованием имеющихся 

инструментальных средств. Это влияет 

на точность моделирования, поэтому 

для повышения достоверности методики 

расчѐта поля температуры нужна не только 

адекватная математическая модель физико-

механических процессов, протекающих 

в камере сгорания, но и обеспечение как можно более точного соответствия геометрии расчѐтной области 

объекту исследования.  

Контроль пригодности изготовленной детали обычно осуществляется по результатам предварительных 

аэродинамических испытаний частей камеры сгорания, которые позволяют определить отклонение 

зависимости расхода воздуха от перепада давления для рассматриваемого элемента от номинального. 

Исследование возможностей повышения точности прогнозирования поля температуры на выходе 

из камеры сгорания за счѐт уточнения геометрических характеристик расчѐтной области на основе 

специальных аэродинамических испытаний и является целью данной работы. 

 

2. Концептуальная постановка 

 

При моделировании горения газообразного топлива (метана) в турбулентном потоке воздуха в камере 

сгорания приняты следующие гипотезы: 

– объектом моделирования является однофазный многокомпонентный реагирующий поток 

топливовоздушной смеси;  

– газ в потоке является сжимаемым вязким совершенным [9–11];  

– скорость химических реакций определяется процессами смешения и кинетикой химических реакций; 

– не учитывается теплообмен с твѐрдыми стенками, так как на основе анализа данных предварительных 

расчѐтов сделан вывод, что учѐт изменения теплового состояния стенок жаровой трубы несущественно 

влияет на результаты решения газодинамической задачи, в то же время значительно увеличивает 

временные и вычислительные затраты. 

Задачами исследования являются: 

– построение математической модели горения топливовоздушной смеси и задание еѐ параметров 

при исходной геометрии расчѐтной области; 

– уточнение геометрических параметров расчѐтной области на основании предварительных 

аэродинамических испытаний; 

– идентификация параметров модели горения, отвечающих уточнѐнной геометрической модели расчѐтной 

области; 

– анализ полученных результатов. 

 

3. Математическая постановка задачи 

 

Для описания однофазного многокомпонентного потока применялась система балансовых уравнений 

Навье–Стокса, включающая [9,12–15]: 

 

 
Рис.1. Схема к экспериментальному измерению поля 

температуры в камере сгорания 
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– уравнение неразрывности 

 

  div 0
t


  


W ;  

 

– уравнение сохранения импульса 

 

    div 0p
t
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– уравнение сохранения энергии  
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– уравнение сохранения массы химического компонента i  

 

    divi i i ic c L
t


    


W U       ( 1, 1i n  ).  

 

Тензор напряжений Коши П  раскладывался на шаровую и девиаторную части. Для шаровой части 

использовалось уравнение состояния совершенного многокомпонентного газа: 
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Девиаторная часть тензора напряжений Коши П  в уравнениях сохранения импульса и энергии 

подчинялась обобщѐнному закону Ньютона [16, 17] и определялась следующим соотношением:  

 

    * T 2 3         П W W I W .  

 

В уравнениях приняты следующие обозначения: 
1

n

i

i

    — плотность смеси; p  — давление; W  — 

вектор скорости потока; I  — единичный тензор; E  — полная энергия потока; Q  — вектор потока тепла; 

R  — универсальная газовая постоянная; T  — температура; m  — молярная масса газовой смеси; n  — 

количество компонентов смеси; i  — индекс компонента смеси, для каждого из которых 
i  — плотность; 

i ic     — относительная массовая концентрация, 
im  — молярная масса, 

iL  — массовая скорость 

образования в химических реакциях (соотношение для еѐ определения приведено ниже при описании 

модели горения), 
iH  — энергия, полученная в результате образования в химических реакциях, 

iU  — 

диффузионная скорость. Символ «Т» означает операцию транспонирования. 

Турбулентное течение моделировалось с применением осреднѐнных по Рейнольдсу уравнений Навье–

Стокса и использованием модели турбулентности SST [18, 19]. Эта модель включает преимущества 

k   и k   моделей и хорошо зарекомендовала себя при решении промышленных задач.  

При осреднении системы уравнений Навье–Стокса мгновенные значения функций ( , )x t  

раскладывались на пульсационную составляющую ( , )x t  и среднюю ( , )x t . После проведения ряда 

алгебраических преобразований по правилам, представленным в [20, 21], из системы исключались 

пульсационные слагаемые и оставались только средние значения. Задача расчѐта пульсаций (например, 

пульсаций температуры) в настоящей работе не ставилась; идентификация системы проводилась 

по средним значениям, замеренным экспериментально. Осреднѐнная и замкнутая система балансовых 

уравнений Навье–Стокса приняла следующий вид: 
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Здесь: ( )  — осреднение по Фавру [20]; ( )  — осреднение по Рейнольдсу [21];   — вязкость; 
T  — 

турбулентная вязкость; PrT  и ScT
 — турбулентные числа Прандтля и Шмидта; Pr  и Sc — числа Прандтля 

и Шмидта; pC  — удельная теплоемкость при постоянном давлении; h  — энтальпия газовой смеси; H  — 

полная энтальпия; k  — турбулентная кинетическая энергия; 
k  — аналог числа Прандтля 

для турбулентной кинетической энергии; 
  — аналог числа Прандтля для скорости диссипации 

турбулентной кинетической энергии; 
kP  — генерация турбулентной кинетической энергии;   — скорость 

диссипации турбулентной кинетической энергии; 1F  — функция-переключатель; kD   — перекрѐстная 

диффузия; 2F  — эмпирическая функция; * ,  , 1a , y ,  , C  — модельные константы.  

Скорость элементарной реакции в турбулентном потоке определяется процессами смешения 

и кинетикой химических реакций [22]. Процесс образования гомогенной смеси реагентов рассматривается 

как турбулентное смешение. Процессы химической кинетики обуславливают скорость реакции, 

при которой происходит образование продуктов реакции. 

Для описания процесса горения была выбрана смешанная EDM/FRC [23] модель, так как 

комбинирование позволяет рассчитать скорость реакции с учѐтом обоих процессов: образования 

гомогенной смеси и химической кинетики. 

Горение метана в воздухе включает сотни элементарных реакций, в которых принимают участие 

десятки химических компонентов [24, 25]. Поскольку вычислительные затраты растут пропорционально 
2

СN , где 
CN  — число компонентов реакций, с целью снижения ресурсоѐмкости при решении практических 

задач детальное представление кинетики процесса горения (детальный кинетический механизм) обычно 

заменяют упрощѐнным (редуцированным, скелетным, глобальным) [26]. Коэффициенты, отвечающие 

за скорость реакции в детальном и упрощѐнном вариантах, обычно отличаются. 

Образование i -го компонента может быть изображено в терминах F  элементарных реакций, 

в которых участвуют CN  компонентов. В общем виде стехиометрическое соотношение для совокупности 

рассматриваемых элементарных реакций имеет вид: 

 

 
1 1

C CN N

fi i fi i

i i

v X v Y
 

 
  

 
         ( 1,f F ),  

 

где fiv  — стехиометрический коэффициент для компонента i  в f -й химической реакции. Эта запись 

обозначает, что 1fv  молекул реагента 1X , 2fv  молекул реагента 2X , …, fNcv  молекул реагента NcX , 

вступив в реакцию, образуют 1fv  молекул вещества 1Y , 2fv  молекул вещества 2Y , …, fNcv  молекул 

вещества NcY . Стехиометрический коэффициент помечается штрихом для реагента — fiv , и двумя 

штрихами для продуктов реакции — fiv . Если химический компонент не является реагентом или 

продуктом реакции, соответствующий коэффициент равен нулю [27]. 
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В работе принят механизм горения метана, состоящий из 5 реакций и 6 компонентов [26, 28]:  
 

 

 

 

 

4 2 2

2 2

2 2 2

2 2 2

CH + 1 2 O CO+2H ,

CO+ 1 2 O CO ,

H 1 2 O H O,

CO +H CO+H O.





 



  

 

Массовая скорость 
iL  образования компонента i  записывается как сумма массовых скоростей 

образования компонента во всех элементарных реакциях, в которые он входит:  
 

  
1

,
F

i i fi fi f

f

L m v v R


    

 

где fR  — это скорость элементарной реакции f , зависящая от давления и температуры. Для еѐ 

вычисления в работе принята комбинированная EDM/FRC модель [23, 28]: 

 

 min( , )EDM FRC

f f fR R R . 

 

Рассмотрим подробнее модель EDM [23]. Она разработана для описания турбулентного горения 

предварительно неперемешанных потоков. Согласно этой модели: 

– для инициализации процесса горения достаточно, чтобы горючее и окислитель находились в одном 

объѐме;  

– скорость реакции непосредственно связана со временем, требуемым для смешивания реагентов 

на молекулярном уровне;  

– в турбулентном течении время смешивания контролируется вихревыми свойствами, поэтому скорость 

реакции обратно пропорциональна времени смешивания, зависящему от турбулентной кинетической 

энергии k  и диссипации   (скорость ~ k ); 

– не учитываются кинетические особенности элементарной реакции; скорость элементарной реакции 

находится из соотношения, основанного на анализе размерностей [23]:  
 

  1 minEDM

f i fi
i

R A s v
k


 . 

 

С целью обеспечения лучшего соответствия модели эксперименту (большей гибкости в еѐ настройке) 

иногда, наряду с 1EDM

fR , рассматривают отличающуюся от неѐ скорость 2EDM

fR  и выбирают наименьшую: 

1 2min( , )EDM EDMEDM

f f fR R R . При этом максимальная скорость ограничена концентрацией реагентов [23]: 

 

  1 minEDM

f i fi
i

R A s v
k


 , 

 

где is  — молярная концентрация компонента i  ( i  относятся только к компонентам реагентов), A  — 

константа, определяемая при идентификации модели. Максимальная скорость зависит от количества 

продуктов, полученных при реакции [23]: 
 

 2 ,EDM

f p p fp p

p p

R AB s m v m
k

 
  

 
 

  

где p  пробегает все значения индексов компонентов продуктов в f -й элементарной реакции, B  — 

константа.  

Таким образом, в EDM модели скорость образования i -го компонента определяется следующим 

соотношением: 
 

    
1

min min ,
F
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j
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Перейдѐм к рассмотрению модели FRC. Она предполагает: 

– обратимость f -й элементарной реакции, поэтому скорость реакции 
FRC

fR  вычисляется на основе закона 

действующих масс: 

 

  , ... , ...

C Cfi fi
N Nr rFRC

f f i f ii A B i A B
R F s B s

 

 
   , 

 

где fF  и fB  являются коэффициентами скорости прямой и обратной реакций соответственно, fir  — 

порядок степени концентрации компонента i  в уравнении f -й элементарной реакции (находится 

экспериментально). Порядок степени концентрации компонента обычно совпадает со стехиометрическим 

коэффициентом для элементарных реакций в составе детального кинетического механизма и может 

отличаться от него при использовании упрощѐнных описаний механизмов горения;  

– коэффициенты скорости прямой и обратной реакций рассчитываются с помощью зависимости 

аррениусовского типа:  
 

 exp ,f f

f f

E
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RT

  
  
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 expf f

f f
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где fA , f  — числовые коэффициенты, fE  — энергия активации реакции, T  — абсолютная температура.  

Таким образом, в FRC модели скорость образования i -го компонента определяется следующим 

соотношением: 
 

       , ... , ...
1
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F
N Nr r

i i fi fi f fi A B i A B
f
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В рамках комбинированной EDM/FRC модели скорость реакции fR  выбирается наименьшей 

из скоростей, полученных с использованием EDM и FRC моделей, так как для осуществления реакции 

необходимо время, достаточное как для перемешивания компонентов, так и для их химического 

взаимодействия. Управляющими параметрами для еѐ настройки служат: PrT  — турбулентное число 

Прандтля, ScT  — турбулентное число Шмидта, А  — коэффициент, ограничивающий скорость 

перемешивания компонентов в ячейке.  

 

4. Нахождение параметров математической модели 

 

Идентификация параметров математической модели горения проводится по результатам испытаний 

трѐх конструктивных вариантов жаровой трубы, отличающихся друг от друга формой и размерами 

основных отверстий. Задача сводится к отысканию таких значений параметров, при которых функция mF  
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достигает своего минимума, где j — номер конструктивного варианта,   
7

2
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exp

cp i  — средняя  неравномерность температурного  поля  

на i -м радиусе трубы, полученная экспериментально, это разность осреднѐнной температуры на i -м 

радиусе и средней температуры на выходе из камеры сгорания, отнесѐнная к разности температур 

в сечениях выхода и входа в камеру сгорания [1]; exp

max i  — максимальная неравномерность температурного 

поля на i -м радиусе, полученная экспериментально.  

Расчѐтные неравномерности вычисляются по следующим формулам [29]: 
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где cp iT  и 
maxT  — среднее  и максимальное значения температуры газа на выходе из камеры сгорания  

на i -м радиусе, 
KT  — температура на входе в камеру сгорания, cpT  — средняя температура на выходе 

из камеры сгорания. Минимум функции 
mF  находится методом Нелдера–Мида, стартующим с разных 

точек для повышения вероятности нахождения глобального экстремума.  

 

5. Уточнение геометрических характеристик расчётной области 

 

Как отмечено выше, реальная геометрия изделия может отличаться от соответствующего чертежа. 

Это происходит по ряду причин, таких как конструктивные отклонения, износ инструмента, точность 

позиционирования, человеческий фактор, а также вследствие нанесения различного рода покрытий. 

Инструментально замерить реальную геометрию для соотнесения с заданной в чертежах не всегда 

представляется возможным из-за большого количества отверстий и их сложной формы. Для контроля 

соответствия нормативным допускам прибегают к предварительным аэродинамическим испытаниям, 

называемым холодными продувками. Их суть состоит в исследовании интересующей части 

аэродинамической трубы путѐм определения расходных характеристик рассматриваемого объекта. Обычно 

при таких испытаниях фиксируется коэффициент расхода воздуха. 

Коэффициентом расхода воздуха называют приведѐнное к нормальным атмосферным условиям 

на входе ( 0,1013p  МПа (760 мм рт. ст.), 273,15T  K (0°С)) значение реального расхода воздуха 

при сверхкритическом перепаде. При таких условиях коэффициент расхода не зависит от внешнего 

давления, а его значение становится константой [30]. 

В работе каждый конструктивный вариант (всего рассмотрено 3) геометрической модели жаровой 

трубы верифицировался с учѐтом данных эксперимента, состоящего из трѐх стадий. Испытания по 

третьему конструктивному варианту не производились. Идентификация параметров математической 

модели для третьего варианта осуществлена с использованием уточнѐнной геометрии второго 

конструктивного варианта, так как третий конструктивный вариант получался из второго путѐм изменения 

местоположения рассекателей (Рис. 2). Первый конструктивный вариант отличался от второго и третьего 

количеством рассекателей. 

На первой стадии коэффициент расхода воздуха замерялся по группе отверстий I (Рис. 2а), заглушка 1 

позволяла перекрыть воздушный поток из групп отверстий II и III.  

Для того чтобы найти коэффициент расхода по второй группе отверстий, на второй стадии заглушкой 2 

перекрывался воздушный поток из группы отверстий III (Рис. 2б). При этом определялся суммарный 

коэффициент расхода через группы отверстий I и II. 

На третьей стадии открытыми являлись все три группы отверстий (Рис. 2в). Заглушка 3 заменяла собой 

топливную форсунку, воздух проходил в жаровую трубу через отверстия в завихрителе. 

Первым этапом уточнения геометрии является расчѐт коэффициента расхода воздуха для еѐ варианта, 

соответствующего первой стадии эксперимента.  Диаметры  отверстий  в исходной геометрии изменяются 

пропорционально отклонению расчѐтного коэффициента расхода воздуха; если отклонение коэффициента 

расхода не удовлетворяет заданной точности, то диаметры отверстий опять изменяются пропорционально 

отклонению, иначе осуществляется переход ко второму этапу.  

На втором этапе рассчитывается коэффициент расхода для геометрии, соответствующей второй стадии 

испытания, при этом диаметры группы отверстий I берутся уточнѐнными на первом этапе. Затем, 

аналогично первому этапу, изменяются диаметры отверстий группы II. 

 

 
 

Рис. 2. Схематическое представление стадий аэродинамической продувки жаровой трубы: первая (а), вторая (б), третья (в); 

I – основные отверстия и перфорация на выходной части жаровой трубы, II – отверстия охлаждения, III – отверстия 
фронтового устройства 

а 
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Рис. 2. Продолжение 
 

На третьем этапе определяется коэффициент расхода для геометрии, соответствующей третьей стадии 

испытания, диаметрам отверстий групп I и II присваиваются значения с первого и второго этапов 

соответственно. Размеры отверстий группы III находятся так же, как описано на первом этапе. Значения 

отклонений коэффициента расхода, полученные при уточнении геометрии, приведены в таблице 1.  

Таблица 1. Отклонения коэффициента расхода воздуха  

 Первый конструктивный вариант Второй конструктивный вариант 

 
Отклонение  

на начальной геометрии,  

% 

Отклонение  
на уточнѐнной геометрии,  

% 

Отклонение  
на начальной геометрии,  

% 

Отклонение  
на уточнѐнной геометрии,  

% 

1 этап 11,958 0,990 13,245 0,740 

2 этап 14,086 0,920 14,386 2,890 

3 этап 16,021 0,440 18,610 0,002 

 

 

 
 

Рис. 3. Схема камеры сгорания: продольное (а) и поперечное (б) сечения (расчѐтная область выделена серым цветом)  

а б 

б 

в 
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Схематическое изображение расчѐтной области показано на рисунке 3б. Расчѐтная область 

представляла собой сектор, содержащий одну жаровую трубу. На боковых поверхностях сектора 

принимались условия периодичности. На основании заранее проведѐнной проверки сеточной сходимости 

был сделан вывод о достаточности разрешающей способности расчѐтной сетки.  

 

6. Результаты 

 

В процессе работы выполнен ряд трѐхмерных газодинамических расчѐтов. Система осреднѐнных 

по Рейнольдсу уравнений Навье–Стокса решалась методом контрольных объѐмов. Для дискретизации 

конвективных членов по времени (маршевой координате стационарного расчѐта) использовалась схема 

1-го порядка точности. Для дискретизации конвективных членов и расчѐта переноса пульсационных 

составляющих по пространству применялась схема «High Resolution» [31]. Основная часть расчѐтной 

области состояла из тетраэдральных элементов. В пристеночном слое элементы представляли собой 

призмы с треугольником в основании. Количество узлов и, соответственно, ассоциированных с ними 

контрольных объѐмов в расчѐтной сетке составляло примерно 32 миллиона. 

Граничные условия соответствовали режимам работы камеры сгорания газотурбинной установки 

при испытаниях. На входе были известны: для воздуха — значения полной температуры, полного давления 

и угла набегающего потока; для топлива — значения полной температуры и массового расхода. 

Для газовоздушной смеси на выходе фиксировался суммарный массовый расход воздуха и топлива.  

Рассмотренным режимам течения соответствовали числа Рейнольдса 20000…30000. Точность 

определения управляющих параметров составила: 0,01 для турбулентных чисел Прандтля и Шмидта 

из диапазона значений от 0,1 до 1; 0,1 для коэффициента, ограничивающего скорость перемешивания 

компонентов смеси, из диапазона значений от 3 до 10. 

В результате решения поставленной задачи были найдены значения управляющих параметров 

математической модели горения (чисел PrT  и ScT  и коэффициента А ) как для исходной геометрии 

расчѐтной области, так и для уточнѐнной, которые в процессе счѐта переставали изменяться 

(неулучшаемые параметры). Функция отклонения неравномерности температурного поля mF  имела 

значения: 0,78 для вариантов с исходной геометрией и 0,51 для уточнѐнных (Рис. 4). Типовой расчѐт 

в задаче горения газовоздушной смеси для одного из конструктивных вариантов камеры сгорания 

при заданных значениях трѐх управляющих параметров длился 23 часа (с применением приѐмов 

распараллеливания). 

 

 
 

Рис. 4. Диаграмма функции отклонения температурного поля 
 

Из рисунка 5 видно, что значение функции отклонения для каждого конструктивного варианта при 

уточнѐнной геометрии меньше, чем при начальной геометрии. Рисунок 6 свидетельствует, что у третьего 

конструктивного варианта с уточнѐнной геометрией график модуля разности расчѐтной и 

экспериментально найденной функции отклонения неравномерности температурного поля полностью 

лежит под графиком, отвечающим исходной геометрии. Модуль разности для первого и второго 

конструктивных вариантов не превышает 0,12. На рисунке 7 представлены картины распределения 

неравномерности поля температуры по 7 радиусам на выходе из камеры сгорания для первого 

конструктивного варианта. Видно, что значения средней неравномерности для варианта с уточнѐнной 

геометрией практически полностью совпадают с полученными экспериментально.  
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Максимальное отклонение значения неравномерности поля зафиксировано на 1-м радиусе и составляет 

3,52%. Для варианта с изначальной геометрией максимальное отклонение равно 19,08% и также 

соотносится с 1-м радиусом. При помощи уточнѐнной геометрии удалось установить пик максимальной 

неравномерности: он находится на 2-м и 3-м радиусах.  

 

 
Рис. 5. Характер модуля разности расчѐтной и экспериментально найденной функции отклонения 

 
Рис. 6. Значения неравномерности температурного поля, рассчитанные по первому (кривые 1–5) и второму (6) конструктивным 
вариантам с использованием трѐх  неулучшаемых управляющих параметров 
 

 

 

Рис. 7. Поле температуры 

на выходе из камеры сгорания 

в   первом конструктивном 
варианте с уточнѐнной (а) 

и начальной (б) геометрией, 

рассчитанное по трѐм 
неулучшаемым управляющим 

параметрам 

а 

б 
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На рисунке 7 видно, что температурное поле, полученное из  расчѐта с использованием уточнѐнной 

геометрии, существенно отличается от поля на исходной геометрии. При вычислениях удалось уловить 

пик неравномерности там, где он зафиксирован в эксперименте — на 2-м и 3-м радиусах жаровой трубы.  

 

7. Выводы 
 

Основываясь на сравнении данных о горении газообразного топлива, полученных в эксперименте 

и установленных путѐм численного моделирования, можно сделать вывод о том, что предложенная 

авторами математическая модель пригодна для описания подобного рода течений. Уточнение 

геометрических параметров рассматриваемого изделия по результатам аэродинамических продувок 

позволяет более корректно рассчитывать поле температуры на выходе из камеры сгорания.  

В дальнейшем предполагается использование модели для доводки конструкции камеры сгорания 

(для снижения уровня неравномерности температурного поля на входе в газосборник, уменьшения 

выбросов вредных веществ и другого). 
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