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ОПРЕДЕЛЕНИЕ ТРАЕКТОРНЫХ ХАРАКТЕРИСТИК НЕСТАЦИОНАРНОГО 
ПОТОКА ГАЗА В ТУРБИНЕ АВИАЦИОННОГО ДВИГАТЕЛЯ 

 
Для проектирования системы розжига топлива форсажной камеры сгорания по методу «огневой дорож-
ки» необходимо знание картины траекторий частиц газа при прохождении турбины авиационного двига-
теля. Показана возможность решения этой задачи путем численного моделирования нестационарного те-
чения двухкомпонентного газа через многоступенчатую турбину с использованием  эйлерово-лагранжева 
подхода. Представлены результаты расчета траекторий факелов, проходящих от основной камеры сгора-
ния через турбину до стабилизаторов пламени форсажной камеры сгорания экспериментального двига-
теля. 

 
форсажная камера, «огневая дорожка», нестационарное взаимодействие венцов, эйлерово-
лагранжев подход 

 
Введение 

 
Известны различные системы запуска форсаж-

ных камер сгорания турбореактивных двигателей. 

Среди этих систем особое место занимает система 

розжига форсажной камеры сгорания по методу 

«огневой дорожки» [1] в связи с ее высокой надеж-

ностью розжига, минимизацией расхода пускового 

форсажного топлива, сокращением времени выхода 

двигателя на форсажные режимы работы. 

Принцип работы такой системы основан на крат-

ковременной организации в момент запуска топли-

вовоздушного факела, распространяющегося через 

тракт турбины к стабилизатору пламени форсажной 

камеры сгорания, путем локального впрыска  до-

полнительного топлива в основную камеру сгора-

ния.  

Факел «огневой дорожки» на выходе из турбины 

создает благоприятные условия для надежного вос-

пламенения топливовоздушной смеси форсажной 

камеры сгорания. 

Для разработки системы «огневая дорожка» не-

обходимо решить комплекс взаимосвязанных науч-

но-технических проблем. Среди этих проблем выде-

ляется задача определения пространственной ориен-

тации газотопливного факела в основной камере 

сгорания, турбине и на входе в форсажную камеру 

сгорания.  

Для ее решения необходимо определить траек-

торные характеристики нестационарного потока 

газа в тракте турбины. 

 
1. Метод расчета 

 
Для решения поставленной задачи авторами ра-

боты был разработан высокоточный q3d- метод рас-

чета нестационарных течений газа, в основу которо-

го положено численное интегрирование уравнений 

газовой динамики, записанных в криволинейной 

системе координат в эйлерово-лагранжевом пред-

ставлении [2]: 
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где P = ρRT; Ain/ou(t) = Ain(t) + Aou(t) – поверхности 

входа и выхода; AΣ = Ain(t) + Aou(t) + AS(t) – полная 
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поверхность расчетного элемента; 
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полная энергия единицы массы. 

Использование эйлерово-лагранжева подхода 

дало возможность проводить моделирование неста-

ционарных течений газа в многоступенчатых тур-

бомашинах в единой абсолютной системе коорди-

нат, что позволило устранить негативный эффект – 

«мазание» параметров на стыках скользящих сеток [3]. 

Явления тепломассообмена имитировались ис-

точниками и стоками массы, импульса и энергии, 

интенсивности которых определялись исходя из 

основных положений молекулярно-кинетической 

теории газов и современных моделей турбулентно-

сти [4]. 

 
2. Пример расчета 

 
В качестве примера предлагается расчет траек-

торных характеристик турбины экспериментального 

двигателя (рис. 1). 

Газодинамические параметры, при которых про-

водились исследования рассматриваемого узла, бы-

ли следующие: n1 = 300,0 об/сек; n2 = 200,0 об/сек; 

P * = 1400000 Па; T * = 1500 К;  P2 = 200000 Па; 

T2 = 900 К; α = 0,0; к = 1,33; R = 287 Дж/кг·К. Число 

Рейнольдса, определенное по общей осевой протя-

женности расчетной области, изотермической ско-

рости звука 2RT , физической вязкости среды на 

выходе из турбины, составило 4500000,0.  

В связи со спецификой поставленной задачи – 

определения оптимальной траектории факела топ-

лива, распространяющегося от основной камеры 

сгорания до стабилизаторов пламени форсажной 

камеры сгорания, нестационарное течение в турби-

не, состоящей из 5-и полных венцов, рассчитыва-

лось комплексно. 

Полагалось, что перед входом в межлопаточный 

канал первого соплового аппарата происходило 

полное испарение топлива. Процессы горения топ-

лива не моделировались.  

В такой постановке распространение горящих 

струек топлива можно моделировать распростране-

нием струек газа, состоящих только из компонента 

примеси среды. 

 

 
 

Рис. 1. Схема расчетной области 
 
На рис. 2 показан фрагмент нестационарного те-

чения, образующегося в турбине экспериментально-

го двигателя. Из рисунка видно, что не все возмож-

ные положения (в данном случае их 31) «огневых 

дорожек» являются приемлемыми для благоприят-

ного распространения факела пламени.  

 

 
 

Рис. 2. Фрагмент нестационарного поля  
компонента примеси в турбине 
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Рис. 3. Фрагмент нестационарного поля  
энтропийной функции в турбине 

 
Вследствие взаимодействия с элементами тракта 

турбины некоторые «огневые дорожки» могут быть 

существенно рассеяны. Некоторые «огневые дорож-

ки» могут вызвать перегрев отдельных частей тур-

бины при продолжительном впрыске топлива. 

Окружное смещение точки выхода факела пла-

мени относительно точки входа составило ≈ 16° в 

направлении, противоположном направлению вра-

щения роторов. 

На рис. 3 изображен фрагмент нестационарного 

поля энтропийной функции, который показывает 

возможности используемого нестационарного мето-

да расчета для описания распространение закромоч-

ных турбулентных следов по тракту турбины при 

решении, например, задачи создания математиче-

ской модели авиационного двигателя. 

 
Выводы 

 
Представленный расчетный материал был ис-

пользован конструкторами для конкретной прора-

ботки при проектировании системы запуска фор-

сажной камеры сгорания типа «огневая дорожка». 

Заключительные экспериментальные исследо-

вания на двигателе подтвердили работоспособ-

ность разработанной системы розжига форсажной 

камеры сгорания, спроектированной исходя из 

представленного в данной работе расчетного ма-

териала. 

Разработанный метод расчета нестационарных 

течений в многовенцовых лопаточных машинах мо-

жет быть использован для проектирования систем 

розжига форсажных камер сгорания типа «огневая 

дорожка». 
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