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Описан рабочий процесс камеры сгорания испарительного типа, применяющейся на большинстве 

типов современных вспомогательных силовых установок (ВСУ), имеющей при установившейся режим-
ной работе высокоэффективный рабочий процесс с высокой полнотой сгорания, низким уровнем выбро-
сов СО и NOx и малое давление впрыска топлива. Однако пусковые характеристики камеры сгорания 
испарительного типа требуют совершенствования. Рассматриваются пути совершенствования пусковых 
характеристик вспомогательного газотурбинного двигателя (ГТД) с камерой сгорания испарительного 
типа путём оптимизации количества, месторасположения пусковых форсунок центробежного типа, кор-
ректировки закона топливоподачи. При этом приводятся сравнительные расчëтно-экспериментальные 
данные по изменению полноты сгорания топлива, парциальности работы турбины, полей температуры 
газа перед турбиной. Моделирование процесса запуска осуществляется по разработанной нелинейной 
динамической модели запуска, в которой полнота сгорания топлива представлена в виде произведения 
двух составляющих: известного критерия форсирования Kv и составляющей, аппроксимированной в за-
висимости от теплового состояния испарительной трубки камеры. Проверка запуска двигателя с меро-
приятиями по доработке камеры сгорания на высотно-климатическом стенде ЦИАМ показала необходи-
мость корректировки характеристики топливоподачи для высотных условий Н ≥ 4000 м. Показана воз-
можность снижения максимальной локальной температуры газа перед турбиной на 50-60°С, расширения 
диапазона надёжного запуска двигателя по подаче топлива в 1,5-2 раза за счëт проводимых мероприятий. 

 
Пусковые форсунки, температура газа перед турбиной, полнота сгорания топлива, моделирова-

ние запуска. 
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Абсолютное большинство суще-

ствующих в настоящее время отечествен-
ных ВСУ (ТА6А, ТА8, ТА12) имеют ка-
меру сгорания испарительного типа [1], в 
конструкции которой предусматриваются 
Г-образные испарительные трубки, внутрь 
которых поступает топливо, подаваемое 
струйными форсунками. В рабочем состо-
янии испарительные трубки имеют доста-
точно высокую температуру, поэтому 
топливовоздушная смесь (α = 0,2–0,3), 
проходя внутри них и смешиваясь с не-
большим количеством воздуха, предвари-
тельно подогревается и испаряется, далее 
поступает во фронтовую часть камеры 
сгорания. Предварительная гомогениза-
ция смеси в испарительных трубках обес-
печивает высокоэффективный рабочий 
процесс камеры сгорания с высокой пол-
нотой сгорания, низким уровнем выбро-
сов СО и NOx и малое давление впрыска  
топлива при работе на установившихся 
режимах. Однако процесс запуска в рабо-
ту камеры сгорания такого типа сопряжëн 

с рядом трудностей, связанных с необхо-
димостью разогрева испарительных тру-
бок. Особенно сильно это сказывается в 
условиях запуска двигателя при низких 
отрицательных температурах окружающе-
го воздуха, когда для ускорения момента 
вступления в работу камеры сгорания 
приходится забогащать подачу топлива в 
блок пусковых форсунок, что, в свою оче-
редь, вызывает рост давления топлива пе-
ред форсункой и увеличение длины факе-
ла горящего топлива за ней и, как след-
ствие, догорания топлива на турбине      
[2-5]. Разогрев испарительных трубок 
осуществляется с помощью парциально 
установленного коллектора пусковых 
центробежных форсунок (рис.1). Парци-
альность коллектора пусковых форсунок 
обусловлена малой абсолютной величи-
ной расхода топлива в первоначальный 
момент времени и сравнительно большой 
величиной выходного отверстия форсунки 
из-за возможности засорения.  
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Рис.1. Схема фронтового устройства камеры сгорания испарительного типа  

с указанием расположения одноточечных термопар замера, лопаток соплового аппарата,  
патрубка отбора воздуха 

 
На рис. 2 показаны круговые раз-

вёртки температурного поля газов на вы-
ходе из камеры сгорания двигателя для 
«холодного» и «горячего» (температура 
испарительных трубок перед «горячим» 
запуском 180-220˚С) запуска двигателя в 
характерный  момент запуска двигателя 
ТА6А при частоте вращения ротора 
= 45 % в момент отключения стартëра. Из 
рис.2 следует, что в этот момент темпера-
туры по термопарам, расположенным в 
верхней части камеры сгорания (напротив 
пусковых воспламенителей), при «холод-
ном» и «горячем» запусках составляют 
значения одного уровня 1100-1200 °С 
(при уровне расчëтной среднемассовой 
температуры на максимальном режиме 
850 °С), но, если в нижней части камеры 
сгорания температура при «холодном» 
запуске остаётся ниже 150 °С, то при «го-
рячем» запуске – выше 400°С. Причëм 
уровень максимальных локальных темпе-

ратур при холодном запуске сопоставим с 
уровнем максимальных локальных темпе-
ратур при «горячем» запуске. 

При этом неравномерность темпера-
турного поля газов перед турбиной, опре-
делённая по соотношению: 
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величина показаний термопар, – при «хо-
лодном» запуске существенно выше, чем 
при «горячем» запуске, особенно на  
начальном участке (п=10 %), где первона-
чальная разница составляет до 50 %. С 
ростом частоты вращения эта разница 
уменьшается. 
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Рис.2.  Развёртка температурного поля при запуске холодного и горячего двигателя  
в момент достижения ротором частоты вращения 45% 

 
 
 
 

 
 

Рис.3. Изменение неравномерности температурного поля газов перед турбиной  
при «холодном» и «горячем» запуске: 

-  «холодный» запуск»;   - «горячий» запуск 
 

 



                      Машиностроение и энергетика 

205 
 

 

 
Рис.4. Изменение коэффициента парциальности турбины по частоте вращения  

при «холодном» и «горячем» запуске: 

- «холодный» запуск;   - «горячий» запуск 

 
 

На рис. 3 и 4 приведено сравнение 
протекания, соответственно параметра 
неравномерности окружной температуры 
и коэффициента, характеризующего поте-
ри КПД турбины [5] из-за наличия парци-
альности, при «холодном» и «горячем» 
запусках по частоте вращения ротора дви-
гателя.  

На рис. 5 приведены поля темпера-
тур газов перед турбиной при отлаженных 
запусках трëх различных экземпляров 
двигателей ТА6А в момент достижения 
максимальной величины локальной тем-
пературы. Из анализа следует, что в зави-
симости от условий стендовых испыта-
ний,  характеристик узлов двигателя, 
настроек автоматики и других факторов 
разброс величины максимальной локаль-
ной температуры газов, определённый по 
выборке 65 изделий, составляет по С.К.О. 

84 °С. Из анализа статистики запуска се-
рийных двигателей следует, что  макси-
мальный уровень локальных температур 
газа перед турбиной может достигать 
1250-1300 °С. Указанный характер проте-
кания процесса розжига камеры сгорания 
вызывает неравномерный нагрев соплово-
го аппарата турбины (рис.1) и, как след-
ствие, приводит на отдельных экземпля-
рах двигателей к преждевременному раз-
рушению соплового аппарата и турбины в 
целом. На рис.1 показано, что наиболее 
высокую температуру имеют лопатки 
соплового аппарата первой ступени, рас-
положенные напротив воспламенителей 
(выделены более тёмным тоном), это сле-
ва – лопатки № 5-9, справа – лопатки № 
31-37 (номера лопаток приведены внутри 
кольца СА-I). 
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Рис.5 Поля температуры газов перед турбиной при запуске трëх различных экземпляров двигателей 
ТА6А в момент достижения максимальных величин локальных температур *

ГT  
 

С целью устранения отмеченных не-
достатков была предложена конструкция 
камеры сгорания с двумя дополнитель-
ными форсунками, расположенными в 
нижней части окружности фронтового 
устройства (рис. 6).  

Предложенное мероприятие было 
проверено в условиях стенда предприятия 
путëм проведения сравнительных запус-
ков на пусковом коллекторе при подкрут-
ке ротора стартёром. Сравнение процес-
сов показало, что установившаяся частота 
вращения ротора при запуске на опытном 
коллекторе увеличивается на 5-6 %. Также 
при стендовых испытаниях в условиях 
Тн=+15 0С [9] проведены сравнительные 
запуски двигателя в состоянии «холод-
ный» при единой регулировке отлаженной 
топливной автоматики. Из представлен-
ных на рис. 7 материалов следует, что 

введение двух дополнительных форсунок 
в пусковой топливный коллектор позво-
ляет ускорять розжиг основного коллек-
тора и уже на начальном этапе запуска на 
15-30 % более эффективно по сравнению 
со штатной компоновкой «включать» в 
работу турбину, что следует из более вы-
соких значений ускорения ротора. Раннее 
включение турбины в работу позволяет 
также при отключении стартëра иметь до-
статочно хороший уровень ускорений ро-
тора, что в целом повышает надëжность 
запуска, а также снизить уровень макси-
мальной локальной температуры газа пе-
ред турбиной на 50-60 °С при обеспече-
нии заданного времени запуска двигателя, 
что было подтверждено моделированием 
процесса запуска с применением разрабо-
танной поэлементной нелинейной дина-
мической модели запуска. Рассчитано 



                      Машиностроение и энергетика 

207 
 

увеличение эффективности горения топ-
лива на участке запуска – 20-45% при ис-
пользовании опытного пускового коллек-
тора. Расчëт проводился по нелинейной 
динамической математической модели 
запуска двигателя ТА6А [9,10], в которой 
полнота сгорания топлива описана соот-
ношением  

 
( ) ( )испTfKf vz ⋅=η  ,            (2) 

 
где Kv – критерий форсирования [8]; 
( )испTf  – функция, учитывающая тепло-

вое состояние испарительных трубок ка-
меры сгорания.  

Соотношение (2) идентифицировано 
по результатам испытаний [7,8,9]. 

При этом при определении 
располагаемой работы турбины в 
уравнении баланса мощностей ротора 
двигателя [8] фактически полученный из 
термодинамического расчёта КПД 
турбины уменьшался пропорционально 
коэффициенту парциальности Kηт.  

Расчёт по нелинейной динамической 
математической модели запуска двигателя 
показал увеличение полноты сгорания на 
50-70% с одновременным снижением 
парциальности работы турбины 
(увеличение Кηт на 10-20 %) на указанном 
участке запуска (20-45 %) при 
применении опытного пускового 
коллектора. 

Одновременно экспериментальное 
сравнение пусковых характеристик двига-
телей со штатной и опытной конструкци-
ей пускового топливного коллектора на  
двух экземплярах двигателя ТА6А в 
наземных условиях при температуре 
окружающего воздуха +15-20 °С показало 
расширение диапазона надёжного запуска 
двигателя с опытным коллектором по 
сравнению с двигателем штатной компо-
новки по допустимой подаче топлива в 
указанных условиях на 50-60 %.  

На стенде ТБК ЦИАМ проверены 
пусковые характеристики двигателя с 
опытным коллектором пускового топлива 
[9,10]. Проверка  пусковых характеристик 
в условиях Н = 0-4 км при различных 
температурах воздуха на входе в двига-
тель показала, что диапазон надëжного 
запуска двигателя с мероприятиями по 
пусковому коллектору увеличивается на 
20-25 % по сравнению со штатной компо-
новкой. При этом для обеспечения 
надëжного запуска в условиях Н ≤ 4 км   
Тн =+35 °С была скорректирована харак-
теристика автомата запуска топливного 
насоса-регулятора для обеспечения мини-
мально достаточной величины расхода 
топлива в первоначальной точке запуска с 
точки зрения обеспечения качественного 
распыла топлива пусковым топливным 
коллектором при увеличении общего чис-
ла форсунок. 

 

 
 

Рис.6. Схема установки двух дополнительных пусковых форсунок во фронте камеры сгорания 
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Рис.7  Сравнение графиков протекания ускорения ротора по частоте вращения для штатной и 
опытной компоновки при «холодном» запуске: 

-штатная компоновка;
   

-опытная компоновка 
 
 

Выводы 
Проведëнные расчëтно-эксперимен-

тальные исследования позволили уточ-
нить описание нелинейной динамической 
математической модели запуска двигателя 
с камерой сгорания испарительного типа в 
момент её розжига и разработать меро-
приятия по улучшению пусковых харак-
теристик двигателя: 

 

1) повысить диапазон надёжного за-
пуска на 20-25 %; 

2) уменьшить величину максималь-
ной локальной температуры газа перед 
турбиной при запуске на 50-60 ºС; 

3) улучшить полноту сгорания топ-
лива на 50-70 %, парциальность работы 
турбины на 10-20 % в начальный момент 
запуска двигателя (n = 15-30 %). 
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The working process of a combustion chamber of the evaporative type used on most types of modern 

APUs is described in the paper. The combustion chamber discussed is characterized by a highly efficient work-
ing process with high combustion, low emissions of CO and NOx and low fuel-injection pressure in steady-state 
operation. However, the starting characteristics of the evaporative combustion chamber need to be improved. 
Ways of improving the starting characteristics of the auxiliary GTE with an evaporative type combustion cham-
ber by optimizing the number and location of starting centrifugal injectors, the adjustment of the fuel feed law 
are discussed. Comparative computational and experimental data on the variations in combustion efficiency, 
partial operation of the turbine, gas temperature fields at the turbine inlet are given. Modeling of the startup pro-
cess is performed by the developed nonlinear dynamic model of starting in which the combustion efficiency is 
represented as the product of two components: a known criterion of forcing Kv and a component approximated 
according to the thermal condition of the chamber evaporating pipe. Checking the engine starting with the activi-
ties for developing the combustion chamber at the high altitude-climatic test bench at the Central Institute of 
Aviation Motors has shown the necessity of adjusting the characteristics of fuel supply for high-altitude condi-
tions N ≥ 4000m. It is shown that the maximum local gas temperature at the turbine inlet can be reduced by 50-
60 ° C andthe range of reliable engine starting by fuel supply  can be increased by the factor of 1.5-2. 

 
Combustion chamber of the evaporative type, gas temperature at the turbine inlet, starting fuel injectors, 

combustion efficiency, modeling of startup. 
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