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Показана необходимость согласования совместной работы компрессора и камеры сгорания при 

проектировании газогенератора с целью обеспечения работоспособности турбины и дана формула для 
расчёта значения приведённой скорости потока на выходе из компрессора как параметра согласования, 
обеспечение которого исключает нестабильность поля температуры газа на выходе из камеры сгорания 
и, соответственно, предотвращает повреждение лопаток турбины. 

 
Согласование, компрессор, камера сгорания, турбина, газогенератор, критерии, приведённая ско-

рость потока, нестабильность, поле температуры газа, диффузор, отрывы потока. 
 
Несогласованность совместной ра-

боты компрессора, камеры сгорания и 
турбины газогенератора при создании но-
вого двигателя приводит впоследствии в 
процессе его эксплуатации к дефектам 
сопловых и рабочих лопаток турбины, вы-
зываемым неравномерностью поля темпе-
ратуры газа на выходе из камеры сгора-
ния. Опасность повреждения лопаток усу-
губляется явлениями нестабильности тем-
пературного поля на разных экземплярах 
двигателей, изготовленных по одному 
чертежу.  

Эта нестабильность определяется 
течением потока за компрессором с его 
отрывом от стенок диффузора камеры 
сгорания. Так, на некоторых серийных 
двигателях значение коэффициента не-
равномерности поля температуры газа 
может возрастать более чем на 60%. 
Практика показывает, что серийные дви-
гатели с нестабильным полем температу-
ры подлежат отладке перед отправкой в 
эксплуатацию путем замены топливных 
форсунок, жаровых труб, установкой ре-
гулирующих шайб в проточной части или 
отбраковываются и перебираются, что не-
технологично, дорого и ненадёжно. На 
двигателях с охлаждаемыми лопатками 

из-за нестабильности поля приходится 
увеличивать расход охлаждающего возду-
ха с потерей экономичности. Осуществля-
ется контроль температурного поля на 
сдаточных испытаниях на каждом двига-
теле перед отправкой в эксплуатацию. 
Следовательно, актуальным является со-
здание условий для обеспечения стабиль-
ности параметров потока на входе в тур-
бину ещё на стадии проектирования дви-
гателя. Эти условия возможно обосновать 
только на основе представлений об инте-
гральной математической модели камеры 
сгорания [1], которая однозначно опреде-
ляет оптимальные геометрические разме-
ры камеры сгорания [1, 2], при обеспече-
нии согласования параметров потока в 
граничном сечении его между компрессо-
ром и камерой сгорания.  

В работе [3] показано, что приведён-
ная скорость потока газа  кλ  на выходе из 
компрессора (на входе в камеру сгорания) 
является связующим звеном компрессора 
и камеры сгорания, оптимальное значение 
которого обеспечит согласование их сов-
местной работы. 

Таким образом, цель работы состоит 
в обосновании условий совместимости 
работы компрессора и камеры сгорания, 
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обеспечивающих стабильность парамет-
ров газа, в частности, его поля температу-
ры на входе в турбину путём разработки 
метода расчёта необходимого значения 
приведённой скорости потока  кλ  в его 
сечении в месте газодинамической сты-
ковки компрессора и камеры сгорания. 

В работе [1] получен конструктив-
ный критерий стабильности течения газа в 
диффузоре камеры сгорания A  на основе 
преобразований и интегрирования диффе-
ренциальных уравнений сохранения ко-
личества движения, неразрывности и пе-
реноса кинетической энергии турбулент-
ных пульсаций в потоке газа. Определено 
его численное значение путём отработки 
экспериментальных данных испытаний 

камер сгорания с различными конструк-
циями диффузоров (рис. 1). За параметр 
нестабильности maxmax /θθ∆ принято отно-
шение максимального «разброса» и сред-
него значения коэффициента окружной 
неравномерности поля температуры газа 
по результатам испытаний нескольких эк-
земпляров камер сгорания определённой 
конструкции: 

kz

z

TT
TT

−
−

= max
maxθ , 

где Tmax, Tz, Tk   − температура газа за ка-
мерой сгорания, соответственно, макси-
мальная местная, среднемассовая и тем-
пература воздуха за компрессором. 

 

 
 

Рис. 1. Влияние величины конструктивного критерия диффузора на уровень стабильности температу-
ры газа перед турбиной по испытаниям камер сгорания с разными схемами диффузоров [1]: 

Δ, ○, ● – кольцевой с центральным телом;  
□ – кольцевой ступенчатый (с малым диффузором) с центральным телом;  

◊ - криволинейный ступенчатый; ×, ∗ - кольцевой безотрывный (противоточные камеры сгорания).  
Сплошная кривая – эмпирическая зависимость уровня поля температуры газа.  

1 – область безотрывного течения газа; 2 – течение газа с отрывом от стенок диффузора.  
374,0≤A  - условие обеспечения стабильности поля температуры газа 

 
Условие перехода от нестабильного 

течения с отрывом потока от стенок диф-
фузора к стабильному выражено следую-
щей зависимостью: 
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где кF  и ккF  – соответственно площади 
поперечного сечения за компрессором и 
кольцевого канала камеры сгорания; дV  – 

объем диффузора; 
к

д
д h

ll = ; дl  – длина 

диффузора, кh  – высота канала на входе в 
диффузор (выход из компрессора).  

Для прямоточной кольцевой камеры 
сгорания, имеющей наиболее распростра-
нённую схему ступенчатого диффузора с 
центральным телом, приведена расчётная 
формула для определения значения A [1], 
которая после выполненных нами преоб-
разований примет следующий вид, как 
функция от  кλ : 
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1дα  – центральный угол малого 
«безотрывного» диффузора камеры сго-
рания; 

∆  – расстояние от выходного сече-
ния малого диффузора до обтекателя жа-
ровой трубы (до центрального тела);  

8,02 =а  , 6,13 =а  для показателя 
адиабаты k =1,4 (из уравнения расхода); 
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2
1 а
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∆
= , 32 −=

∆

kh
 (по статистике); 

98,0=дσ  – коэффициент восстанов-
ления полного давления в диффузоре ка-
меры сгорания; 

отбΣδ  – суммарный относительный 
расход воздуха, отбираемого за компрес-
сором, не проходящего через жаровую 
трубу; 

q  – приведённая плотность потока 
массы, характеризующая изменение пло-
щади поперечного сечения струи в изоэн-
тропическом, изоэнергетическом потоке в 
зависимости от его скорости (газодинами-
ческая функция от λ  и k );  

оλ  и кλ  – приведённые скорости по-
тока, проходящего через суммарную эф-
фективную площадь всех отверстий жаро-
вой трубы и на выходе из компрессора 
соответственно; 

кD  – средний диаметр последней 
ступени компрессора; 

2
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воздуха за компрессором; 
КTк ,*  и МПаpк ,

*  – температура и 
давление воздуха за компрессором; 
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µ
 жF и оF⋅Σµ  – площади 

жаровой трубы в миделевом сечении и 
суммарная площадь всех отверстий и ще-
лей жаровой трубы камеры сгорания; 

о

кк

F
Fn

⋅Σ
=

µ2 , ккF  – площадь кольце-

вого канала камеры сгорания. 
Для камеры сгорания с оптимальным 

режимом работы [1, 2], обеспечивающим 
максимальную устойчивость рабочего 
процесса – значение 1,022,0 ±=оλ , мак-
симальную полноту сгорания топлива, 
минимальные вредные выбросы на выхо-
де и минимальную среднюю неравномер-
ность поля температуры газа перед турби-
ной – значения 5,171 ±=n , 95,12 ≥n . По 

известным значениям кD  и ВG  формула 
(1) даёт возможность определять кλ , при 
котором исключается нестабильность по-
ля температуры газа на входе в турбину. 
При этом 374,0≤A . В этом случае раз-
брос неравномерности поля температуры 
от экземпляра к экземпляру камеры сго-
рания будет определяться только допус-
ками на её изготовление (см. рис. 1), слева 
от значения A  = 0,374. 

Значение максимальной местной не-
равномерности поля температуры газа с 
учётом разброса, который необходимо 
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учитывать при тепловом расчёте турбины, 
можно найти по формуле 








 ∆
⋅+⋅=

max

max
maxmaxmax 2

11
θ
θ

θθ  , 

где 
max

max

θ
θ∆  находится из рис. 1 по соответ-

ствующему значению A . 
Среднестатистическое значение maxθ  

может быть определено по формулам, 
приведённым в работах [1, 3, 4]. Там же 
показано, каким образом можно рассчи-
тать и радиальную неравномерность поля 
температуры газа maxpθ . 

Высота кольцевого пограничного 
сечения между камерой сгорания и ком-
прессором (высота лопатки последней 
ступени компрессора)  
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Степень геометрического расшире-
ния кольцевого диффузора камеры сгора-
ния определим из выражения 
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Работу формулы (1) с учётом рис. 1 
демонстрируем на примере поверочного 
расчёта серийного двигателя для много-
режимного самолёта. 

Задано: 
2,00608,0 мGВ = ; мDк ,5075,0= ; 

294,0=kλ .  
Значения конструктивных критериев 

камеры сгорания близки к оптимальному 
режиму работы (см. выше): 

4,61 =n ; 95,12 =n ; 252,0=оλ ;    

отбΣδ  =0,17; дσ =0,98; 1дα  =250;  

5,2=
∆

kh
; maxθ  =0,32;  

02,0=a ; 8,02 =a ; 6,13 =a ; 619,2=b ; 
125,3=с . 

Задавшись значениями kλ , опреде-
лим величины A  по формуле (1), причём 
безотрывность потока в диффузоре каме-
ры сгорания и, следовательно, стабиль-
ность поля температуры газа перед турби-
ной будет обеспечена только при том зна-
чении kλ , при котором критерий стабиль-
ности параметров газа имеет значение 

374,0≤A . 
На рис. 2 представлены результаты 

поверочного расчёта зависимости kλ  от A . 
Там же приведены графики изменения па-
раметров maxmaxθ , kh  и дn  в зависимости от 

A . 

 
 

Рис. 2 Расчётные зависимости  

kλ , maxmaxθ , kh  и дn  от критерия нестабильности 

A  для параметров серийного двигателя:  
1 – линия, определяющая условия стабильности пара-

метров газа на входе в турбину 374,0≤A  ( 25,0≤kλ );  
2 – линия, определяющая фактическое состояние не-
стабильности параметров газа перед турбиной на се-

рийном двигателе kλ  =0,294 ( A  =0,52). 
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Анализ графиков показывает, что 
согласование работы компрессора и каме-
ры сгорания, определяемое значением 
приведённой скорости потока за компрес-
сором kλ  на серийном двигателе не обес-
печено, так как kλ =0,294 ( A=0,52; 

maxmaxθ =0,36) вместо kλ =0,25 ( A=0,374; 

maxθ =0,32), которое должно было бы 
быть выполнено при проектировании 
компрессора и при котором исключалась 
бы нестабильность поля температуры газа 
на входе в турбину из-за отрывов потока 
от стенок диффузора камеры сгорания.  

В этом случае в процессе производ-
ства серийных двигателей не потребова-
лось бы вводить операцию контроля тем-
пературного поля газа на приёмо-
сдаточных испытаниях перед отправкой в 
эксплуатацию с возможной отбраковкой 
двигателя из-за несоответствия фактиче-
ских данных заданным техническим усло-
виям. 

 
Выводы 

1. Параметром согласования сов-
местной работы компрессора и камеры 
сгорания газогенератора является приве-
дённая скорость потока кλ  на выходе из 
компрессора. 

2. Получена формула (1), связыва-
ющая кλ  с конструктивным критерием 
стабильности течения газа в диффузоре 
камеры сгорания A . 

3. Условием совместимости ком-
прессора и камеры сгорания газогенера-
тора является обеспечение значения кλ , 
которое соответствует требованию 

374,0≤A , исключающему нестабиль-

ность поля температуры газа на входе в 
турбину в связи с безотрывным течением 
потока в диффузоре камеры сгорания. 

4. Для газогенератора с осевым 
компрессором и прямоточной камерой 
сгорания с оптимальным режимом работы 
значение параметра согласования сов-
местной работы этих агрегатов равно 

25,0≈кλ . 
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The article shows the necessity of matching joint functioning of the compressor and the combustion 

chamber at the stage of designing a gas generator to provide the turbine operability and specifies the formula for 
the calculation of the superficial flow velocity downstream the compressor as a matching parameter which, if its 
value is provided, prevents gas temperature field instability downstream of the combustion chamber and corre-
spondingly prevents the damage of the turbine blades. 
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