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Аннотация. В статье приведено описание разработанной методики формирования облика камер сгорания 
для авиационных газотурбинных двигателей последних поколений. На основе изучения камер сгорания 
газотурбинных двигателей узко- и широкофюзеляжных самолетов предложены подходы для выбора 
технологий горения и построения обликов создаваемых камер сгораний. Новая методика позволяет 
снизить материальные и временные затраты на проектирование камер сгорания ГТД, а также повысить 
его эффективность.
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Abstract
The article adduces description of the developed technique for the layout shaping of the combustion chambers for 
aircraft gas turbine engines of the latest generations intended for civil aviation. With a view to the political situation, 
it is important for Russia to ensure the development of domestic civil aviation aircraft and their engines. The solution 
to this problem is associated with import substitution. Currently, the gas turbine engine combustion chamber is the 
most complex engine element in terms of design and refi nement. It is stipulated by the lack of reliable mathematical 
models of the working process due to the presence of combustion and turbulent gas fl ows, the constant growth 
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of cycle parameters, as well as the stricter requirements for the combustion chamber, which it must meet. When 
creating a combustion chamber, its layout forming at the early design stages plays an important role. It is impossible 
to compute the working process and characteristics of the combustion chamber in the absence of its geometry. 
The combustion chamber layout is its geometric shape with the dimensions of the fl ow part. Subsequently, based 
on the combustion chamber layout, a mathematical model of the workfl ow and computations in SAE systems are 
being performed to evaluate the characteristics of the product. However, the currently available techniques allow 
creation of the combustion chamber shapes only for engines of the third, less often fourth generations. Thus, the 
developed technique is adapted to the combustion chambers of modern civil aviation engines. The technique that 
has passed the test of time and was employed by the “ODK-Kuznetsov” Public Joint Stock Company was selected 
as the basic one. This technique includes 118 formulas that make up the computational algorithm for the fl ow 
part of the NK-8 engine combustion chamber. Within the framework of this work the data was accumulated and 
analysis of combustion chambers of both narrow- and wide-body aircraft was performed. Then, the numerical 
values of the empirical coeffi  cients were replaced in the computational formulas of the basic methodology. The 
combustion chamber images constructing with various combustion technologies, such as TAPS, TALON, etc., 
allowed revealing that each combustion technology has its own mathematical description. Thus, it is important to 
select the right prototype of the projected combustion chamber in the beginning of the conceptual design. For this 
purpose, a block was added to the developed technique. In this block, based on the requirements for the designed 
engine, the input and output parameters of the combustion chamber (the degree of pressure increase behind the 
compressor and the temperature of the gas at the turbine inlet) are evaluated. Further, a prototype with a specifi c 
combustion technology is being selected. The developed methodology includes as well a block, in which total 
pressure losses are being computed based on the formed shape. There is also a possibility to apply the technique 
in thermo-gas-dynamic engine computing programs, which allows increasing their effi  ciency, as well as providing 
an opportunity to refi ne the power plant mass.
Keywords: layout construction of the gas turbine engine combustion chambers, combustion chambers conceptual 
design technique, combustion technologies selection
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Введение
Проектирование и серийное производство 

газотурбинных двигателей (ГТД) относится к при-
оритетным научно-техническим задачам основных 
развитых государств, таких как Россия, Китай, 
США, Канада, Франция и Великобритания. При 
смене поколений ГТД максимальные значения 
параметров его термогазодинамического цикла 
(общая степень повышения давления в компрес-
соре и температура газа перед турбиной) посто-
янно увеличиваются [1–3]. Поэтому разработка 
новых двигателей является результатом решения 
комплекса сложных инженерных задач в одной из 
самых высокотехнологичных, дорогостоящих и на-
укоемких отраслей и требует наличия компетенций 
как в области проведения фундаментальных, так и 
прикладных исследований. Кроме того, в услови-
ях международной конкуренции и политического 

соперничества, важную роль в рассматриваемом 
процессе играет и временной фактор [4]. Рабочий 
процесс одного из основных элементов ГТД, его 
камеры сгорания, из-за наличия в ней процесса 
горения, не имеет точного математического опи-
сания [5]. В итоге камера сгорания ГТД является 
самым сложным с точки зрения проектирования 
и доводки элементом двигателя [6]. Для ее про-
ектировочного расчета как в отечественной, так и 
зарубежной практике обычно вначале формируется 
геометрическая форма камеры сгорания (ее облик), 
характеризующая размеры проточной части, затем 
используется математическая модель, позволяющая 
описать ее рабочий процесс и осуществить пове-
рочный расчет на основе 3D-моделей с помощью 
пакетов инженерного анализа [7–11]. Именно во 
время формирования облика камеры сгорания 
(этап концептуального проектирования) заклады-
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вается принцип ее работы, который впоследствии 
является основой для достижения тех или иных 
характеристик. В доступных печатных изданиях 
в основном приведены методики формирования 
обликов, которые в лучшем случае соответствуют 
авиационным газотурбинным двигателям четверто-
го, а чаще – третьего поколения. Это ограничивает 
возможности создания современных высокоэф-
фективных газотурбинных двигателей. Результаты 
проведенной работы предназначены восполнить 
этот пробел.

Методы исследования
Объектом данного исследования является 

камера сгорания газотурбинного двигателя граж-
данской авиации, а предметом – формирование 
ее предварительного облика при концептуальном 
проектировании. Для исследования объекта ис-
пользовались следующие методы: эмпирические 
(в виде измерений, сравнений и эксперимента) 
и теоретические (индукция, дедукция, анализ и 
синтез). В конечном итоге в качестве основных ме-
тодов применялись аналитические исследования, 
расчетный эксперимент, компьютерное модели-
рование. Были рассмотрены двигатели широко- и 
узкофюзеляжных гражданских самолетов, данные 
о которых были получены из открытых источников, 
произведены обмеры обликов современных камер 
сгорания и на их основании получены геометри-
ческие соотношения для характерных размеров 
[2–3], которые позволяют оценить трансформацию 
облика камеры сгорания для двигателей различных 
поколений и изменение геометрических соотноше-
ний для камер сгорания с разными технологиями 
горения (рис. 1).
Также было проанализировано изменение вход-

ных и выходных параметров камер сгорания, таких 
как степень повышения давления и температура 
перед турбиной [12–14] и применимость различных 
технологий горения, обеспечивающих при этом 
работоспособность камеры сгорания.

Результаты и обсуждения
Был проанализирован ряд существующих ме-

тодик концептуального проектирования камер 

Рис. 1. Трансформация относительных размеров камер сгорания для ГТД

сгорания, позволяющих сформировать ее пред-
варительный облик [8, 10, 15–17]. Выполненные 
тестовые расчеты и рассмотрение структуры их 
формул показали, что без внесения изменений эти 
методики не могут обеспечить проектирование 
современных камер сгорания. В конечном итоге, 
после сопоставления достоинств и недостатков 
рассматриваемых методик, в качестве базы для 
выполняемой работы была выбрана методика 
проектировочного расчета камеры сгорания [16], 
позволявшая определять все основные геометри-
ческие соотношения для облика камеры сгорания 
(рис. 2).
Данная методика, широко использовавшаяся на 

ПАО «ОДК-Кузнецов» в 80-е годы прошлого века, 
состоит из 118 формул, составляющих алгоритм 
расчета геометрии кольцевой многофорсуночной 
камеры сгорания. Исходными данными для рас-
чета являются термодинамические (расход воздуха 
через внутренний контур двигателя, давление и 
температура воздуха за компрессором, расход то-
плива, полнота сгорания и т. д.) и конструктивные 
(диаметральные габариты на выходе из последней 
ступени компрессора, диаметральные габариты на 
входе в сопловой аппарат турбины). Сначала были 
выполнены расчеты для построения облика камеры 
сгорания с использованием базовой методики для 
параметров двигателя SAM146. Его сравнение с 
оригинальным обликом камеры сгорания показало 
наличие существенных отличий. При этом полу-
ченный расчетным путем облик соответствовал 
камерам сгорания третьего поколения газотурбин-

Рис. 2. Схема c основными геометрическими
              соотношениями облика камеры сгорания [16]
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ных двигателей, что подтвердило ранее сделанное 
предположение о возможностях используемой 
методики (рис. 3,а).
Затем была выполнена доработка методики с 

подбором коэффициентов в основных формулах 
для ее адаптации при проектировании современ-
ных камер сгорания. При этом использовались ста-
тистические данные [2, 3, 18], сформированные в 
ходе анализа геометрии камер сгорания двигателей 
последних поколений с различными технологиями 
горения.
Так, например, в базовой методике для опре-

деления длины диффузора используется формула, 
которую можно представить в следующем виде:

                             
2
3

Ä âõ ,20
QL A h    

 
                       (1) 

а

б
Рис. 3. Наложение оригинального облика камеры сгорания на рассчитанный
              по базовой (а) и по доработанной методике (б)

где Q – объемный расход через камеру сгорания; 
hвх – высота канала входа в диффузор; А – эмпи-
рический коэффициент.
Формула для определения расстояния от вы-

ходного сечения диффузора до плоскости плиты 
фронтового устройства имеет вид

                               
ÄÁ

QL L
 
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2
3

1 ,
20

 (2)

где Б – также эмпирический коэффициент.
Адаптация методики для построения облика 

камеры сгорания SAM 146 проводилась за счет 
замены эмпирических коэффициентов как в при-
веденных здесь для примера формулах, так и во 
всех остальных, описывающих геометрию камеры 
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сгорания. В некоторых случаях также были изме-
нены рекомендуемые значения угловых величин.
Полученный при использовании новых фор-

мул и соотношений расчетный результат (рис. 3,б) 
подтвердил возможность их использования для 
формирования облика современных конструкций 
камер сгорания.
Затем подобная работа была проведена и для 

других камер сгорания, в результате чего было по-
лучено математическое описание, позволяющее 
выполнять построение обликов камер сгорания с 
технологиями TAPS, TALON и др. Верификация 
расчетных формул была выполнена на базе камер 
сгорания двигателей PW 1133G, LEAP-1 и др.
Было установлено, что не существует универ-

сального описания облика современных камер 
сгорания. Каждый облик зависит от технологии 
горения, реализованной в камере сгорания, а ино-
гда и от отдельных конструктивных особенностей, 
использующихся фирмой-разработчиком.
Применяемая в качестве базовой методика про-

ектировочного расчета имеет блочную структуру, в 
которой каждый блок соответствует определению 
геометрии конкретного элемента камеры сгора-
ния с помощью математических соотношений. 
Поэтому эти блоки можно заменять, используя 
новые с другими формулами. Такая структура 
методики также позволяет дополнять ее структуру 
новыми блоками, позволяющими решать различ-
ные дополнительные задачи. Исходя из этого, на 
следующем этапе дорабатываемая методика была 
дополнена рядом блоков, позволяющим выпол-
нить выбор прототипа с конкретной технологией 

Рис. 4. Доработка методики

горения и оценить уровень потерь полного дав-
ления (рис. 4).
Для этого были разработаны специальные 

подходы. Так, на базе обобщения статистических 
данных по камерам сгорания была получена по-
линоминальная зависимость суммарной степени 
повышения давления от удельного расхода на 
взлетном режиме:

        óä óä óä

óä

C C C

C
    

 

4 3 21000000 3000000 2000000

901207 132418.
 (3)

Аналогично на основе статистики были полу-
чены зависимости, позволяющие оценить темпе-
ратуру на выходе из камеры сгорания.
Максимальная температура описывается вы-

ражением:

            ÃmaxT   



      

  

4 3 20,0003 0,0076 1,069

62,94 889,79.
 (4)

Для средних температур:

          ÃCPT   



       

  

4 3 20,0003 0,0067 4,4097

118,76 387,05.
 (5)

Тогда на этапе разработки технического пред-
ложения по заданному для двигателя удельному 
расходу топлива можно задавшись суммарной 
степенью повышения давления определить темпе-
ратуру за камерой сгорания. При этом в зависимо-
сти от возможностей предприятия-производителя 
газотурбинного двигателя по реализации конкрет-
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ных технологий производства и использованию 
определенных материалов лопаток турбин, можно 
ориентироваться как на максимальный уровень 
достигнутых температур за камерой сгорания, так 
и на его среднее значение. По полученным пара-
метрам, соответствующим условиям на границах 
камеры сгорания (входе и выходе) выбирается про-
тотип с реализованной в нем технологией горения. 
Затем на основе разработанного математического 
описания для облика камеры сгорания с этой тех-
нологией горения производится его построение. 
Таким образом, выбор прототипа производится 
на основе достигнутых в реальных конструкциях 
значений показателей, что позволяет впоследствии 
осуществить доводку спроектированной с таким 
подходом конструкции.
После формирования облика камеры сгора-

ния, на его основе с помощью 2D-моделирования 
проводится оценка уровня ее потерь давления, 
точность которой выше, чем при использовании 
расчетного подхода, использованного в базовой 
методике.
Новая методика может использоваться совмест-

но с программой термогазодинамического расчета 
газотурбинного двигателя «Астра», что позволяет 
повысить качество проектирования силовой уста-
новки за счет более точных исходных данных для 
расчета [19] и оценки массы [20].

Выводы
На основе проведенной работы можно сделать 

следующие выводы:
– разработанная методика, в отличие от суще-

ствующих, позволяет формировать облики камер 
сгорания авиационных ГТД IV и V поколений;

– общие подходы, использованные в базовой 
методике [16] позволяют за счет изменения в ее 
формулах численных значений эмпирических 
коэффициентов, адаптировать ее для создания со-
временных изделий, таким образом эта методика 
является общей для всех типов камер сгорания;

– каждой технологии горения (TAPS, TALON, 
TALON II, TALON X, TILED PHASE 5 и др.), ис-
пользуемой в современных камерах сгорания, 
соответствует свой облик и его индивидуальное 
математическое описание;

– использование статистических данных по-
зволяет повысить качество имеющихся методик 
проектирования камеры сгорания.
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