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РАСЧЕТНАЯ ОЦЕНКА ВОСПЛАМЕНЯЕМОСТИ  

ТОПЛИВОВОЗДУШНОЙ СМЕСИ В КАМЕРЕ СГОРАНИЯ ГТД 
 

Предложена методика расчетной оценки воспламеняемости топливовоздушной смеси в камере сгорания 
ГТД, основанная на тепловой теории зажигания и численном моделировании двухфазного течения  

 
камера сгорания ГТД, смесеобразование, воспламенение, численное моделирование 

 
Постановка проблемы и ее связь 

с научными и практическими задачами 
 

Современные ГТД разрабатываются под флагом 

снижения выбросов вредных веществ (ВВ). Это свя-

зано как с объективными требованиями поддержа-

ния экологических норм, так и с обостряющейся 

конкурентной борьбой. Закономерности рабочего 

процесса камер сгорания (КС) ГТД таковы, что за-

дачи получения низких выбросов ВВ и обеспечения 

надежного запуска КС противоречат друг другу по 

оптимуму. Поэтому малоэмиссионные КС прихо-

дится оснащать мощными источниками зажигания 

(ИЗ). Проблема надежного запуска особенно акту-

альна для авиационных ГТД, так как связана с безо-

пасностью полетов. 

Трудности обеспечения высоких пусковых ха-

рактеристик малоэмиссионных КС во многом обу-

словлены традиционной методологией их проекти-

рования и доводки, жестко ориентированной на на-

турный эксперимент, который характеризуется не-

достаточной информативностью при значительных 

затратах материальных ресурсов и времени. Достиг-

нутые в последние десятилетия успехи в развитии 

вычислительной техники и численных методов мо-

делирования турбулентных течений, позволяют ре-

шать задачи теоретического исследования отдель-

ных аспектов рабочего процесса КС ГТД в поста-

новках, достаточно реалистичных для обоснованно-

го снижения объема экспериментальных работ по их 

доводке и внесения изменений в конструкцию уже 

на ранних стадиях проектирования [1, 2]. 

Строгое математическое описание явления вос-

пламенения топливовоздушной смеси (ТВС) в КС 

ГТД возможно с использованием системы неста-

ционарных уравнений Навье-Стокса при условии 

пространственно-временного разрешения тонкой 

структуры пламени и детального воспроизведения 

процессов молекулярной диффузии и химической 

кинетики в двухфазной среде. Ограниченные воз-

можности нынешних компьютеров не позволяют 

моделировать процесс запуска реальных КС в такой 

постановке. Сегодня уровень моделирования для 

конструктора, как правило, ограничен решением 

осредненных по Рейнольдсу уравнений Навье-

Стокса, дополненных эмпирическими моделями 

турбулентности и траекторными моделями дисперс-

ной фазы.  

К числу актуальных задач, которые возможно 

решить в упрощенной постановке, принадлежит 

расчетная оценка воспламеняемости ТВС в КС ГТД 

с целью выработки оптимальных конструктивных 

решений. 

Обзор публикаций и выделение нерешенных 

частей проблемы. Понятия «воспламеняемости» 

горючей смеси и «воспламеняющей способности» 

 И.Ф. Кравченко, В.Е. Костюк 
АВИАЦИОННО-КОСМИЧЕСКАЯ ТЕХНИКА И ТЕХНОЛОГИЯ, 2005, № 10 (26)
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ИЗ предложены С. Кумагаи [3] для теоретического 

анализа возможности воспламенения. Эта идея по-

лучила математическое воплощение в работах [4 – 

6], посвященных разработке критериев искрового 

зажигания (минимальной энергии воспламенения). 

Основная проблема практического использования 

таких критериев – отсутствие достоверной инфор-

мации о локальных параметрах потока в КС (харак-

теристики турбулентности, химический, фазовый, 

дисперсный состав ТВС, и т. п.). В работах [7 – 9] 

для расчета локальных параметров поджигаемой 

искрой ТВС (с целью оценки пусковых свойств КС 

ГТД) использованы методы вычислительной гидро-

аэродинамики. В работе [7] расчетное поле мини-

мальной энергии воспламенения предложено ис-

пользовать для определения оптимального местопо-

ложения электрической свечи зажигания. Возмож-

ность использования минимальной энергии воспла-

менения в качестве универсальной характеристики 

воспламеняемости ТВС в КС, оснащенных другими 

ИЗ (факельный пусковой воспламенитель, плазма-

трон и др.), не исследовалась.  

Цель данного исследования состоит в разра-

ботке методики расчетной оценки воспламеняемо-

сти ТВС в КС ГТД для решения задач оптимального 

размещения ИЗ произвольного типа. 

 
Изложение основного материала 

исследования с обоснованием 
полученных результатов 

 
Физическая модель, предлагаемая для оценки 

воспламеняемости ТВС, выглядит следующим обра-

зом (рис. 1).  

ИЗ создает объем газа (начальный очаг воспла-

менения) с температурой, достаточно высокой для 

того, чтобы инициировать быстрое испарение ка-

пель топлива, содержащихся в этом объеме (класте-

ре). Образующиеся внутри очага пары топлива реа-

гируют с кислородом воздуха, превращаясь в про-

дукты сгорания при температуре пламени стехио-

метрической смеси. Для сохранения и последующе-

го самостоятельного распространения начального 

очага пламени по ТВС он должен иметь размер, 

достаточный для того, чтобы скорость тепловыде-

ления внутри его объема превышала скорость по-

терь тепла в окружающую среду. Этот критический 

размер называется расстоянием гашения dг, а коли-

чество энергии от ИЗ, необходимое для создания 

очага диаметром dг, определяется как минимальная 

энергия воспламенения Емин [4 – 6]. 

 

 
 

Рис. 1. Физическая модель воспламенения ТВС 
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где pc  – удельная теплоемкость газа при постоян-

ном давлении; 

  – плотность газа; 

T  – температура газа; 

стT  – адиабатической температура пламени сте-

хиометрической смеси. 

Анализ соответствующих процессов испарения, 

горения и теплопередачи в предположении об отсут-

ствии лучистого теплообмена, стационарном испаре-
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а – коэффициент температуропроводности газа; 

иt  – время испарения капель в кластере, опреде-

ляемое выражением: 
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10d , 20d , 30d , 32d  – средний арифметический,  

средний поверхностный, средний объемный и объ-

емно-поверхностный (заутеровский) диаметры ка-

пель в аэрозоле; 

Ω  – массовая доля испаренного топлива в газо-

вой смеси; 

pρ  – плотность капли; 

  – коэффициент избытка воздуха; 

cтB  – параметр массообмена, определяемый 

выражением: 
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стpc .  – удельная теплоемкость стехиометриче-

ской смеси при постоянном давлении; 

кT  – температура кипения топлива; 

рpc .  – удельная теплоемкость капли; 

pT  – температура капли; 

32Red  – число Рейнольдса, определяемое по 

формуле 
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μ –  динамическая вязкость газа; 

хt  – время химической реакции горения в кла-

стере, определяемое выражением 
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æ – эмпирический коэффициент; 

тU  – турбулентная скорость распространения 

пламени, вычисляемая как 

4/14/12/14/3)( тнт LaUuAU  ;  (7) 

 А – эмпирический коэффициент; 

u  – пульсационная скорость газа, определяемая 

выражением 
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3
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k – кинетическая энергия турбулентности; 

нU  – нормальная скорость распространения 

пламени; 

тL  – интегральный масштаб длины турбулент-

ного смешения, вычисляемый как 


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СD – эмпирический коэффициент; 

ε – удельная скорость диссипации кинетической 

энергии турбулентности. 

Физическая модель газокапельного потока осно-

вана на следующих допущениях: несущая газовая 

фаза представляет собой многокомпонентную хи-

мически инертную смесь термодинамически совер-

шенных газов, входящих в состав топлива и окисли-

теля; течение газа квазистационарное, турбу-

лентное, существенно дозвуковое; плавучестью, 

объемной вязкостью, вязким нагревом, лучистым 

теплообменом и теплопроводностью через стенки 

пренебрегаем; дисперсная фаза представляет собой 

конечное множество испаряющихся сферических 

капель различных диаметров; объемом, занимаемым 

каплями, вторичным дроблением, коагуляцией, тур-

булентным рассеиванием, влиянием капель на 

параметры турбулентности, неоднородностью 

температурного поля внутри капли и всеми силами, 

действующими на каплю, кроме силы аэродинами-

ческого сопротивления, пренебрегаем; при ударе о 

стенку капли растекаются по поверхности. 

При математическом моделировании газока-

пельного потока использовано эйлерово описа-

ние газовой фазы (сплошная среда) и лагранжево 

описание дисперсной фазы (траекторная модель). 

Взаимодействие фаз учитывается на основе мо-
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дели «частица – источник в ячейке» [10], в соот-

ветствии с которой присутствие капли в потоке 

проявляется через дополнительные источники в 

уравнениях сохранения сплошной фазы. 

При сделанных выше допущениях поведение га-

зовой фазы может быть описано системой осред-

ненных по Рейнольдсу уравнений Навье-Стокса, 

двух уравнений дифференциальной модели турбу-

лентности k-ε типа и уравнений массовой доли хи-

мических компонентов вида: 
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где uj – декартовы компоненты вектора осредненной 

скорости газа; 

хj  – декартовы координаты; 

Sm – источник массы, обусловленный межфаз-

ным взаимодействием; 

ρ – плотность газа; 

p – давление газа; 

ij – компоненты тензора напряжений, опреде-

ляемые выражением 
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 – динамическая вязкость;  

т – турбулентная вязкость, определяемая по 

формуле Колмогорова – Прандтля 


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Сμ – эмпирический коэффициент; 

k – кинетическая энергия турбулентности;  

ε – удельная скорость диссипации кинетической 

энергии турбулентности;  

Sfj – источник количества движения, обусловлен-

ный межфазным взаимодействием; 

h – удельная энтальпия, определяемая выражени-

ем 
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Yi – массовая доля химического компонента i; 

0
fih

 

– удельная энтальпия образования химиче-

ского компонента i; 

T – температура газа; 

Т0 – стандартная температура; 

pic  – удельная теплоемкость химического ком-

понента i при постоянном давлении; 

Pr,  Prт – ламинарное и турбулентное числа 

Прандтля;  

Sq  – источник теплоты, обусловленный межфаз-

ным взаимодействием; 

σk, σε, Сε1, Сε2 – эмпирические коэффициенты;  

G – член, характеризующий генерацию кинети-

ческой энергии турбулентности за счет сдвиговых 

напряжений, определяемый выражением  
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Sc, Scт – ламинарное и турбулентное числа 

Шмидта; 

iS  – источник массовой доли химического ком-

понента i, обусловленный межфазным взаимодейст-

вием. 

Необходимая для ее замыкания cистемы уравне-

ний (10) – (15) связь между термодинамическими 

переменными p, T и ρ устанавливается уравнением 

состояния смеси идеальных газов 
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
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где R – универсальная газовая постоянная; 

Мi – молекулярная масса химического компонен-

та i. 

Для определения источниковых членов mS  в 

уравнении (1), fjS  – в уравнении (2), qS  – в урав-

нении (3) и iS  – в уравнении (6) используется мо-

дель межфазного взаимодействия.   

Движение и тепломассообмен дисперсной фазы 

(капель топлива) рассматривается в лагранжевом 

описании. Весь диапазон начальных размеров ка-

пель делится на конечное число дискретных интер-

валов; каждый из них представляется средним диа-

метром, для которого выполняется траекторный 

расчет. При этом каждая моделируемая капля – это 

«пакет» капель с одинаковыми траекториями. Рас-

пределение капель по размерам описывалось фор-

мулой Розина–Раммлера 
n d /d

d eY )( ,  (21) 

где dY  – массовая доля капель с диаметром, большим d; 

d  – медианный диаметр капель; 

n – параметр распределения. 

Траектории капель моделируются путем интег-

рирования уравнения баланса сил, действующих на 

частицу, которое уравнивает инерцию капли с силой 

аэродинамического сопротивления
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где pju  – декартовы компоненты вектора скорости 

капли;  

t – время; 

ρ – плотность газа; 

СR – коэффициент аэродинамического сопротив-

ления капли; 

Rep – относительное число Рейнольдса капли; 

pρ  – плотность капли; 

pd  – диаметр капли;  

uj – декартовы компоненты вектора скорости га-

за. 

Для вычисления СR используется эмпирическая 

зависимость СR(Rep) для одиночной сферы (Rep – 

относительное число Рейнольдса частицы). 

Тепломассообмен испаряющейся капли описы-

вается системой уравнений  

;)(. L
dt

dm
TTS

dt
dT

cm p
pp

p
ppp    (23) 

)(  ccS
dt

dm
sp

p ,  (24) 

где mp – масса капли; 

cp.р – удельная теплоемкость капли; 

Тp – температура капли; 

α – коэффициент теплоотдачи; 

Sp – площадь поверхности капли; 

Т∞ – локальная температура газа. 

 L – удельная теплота испарения; 

β – коэффициент испарения; 

сs, с∞ – объемные концентрации пара у поверхно-

сти капли и  в окружающем газе. 

Во время расчета траекторий капель отслеживает-

ся импульс, энергия  и масса, приобретаемые или 

теряемые потоком капель, следующих вдоль данной 

траектории. Затем эти значения включаются в расчет 

непрерывной фазы. Таким образом, учитывается об-

ратное влияние дискретной фазы на континуум. Это 

двухстороннее межфазное взаимодействие учитыва-

ется поочередным решением уравнений дисперсной и 

непрерывной фаз до тех пор, пока решения обеих фаз 

не установятся. 

Разработанные математические модели использо-

ваны для расчетной оценки воспламеняемости топ-

ливовоздушной смеси в осесимметричном аналоге 

первичной зоны камеры сгорания ГТД АИ-222-25, 

оснащенной факельной системой воспламенения 

(рис. 2). 
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Рис. 2.  Результаты численного расчета: 
а – векторы скорости газа; б – траектории капель; 

в  – распределение минимальной энергии  
воспламенения (Дж) 

 

На границах расчетной области задавались сле-

дующие граничные условия: на входных границах 

задавались значения независимых переменных; на 

выходной границе принимались «мягкие» гранич-

ные условия; для описания турбулентного погра-

ничного слоя на стенках использовались эмпириче-

ские пристеночные функции. При моделировании 

дисперсной фазы задавались начальные условия для 

каждого «пакета» представительных капель: поло-

жение капли (координаты jx ); ее скорость (компо-

ненты pju ); диаметр; температура; массовый расход 

капель, следующих вдоль траектории.  

Численное интегрирование системы дифферен-

циальных уравнений в частных производных  (10) – 

(15) с заданными граничными условиями осуществ-

лялось методом контрольных объемов [11] с приме-

нением разностной схемы второго порядка точности 

для аппроксимации конвективных членов. Выпол-

нение уравнения неразрывности (10) в пределе ма-

лых чисел Маха обеспечивалось с помощью проце-

дуры коррекции давления SIMPLE. Решение полу-

чающихся в результате систем линейных алгебраи-

ческих уравнений выполнялось методом Гаусса-

Зейделя. Интегрирование системы обыкновенных 

дифференциальных уравнений (22) – (24) выполня-

лось методом Рунге-Кутта. Решение отыскивалось 

на неравномерной расчетной сетке, включавшей 

10 тысяч контрольных объемов. 

Результаты расчетов представлены на рис. 2. 

Видно, что за фронтовым устройством (ФУ) имеется 

развитое рециркуляционное течение (рис. 2, а). 

Конфигурация рециркуляционной зоны в целом со-

гласуется с экспериментальными данными, полу-

ченными на гидролотке. Расчет занижает глубину 

проникновения боковых струй воздуха в основной 

поток, что обусловлено двумерной постановкой за-

дачи. Траектории капель различных начальных диа-

метров существенно различаются (рис. 2, б). Увле-

каемые рециркуляционным течением воздуха, наи-

более мелкие капли разворачиваются, обтекая со 

всех сторон ФУ. Крупные капли движутся по траек-

ториям, близким к прямолинейным. В итоге в пер-

вичной зоне имеет место значительная неоднород-

ность распределения характеристик турбулентности 
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(u´, Lт) химического (α), фазового (Ω), дисперсного 

(d10, d20, d30, d32) состава ТВС и, как результат, ми-

нимальной энергии воспламенения Емин (рис. 2, в). 

Из рис. 2, в следует, что для обеспечения надежного 

запуска КС пусковой воспламенитель следует раз-

мещать так, чтобы факел пламени мог достичь узкой 

торообразной зоны, в которой Емин минимальна. 

Справедливость расчетных рекомендаций подтвер-

ждена практикой опытно-конструкторских работ.  

 

Выводы и перспективы дальнейших 
разработок в данном направлении 

 

Выполненное исследование  позволяет сделать 

следующие выводы. Разработанная методика оценки 

воспламеняемости топливовоздушной смеси в каме-

ре сгорания ГТД по величине минимальной энергии 

воспламенения, вычисляемой по локальным пара-

метрам газокапельного потока, может быть исполь-

зована для решения задач оптимального размещения 

различных ИЗ. Точность расчетных оценок воспла-

меняемости сильно зависит от адекватности геомет-

рической модели камеры сгорания и модели турбу-

лентности, достоверности граничных и начальных  

условий. 

Перспективы дальнейших исследований авторы 

видят в дальнейшем совершенствовании численной 

модели путем использования более точных моделей 

турбулентности, методов задания краевых условий 

задачи и ее решении в трехмерной постановке. 
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