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Выполнен анализ точности численных оценок перепада давления на жаровой трубе, распределения рас-
хода воздуха по ее отверстиям и неравномерности температурного поля газа на выходе камер сгорания 
20 газотурбинных двигателей, достигнутой различными авторами в исследованиях методами вычисли-
тельной аэрогидродинамики, выполненных в период  2001 – 2009 гг. Установлено, что целевые показате-
ли точности, сформулированные H. Mongia в 2001 г., достигнуты в единичных расчетах. Выявлена силь-
ная зависимость точности численных оценок гидравлических параметров и неравномерности темпера-
турного поля газа на выходе камер сгорания от топологии и разрешения расчетных сеток. 
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Введение 

 
Интенсивное развитие авиации и теплоэнерге-

тики ужесточает требования к газотурбинной тех-
нике. В связи с этим сложность проектирования га-
зотурбинных двигателей (ГТД) возрастает. Среди 
различных подходов, применяемых к решению этой 
проблемы, важное место занимает вычислительная 
аэрогидродинамика (ВАГД). В последнее десятиле-
тие усилия мирового сообщества исследователей в 
области газотурбинных приложений ВАГД направ-
лены на достижение точности численных расчетов 
основных характеристик ГТД и его узлов, достаточ-
ной для их эффективного использования в непре-
рывном цикле проектирования, доводки и сопрово-
ждения эксплуатации изделий. 

Камера сгорания (КС) – один из наиболее 
трудных в проектировании и доводке узлов ГТД. К 
числу важнейших показателей качества его работы 
относятся гидравлическое сопротивление, опреде-
ляющее термодинамическую эффективность двига-
теля, и неравномерность температурного поля газа 
на выходе КС, влияющая на ресурс лопаток турби-
ны и двигателя в целом. Повышение точности рас-
чета этих характеристик – актуальная научная зада-
ча, имеющая большое практическое значение. 

Температура элементарного объема газа на вы-
ходе КС зависит от всей истории его движения, на-
чиная с выхода из компрессора. При прохождении 
камеры сгорания температура и состав газа меняют-
ся под влиянием процессов горения, теплообмена и 
перемешивания. Указанные процессы зависят от 

распределения потоков воздуха внутри КС [1]. 
Традиционно вопросы распределения воздуха 

по отверстиям жаровой трубы (ЖТ) и формирования 
температурного поля газа на выходе КС при прием-
лемом уровне ее гидравлического сопротивления  
предварительно решаются одномерным гидравличе-
ским расчетом «холодной» КС и окончательно – ее 
экспериментальной доводкой. 

Трехмерный численный расчет внутрикамер-
ных процессов потенциально позволяет обеспечить 
бόльшую точность прогнозирования гидравличе-
ских характеристик, чем одномерный гидравличе-
ский расчет, поскольку он содержит меньше упро-
щающих допущений (прежде всего – в отношении 
размерности пространства). Численный расчет тече-
ния с горением позволяет определить температур-
ное поле газа в КС (в том числе, в ее выходном се-
чении), формирующееся под воздействием множе-
ства факторов (рис. 1) [2].  

На практике точность численных оценок того 
или иного параметра КС ограничивается распола-
гаемыми вычислительными ресурсами, обеспечи-
вающими разрешение расчетной сетки, совершенст-
вом используемых математических моделей (прежде 
всего – турбулентности, горения и смесеобразова-
ния) и вычислительных алгоритмов [3].  

Систематические исследования влияния рас-
четных сеток, математических моделей и вычисли-
тельных алгоритмов на точность численных оценок 
показателей качества работы КС ГТД не выполня-
лись, а опубликованные данные разрознены. 

 Е.И. Кирилаш, В.Е. Костюк 
АВИАЦИОННО-КОСМИЧЕСКАЯ ТЕХНИКА И ТЕХНОЛОГИЯ, 2010, № 8 (75) 



Двигатели и энергоустановки аэрокосмических летательных аппаратов 19 

 
Рис. 1. Факторы, влияющие на неравномерность 

температурного поля газа на выходе КС [2] 
 
Цель настоящей работы состоит в выявлении 

точности численных оценок неравномерности тем-
пературного поля газа на выходе КС ГТД, перепада 
давления на ЖТ и распределения расхода воздуха по 
ее отверстиям, достигнутой различными авторами,  

 и ее связи с физико-математической постановкой 
решавшихся задач. 

 

1. Результаты исследования 
 

В 2001 г. H. Mongia сформулировал целевые по-
казатели точности численных оценок параметров 
диффузионных КС ГТД для методологии их проек-
тирования, основанной на современных программах 
и моделях ВАГД, чтобы установить, насколько мож-
но полагаться на этот подход [4]. Ниже дано сравне-
ние показателей точности численных оценок пара-
метров реальных КС, достигнутых различными авто-
рами, с целевыми показателями точности H. Mongia. 

В табл. 1 сведены максимальные различия 
между численными и измеренными оценками по-
казателей неравномерности поля температур на 
выходе КС, перепада давления на ЖТ и относи-
тельного расхода воздуха через отверстия ЖТ, по-
лученные различными авторами, вместе с основ-
ными характеристиками тех из использованных 
ими численных моделей, которые показали наи-
высшую точность.  

Таблица 1 
Анализ  численных и измеренных оценок 

Различия между численными и  
измеренными оценками параметра 

Абс. Отн., % 
Модель 

№
 о

бъ
-

ек
та

 

Источник 

Θi.ср Θi.max Θmax δр, % iG  С Т Scт Г К 
1 [5] 0,53     1,2 (гт) rke  EDC dpm 
2 [6] 0,03  0,02 0,32  2,75 (гт) rke  LF dpm 
3 [7] Кач.      RANS  Да dpm 
4 [8]    0,19 6,8* 6,0 (гт) rke  FRED – 
5 [9]     72 0,33 (гт) ske  Нет Нет 
6     5,85 1,9 (гт) LES  LFPV dpm 
7 [10], [11]     10,3 1,9 (гт) LES  Нет Нет 
8 [12]    0,39  1,65 (гт) ske  PDF dpm 
9 [13], [14]   0,05   2,5 (г) RNG 0,2 LF dpm 

10 [15]    0,98  8,7 (т) RNG  Нет Нет 
11    1,09 10,3 1,8 (гт) LES  Нет Нет 
12 [16] – [18]    0,30 18,9 1,8 (гт) RANS  Нет Нет 
13 [19]    0,13 15 2,5 (т) ske 0,2 FRED dpm 
14 [20]    0,05  2,5 (т) ske 0,2 FRED dpm 
15 [21], [22]  0,10 0,02 Кач.  0,16 (к) ske 0,25 FRED пар 
16 [23]    1,47 70,5 0,09 (к) ske  Нет Нет 
17 [24] 0,14     0,35 (к) ske 0,5 PDF dpm 
18 [25], [26]  0,03 0,05   1,0 (гт) ske 0,85 PDF dpm 
19 [27], [28]     16,5 0,5 (т) ske  Нет Нет 
20 [29], [30] Кач.     1,55 (т) LES  DTF – 

Цель [4] ±0,015 ±0,03 ±0,03 ±0,25   
Сокращения: Абс. – абсолютные; Отн. – относительные; Кач. – качественно; С – сетка (млн. ячеек); гт – гексаэдры и 
тетраэдры; г – гексаэдры; т – тетраэдры; к – картографическая; Т – турбулентность; Scт – турбулентное число Шмидта; 
Г – горение; К – капли; rke – Realizible k-ε; ske – Standard k-ε; RNG – RNG k-ε; RANS – осреднение по Рейнольсу; LES – 
моделирование крупных вихрей; PDF – модель не перемешанной смеси с равновесной химией; EDC – модель концепции 
разрушения вихря Магнуссена; LF – модель не перемешанной смеси с ламинарными флеймлетами; FRED – модель 
Магнуссена – Хертагера (конечноскоростная химия + модель разрушения вихря); LFPV  – модель частично перемешан-
ной смеси (ламинарные флеймлеты + модель Зимонта); DTF – модель динамически утолщающегося пламени; dpm – 
лагранжева модель капель. Обозначения: * – различие между оценками, полученными в численном и гидравлическом 
расчетах; подчеркивание – лучший результат; курсив – худший результат; жирный шрифт – достигнут целевой показа-
тель точности H. Mongia (2001 г.)  
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Краткая характеристика объектов численного 
моделирования, место и время его выполнения и 

использованный компьютерный код приведены в 
табл. 2. 

                                                                                                                                                             Таблица 2 
Краткая характеристика объектов численного моделирования, 

№ объекта Двигатель Тип КС Страна Год Код 
1 GTC Кольцевая  Китай 2009 Fluent 
2 Kaveri Кольцевая Индия 2009 Fluent 
3 SAC Кольцевая Германия 2008 Fluent 
4 MS7001 Трубчатая противоточная Китай 2006 Fluent 
5 MS5001 Трубчатая противоточная Италия 2006 Fluent 
6 PW6000 Кольцевая США 2005 CDP 
7 PW6000 Кольцевая США 2005 CDP 
8 TFE731 Кольцевая противоточная США 2004 Fluent 
9 ПС-90А Трубчато-кольцевая  Россия 2004 CFX 

10 Kaveri Кольцевая  Индия 2004 Fluent 
11 PW6000 Кольцевая США 2003 CDP 
12 PW6000 Кольцевая  США 2003 Allstar 
13 PW6000 Кольцевая США 2001 Allstar 
14 PW4098 Кольцевая США 2001 Allstar 
15 Kaveri Кольцевая Индия 2001 ANSWER 
16 Kaveri Кольцевая Индия 2001 PHOENICS 
17 BR710 Кольцевая Германия 2008 FASTEST 
18 T56 Трубчато-кольцевая  ЮАР 2007 Fluent 
19 ГТД Трубчатая ЮАР 2006 Fluent 
20 ARRIUS Кольцевая противоточная Франция 2006 AVBP 

  
Средний и максимальный относительные по-

догревы газа в i-м поясе замера определялся по 
формулам соответственно 

Θi.ср = (Тi.ср – Тк)/(Tг – Тк),                   (1) 
Θi.max = (Тi.max – Тк)/(Tг – Тк),                 (2) 

где Ti.ср и Тi.max – средняя и максимальная темпера-
туры газа в i-м поясе замера соответственно; Tк – 
средняя температура воздуха на входе в КС; Tг – 
средняя температура газа на выходе КС. 

Максимальная неравномерность температурно-
го поля газа определялась по формуле 

Θi.max = (Тmax – Тк)/(Tг – Тк),                 (3) 
где Tmax – максимальная температура газа в выход-
ном сечении КС. 

Относительный перепад давления на ЖТ опре-
делялся по формуле 

δр = (рк – рг)/рк 100 %,                    (4) 
где рк и рг – давления на входе и на выходе КС соот-
ветственно. 

Относительный массовый расход воздуха через 
i-е отверстие ЖТ вычислялся по формуле 

iG = Gi/Gв 100 %,                       (5) 
где Gi – массовые расходы воздуха через i-е отвер-
стие и через все отверстия ЖТ соответственно. 

Абсолютное и относительное различия между 
численной и измеренной оценками параметра КС 
определялись по формулам соответственно 

Δφ = φч – φ,                              (6) 
δφ = Δφ /φ 100 %,                       (7) 

где φч и φ – численная и измеренная оценки пара-
метра КС соответственно. 

Из табл. 1 и 2 видно следующее. 
1. Максимальные абсолютные (Δ) и относи-

тельные (δ) различия между численными и измерен-
ными оценками параметров КС, достигнутые раз-
личными авторами, находятся в следующих преде-
лах: ΔΘi.ср = 0,03...0,53 % абс.; ΔΘi.max = 0,03...0,14 
% абс.; ΔΘ.max = 0,02...0,14 % абс.; Δδр = 0,05...1,47 
% абс.; iGδ  = 5,85...72 % отн. 

2. Ни одна из рассмотренных численных моде-
лей не обеспечивает максимальную точность одно-
временно по всем параметрам КС. 

3. Ни одна из рассмотренных численных моде-
лей не удовлетворяет целевому показателю точно-
сти H. Mongia по абсолютному различию между 
численными и измеренными оценками параметра 
Θi.ср (±0,015). Наилучший результат по этому пара-
метру достигнут в исследовании объекта № 2 (0,03). 

4. Целевому показателю точности H. Mongia по 
абсолютному различию между численными и изме-
ренными оценками параметра Θi.max (±0,03) удовле-
творяет единственная рассмотренная численная мо-
дель – объекта № 18 (0,03). 

5. Целевому показателю точности H. Mongia по 
абсолютному различию между численными и изме-
ренными оценками параметра Θmax (±0,03) удовле-
творяют две рассмотренные численные модели: 
объект № 2 (0,02) и объект № 15 (0,02). 
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6. Целевому показателю точности H. Mongia по 
абсолютному различию между численными и изме-
ренными оценками параметра δр (±0,25 % абс.) 
удовлетворют три численные модели из 10: объект 
№ 14 (0,05 % абс.), объект № 13 (0,13 % абс.) и объ-
ект № 4 (0,19 % абс.). 

7. Наилучшие результаты по относительному 
различию между численными и измеренными оцен-
ками параметра и iG  достигнуты в исследованиях 
объектов № 6 (5,85 % отн.) и № 4 (6,8 % отн.). 

8. Расчеты объектов № 1 – 16 выполнены в по-
становке, предусматривавшей охват расчетной об-
ластью одногорелочного сектора всей КС, включая 
диффузор, кольцевые каналы (КК) и ЖТ, расчеты 
остальных объектов – в постановке, предусматри-
вавшей охват расчетной областью только одногоре-
лочного сектора ЖТ. Связь между годом исследова-
ния и постановкой в выборе расчетной области не 
прослеживается. 

9. В 10 численных моделях использовались 
гибридные расчетные сетки, в 5 – тетраэдрические, 
в 4 – гексаэдрические (в 3 из них – картографиче-
ские). Прослеживается связь между годом исследо-
вания и топологией и размером сетки: в ранних ис-
следованиях – это картографические сетки с количе-
ством ячеек несколько сотен тысяч, в последних 
исследованиях – это, как правило, гибридные сетки 
с количеством ячеек порядка 2 млн. и более. 

Прослеживается устойчивая связь между раз-
мером расчетной сетки и точностью численных оце-
нок перепада давления на ЖТ δр (рис. 2, а) и отно-
сительного массового расхода воздуха через отвер-
стия ЖТ iG  (рис. 2, б). 

10. Подавляющее большинство исследований 
(16 из 20)  выполнено в постановке RANS.  

Во всех объектах, моделировавшихся в поста-
новке RANS, использовались дифференциальные 
модели турбулентности семейства k-ε.  

Прослеживается связь между годом исследова-
ния и используемой моделью турбулентности: в 
ранних исследованиях – это стандартная k-ε модель, 
в последнем пятилетии – RNG и Realizable модели.  

В 5 численных моделях из 13 использовалось 
уменьшенное значение турбулентного числа Шмид-
та по сравнению с его стандартным значением 
Scт = 0,85. 

11. Связь между годом исследования и исполь-
зуемой моделью горения не прослеживается.   

Все расчеты с горением, кроме одного объекта 
№ 18, выполнены без учета лучистого теплообмена.   

12. Распыленное жидкое топливо моделирова-
лось как полностью испаренное в единственной 
численной модели из объекта № 15. В остальных 10 
численных моделях объектов с горением распылен-

ного топлива капли моделировались в лагранжевой 
постановке. 

 
а 

 
б 

Рис. 2 . Корреляция между количеством ячеек  
расчетной сетки и максимальным относительным 

различием численных и измеренных оценок  
параметров δр (а) и iG  (б). Номера объектов  

соответствуют табл. 1 и 2 
 

Заключение 
 

На основании выполненного выше анализа 
можно сделать следующие выводы. 

1. Целевые показатели точности, сформулиро-
ванные H. Mongia в 2001 г., сохраняют свою акту-
альность до настоящего времени: за истекшее деся-
тилетие их удалось достичь в единичных численных 
расчетах КС.  

2. В численных расчетах показателей качества 
работы КС больший прогресс достигнут в точности 
численных оценок перепада давления на ЖТ и рас-
пределения расхода воздуха по ее отверстиям, 
меньший – в точности численных оценок неравно-
мерности температурного поля газа на выходе. 

3. Из всех аспектов физико-математической 
постановки задач наиболее явно прослеживается 
зависимость точности численных оценок гидравли-
ческих параметров и параметров неравномерности 
температурного поля газа на выходе КС от тополо-
гии и разрешения расчетных сеток. 

4. Хотя причинно-следственная связь неравно-
мерности температурного поля газа на выходе КС с 
ее аэродинамикой очевидна, количественную связь 
между точностью численных оценок гидравли-
ческих параметров и точностью численных оценок 
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параметров неравномерности температурного поля 
газа на выходе КС установить не удалось вследствие 
недостатка данных. 
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АНАЛІЗ ТОЧНОСТІ ЧИСЛОВИХ ОЦІНОК ГІДРАВЛІЧНИХ ХАРАКТЕРИСТИК  
І НЕРIВНОМIРНОСТI ТЕМПЕРАТУРНОГО ПОЛЯ ГАЗА КАМЕР ЗГОРЯННЯ ГТД  

ЗАСОБАМИ ОБЧИСЛЮВАЛЬНОЇ АЕРОГIДРОДИНАМIКИ (ОГЛЯД)  
О.І. Кирилаш, В.Є. Костюк 

Виконано аналіз точності числових оцінок перепаду тиску на жаровiй трубі, розподілу витрати повітря 
по її отворам і нерiвномiрностi температурного поля газа на виходi камер згоряння 20 газотурбінних двигу-
нів, досягнутої різними авторами в дослiдженнях засобами обчислювальної аерогідродинаміки, виконаних у 
період 2001 – 2009 рр. Встановлено, що цільові показники точності, сформульовані H. Mongia у 2001 р., до-
сягнуті в одиничних розрахунках. Виявлена сильна залежність точності числових оцінок гідравлічних пара-
метрів і нерiвномiрностi температурного поля газа на виходi камер згоряння від топології й розділення роз-
рахункових сіток. 

Ключові слова: камера згоряння, перепад тиску на жаровiй трубi, розподіл повітря по отворам, темпе-
ратурне поле газа, числове моделювання, точність числових оцінок. 

 
ACCURACY ANALYSIS OF GAS TURBINE ENGINE COMBUSTORS HYDRAULIC 

CHARACTERISTICS AND GAS TEMPERATURE FIELD NONUNIFORMITY NUMERICAL 
EVALUATIONS BY CFD METHODS (REVIEW) 

Ye.I. Kirilash, V.Ye. Kostyuk 
The accuracy analysis of pressure drop across flame tube, flame tube orifices mass flow rate distribution and  

exit gas temperature field nonuniformity numerical evaluations of the 20 gas turbine engine combustors attained by 
different authors with the help of CFD methods in researches realized at 2004 – 2009 is performed. It was ascer-
tained that goal accuracy indices formulated by H. Mongia at 2001 were attained only in isolated calculations. The 
hydraulic parameters and combustor exit gas temperature field nonuniformity numerical evaluations accuracy de-
pendence on the computational grids topology and resolution is ascertained. 

Key words: combustor, pressure drop across flame tube, orifices mass flow rate distribution, gas temperature 
field, numerical simulation, numerical evaluations accuracy. 
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