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ИССЛЕДОВАНИЕ СТРУКТУРЫ ТЕЧЕНИЯ ВО ФРОНТОВОМ УСТРОЙСТВЕ 
КАМЕРЫ СГОРАНИЯ ГАЗОТУРБИННОГО ДВИГАТЕЛЯ МОЩНОСТЬЮ 25 МВТ 

 
Исследовано течение рабочего тела во фронтовом устройстве камеры сгорания ГТД с целью определения 
потерь полного давления. Представлены результаты гидродинамического анализа структуры потока.  
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Введение 

 
Проблема определения потерь давления во 

фронтовых устройствах камер сгорания ГТД являет-

ся актуальной. Как правило, из-за сложной формы 

таких устройств аналитически рассчитать гидравли-

ческие потери не представляется возможным. В по-

следнее время, в связи с развитием численных мето-

дов гидрогазодинамики, решение подобных задач 

стало одним из направлений совершенствования 

рабочего процесса камер сгорания [1 – 3].  

 
1. Формулирование проблемы 

 
Для исследований аэродинамической структуры 

потока выбран лопаточный завихритель фронтового 

устройства камеры сгорания газотурбинного двига-

теля мощностью 25 МВт производства ГП НПКГ 

«Зоря»-«Машпроект», г. Николаев. Геометрия за-

вихрителя показана на рис. 1. 

Сегодня исследователи располагают достаточно 

надежными методами расчета трехмерных течений, 

основанными на интегрировании уравнений с част-

ными производными и дополненными соответст-

вующими моделями турбулентного обмена [1, 2].  

 

 Математическая модель 
 

Для практического применения наиболее эффек-

тивными считаются способы, основанные на осред-

нении системы уравнений, описывающей законы 

сохранения массы, импульса и энергии. Уравнения 

неразрывности и количества движения  [3]: 
 

  
Рис. 1. Фронтовое устройство камеры сгорания  

газотурбинного двигателя  
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где t  – время; 

ji xx ,  – координаты;  

gpu ,,,,   –  плотность, скорость, коэффици-

ент динамической вязкости, давление и ускорение 

свободного падения. 

В уравнении (2) слагаемые в левой части пред-
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ставляют собой конвективные члены, первое выра-

жение правой части – диффузионные, второе и 

третье – градиент давления и гравитационные силы. 

Для турбулентного потока скорость в произ-

вольной точке рассматривается как сумма осред-

ненной (по времени) скорости и пульсационной ее 

составляющей: 

iii uuu  .                              (3) 

Подстановка выражения (3) в формулы (1) и (2) 

дает 
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Уравнение (4) аналогично уравнению (2), но за-

писано с учетом эффекта турбулентности через на-

пряжения Рейнольдса ji uu  , которые определяются 

при помощи осредненных по времени параметров 

потока и выбранной модели турбулентности. 

 
1.2. Модель турбулентности 

 
При проведении расчетов использовалась стан-

дартная k -модель турбулентности и RNG k -

модель [3, 5]. Они обладают относительно быстрой 

сходимостью и приемлемой точностью результатов.  

Модели турбулентности включают два основных 

уравнения, решение которых позволяет определить 

турбулентную скорость и масштаб длины. Эконо-

мия времени, разумная точность в широком диапа-

зоне скоростей потоков объясняют их популярность 

при моделировании процессов течения различных 

вязких жидкостей. Это полуэмпирические модели, 

которые основываются на феноменологическом 

подходе и ряде эмпирических зависимостей [5].  

В стандартной k -модели в соответствии с 

гипотезой Бусинеска напряжения Рейнольдса 
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Коэффициент турбулентной вязкости t  являет-

ся комбинацией двух величин: 


 

2kCt , 

где  k – энергия турбулентности; 

 – скорость диссипации турбулентной энергии. 

Транспортные уравнения для кинетической энер-

гии турбулентности k и скорости диссипации турбу-

лентной энергии  записываются в виде: 
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В этих уравнениях член kG  описывает генера-

цию турбулентной энергии и определяется уравне-

нием 

i

j
k x

u
uuG
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По гипотезе Бусинеска член kG  определяется 

через коэффициент t  и среднее значение напряже-

ний S : 

2SG tk  , 

где S определяется по формуле 

ijij SSS 2 . 

Компонент MY  моделирует влияние сжатия в 

турбулентном потоке. По гипотезе Саркара этот 

параметр рассчитывается так: 

2M2 tMY   , 

где tM  – турбулентное число Маха, которое опре-

деляется следующим образом 

2
M

a
k

t  , 

где RTa   – скорость звука. 
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Коэффициенты ekCCC  ,,,, 21  являются 

эмпирическими константами и принимались сле-

дующими [4]: 

44,11 C ; 92,12 C ;  

09,0C ;  

0,1k ; 3,1 . 

Уравнения (4) – (6) представляют собой замкну-

тую систему, которая при соответствующих началь-

ных и граничных условиях и выбранной итерацион-

ной схеме [1 – 3] определяет структуру течения при 

холодных продувках фронтового устройства.     

 
2. Результаты численного  

и стендового экспериментов 
 

Для удобства сравнения результаты численного 

и стендового экспериментов приведены к безраз-

мерному виду. 

Результаты представлены в виде зависимостей 

приведенного расхода воздуха от относительного 

давления на входе (рис. 2) и потери полного давле-

ния от приведенного расхода (рис. 3). 

Приведенный расход рассчитывается по формуле 

вх

вх
Р

TG
А  , 

где G  – расход воздуха через завихритель; 

вхT  – температура воздуха на входе; 

вхР  – полное давление воздуха на входе в завих-

ритель. 

Относительное давление на входе определяется 

так: 

B
Р

Р вх
отн  , 

где B  – барометрическое давление окружающей 

среды. 

Потери полного давления рассчитываются по за-

висимости 

%100



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Р
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P . 

Кроме того, проведено сравнение рассчитанных 

и замеренных статических давлений стР  в выход-

ном сечении фронтового устройства (рис. 4).  
 

 
Рис. 2. Зависимость приведенного расхода  

от относительного давления на входе 
 

 
Рис. 3.  Зависимость потерь полного давления  

от приведенного расхода 
 

 
Рис. 4. Распределение статического давления  

в выходном сечении завихрителя 
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Получено также распределение компонент ско-

рости во фронтовом устройстве, которое представ-

лено на рис. 5. 

 

 
Рис. 5. Распределение скоростей  

во фронтовом устройстве 
 

Заключение 
 

1. По результатам расчетов трехмерной вирту-

альной модели фронтового устройства, подтвер-

жденных экспериментом, видно, что потери полного 

давления значительно возрастают с увеличением 

приведенного расхода (см. рис. 3).     

2. Расчетные потери полного давления в завих-

рителе отклоняются от экспериментальных данных 

не более чем на 15%. Увеличение расчетных потерь 

полного давления по сравнению с замеренными ве-

личинами связано с некоторыми упрощениями эле-

ментов при построении геометрической модели 

фронтового устройства.  

3. Расчетное распределение статического давле-

ния в выходном сечении фронтового устройства, как 

видно из рис. 4, не полностью соответствует реаль-

ной физической картине. Это связано с недостаточ-

ной густотой разностной сетки, отсутствием в рас-

четной модели призматического подслоя в районе 

стенок, а также с недостаточной точностью исполь-

зуемых моделей турбулентности. Может потребо-

ваться применение более сложных моделей турбу-

лентности, связанных с непосредственным вычис-

лением напряжений Рейнольдса. Однако, если це-

лью эксперимента ставится определение потерь 

полного давления, то использование k -модели и 

ее модификаций, представляется вполне целесооб-

разным. Ее основным преимуществом при проведе-

нии оптимизационных расчетов остается стабильная 

и достаточно быстрая сходимость вычислений.  

4. По сравнению с натурными испытаниями чис-

ленный эксперимент имеет ряд преимуществ: отсут-

ствие затрат на стендовое оборудование, сущест-

венное сокращение времени на принятие решений, 

значительно больший объем данных, получаемых в 

результате расчетов, отсутствие влияния средств 

измерений на структуру потока.  
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