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При использовании компьютерных технологий проектирования камер сгорания ГТД возникают 
специфичные проблемы, пути решения которых рассмотрены в данной работе. 

 
Камеры сгорания ГТД, системы автоматизированного проектирования, суперкомпьютерные 

технологии, обеспечение расчётов. 
 
Растущие темпы развития децентра-

лизованного энергоснабжения обуславли-
вают необходимость разработки новых 
электрогенерирующих установок мощно-
стью от 15 до 600 кВт. Одним из возмож-
ных путей решения этой проблемы явля-
ется разработка  на базе малоразмерных 
ГТД микротурбинных энергоустановок 
(МТЭУ) [1] рис. 1 [2, 3]. 

 

 
 

Рис. 1. Типовая конструктивная схема МТЭУ 
 

К характерным конструктивным ре-
шениям сформировавшегося облика со-
временных МТЭУ можно отнести [1, 2, 3, 
4]: рекуперативный рабочий цикл с уме-
ренными термодинамическими парамет-
рами; малорасходный одновальный тур-
бокомпрессор с одноступенчатым центро-
бежным компрессором и радиально-
осевой центростремительной турбиной; 
малотоксичную камеру сгорания, пла-

стинчатый малогабаритный теплообмен-
ник (рекуператор) с высокой степенью 
регенерации, а также газодинамические 
подшипники, обеспечивающие частоту 
вращения ротора от 25000 до 100 000  
мин-1. При этом основной проблемой со-
здания подобных энергоустановок являет-
ся организация рабочего процесса в их 
основных узлах с коэффициентами полез-
ного действия (КПД), близкими к анало-
гичным величинам для полноразмерных 
ГТД. Однако с уменьшением размеров 
аэродинамические характеристики про-
точных частей компрессора и турбины 
становятся хуже и КПД этих элементов 
снижаются[5]. В свою очередь, уменьше-
ние расхода воздуха через камеру сгора-
ния ведёт к падению полноты сгорания в 
ней, ухудшению пусковых и срывных ха-
рактеристик, а также эпюры полей темпе-
ратур на входе в турбину [6]. Всё это  
снижает эффективность как двигателя, так 
и всей энергоустановки. 

При проектировании любых ГТД и 
малоразмерных, в частности, важен выбор 
режимных параметров, который в значи-
тельной мере определяет конструктивную 
схему энергетической установки в целом 
и облик камеры сгорания в частности. В 
табл. 1 приведен  диапазон изменения ре-
жимных параметров  для МТЭУ мощно-
стью от 15 до 600кВт при температуре 
воздуха на входе +15оС и атмосферном 
давлении 101,3кПа. 
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Таблица 1. Диапазон изменения режимных  
параметров микротурбинных энергоустановок 
мощностью от 15 до 600 кВт [7] 

№ 
п/п Параметр Размерность 

Диапазон 
изменения 

1 
ВG  кг/с 0,31…3,9 

2 
Кπ  - 3,5…5 

3 
2T ∗  К 473…520 

4 
КT ∗  К 770…850 

5 
ГT ∗  К 800…1220 

6 
TT ∗  К 900…920 

7 
ВЫХT∗  К 540…573 

8 
РЕГσ  

% 85…90 

 
Камера сгорания (КС) является од-

ним из основных узлов, определяющим 
характеристики микротурбинной установ-
ки. Она отличается сложностью протека-
ющих в ней физических процессов и 
большим количеством взаимовлияющих 
факторов, определяющих её рабочий про-
цесс, поэтому к ней  предъявляется целый 
ряд противоречивых требований. Так, 
например, от неё может требоваться 
надежная, устойчивая  работа на жидких и 
газообразных топливах широкого фрак-
ционного состава, минимальный уровень 
потерь полного давления, заданное поле 
температур на выходе и т.д. Указанные 
обстоятельства  усложняют процесс раз-
работки и доводки микротурбинных энер-
гоустановок и показывают необходимость 
проведения работ по совершенствованию 
процесса проектирования КС малораз-
мерных двигателей. 

К особенностям организации рабо-
чего процесса [6] малоразмерных ГТД 
можно отнести:   

- значительно большую относитель-
ную толщину пограничного слоя газовоз-
душного потока; 

- повышенную неравномерность 
распределения параметров и веществ по 
сечениям жаровой трубы; 

- существенное влияние масштабно-
го фактора на структуру течения и харак-
теристики струй вторичного воздуха; 

- низкие параметры цикла (степень 
повышения давления в компрессоре Кπ  и 
температура газа на выходе из КС ГТ

∗ ). 
В современных конструкциях 

МТЭУ, как правило, применяются коль-
цевые и выносные индивидуальные труб-
чатые камеры сгорания, схемы которых 
приведены на рис. 2. 

 

 
а 
 
 

 
б 
 
 

)  
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Рис. 2. Схемы камер сгорания, 
 применяемых в МТЭУ: 

а – прямоточная кольцевая; 
б – противоточная кольцевая; 

в – индивидуальная выносная трубчатая 
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Выбор схемы КС, с учётом её инди-
видуальных преимуществ и недостатков, 
зависит от целевого назначения изделия и 
предъявляемых к нему требований. Так, 
например, для индивидуальной выносной 
трубчатой КС легче обеспечить каче-
ственнное смесеобразование и доводку 
параметров в стендовых условиях, коль-
цевые прямоточные КС характеризуются 
минимальной площадью миделевого се-
чения и меньшими потерями полного дав-
ления, а противоточные позволяют полу-
чить минимальную длину ротора турбо-
компрессора. 

Характерными особенностями камер 
сгорания современных МТЭУ являются: 
низкие выбросы токсичных веществ (ме-
нее 9 ррm по СО и NOx), многотоплив-
ность и повышенный ресурс. Первое мо-

жет быть достигнуто за счёт сжигания 
предварительно подготовленной топливо-
воздушной смеси и невысоких рабочих 
температур [7], а также применения ката-
литических камер сгорания [8]. Много-
топливность может обеспечиваться уни-
версальными форсунками или возможно-
стью их быстрой замены, а повышенный 
ресурс – специальными антикоррозийны-
ми материалами для элементов КC [9]. 

Авторами на основе имеющихся ма-
териалов по малоразмерным ГТД с учётом 
статистических данных [6] был выполнен 
анализ влияния размерности на параметры 
камер сгорания. Результаты этой работы 
показаны на рис. 3, с указанием диапазона 
мощностей, характерного для МТЭУ (от 
100 до 600 кВт). 
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Рис. 3. Влияние размерности двигателя на основные конструктивные  

и режимные параметры камер сгорания авиационных ГТД 

N≈100 кВт N≈600 кВт 
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Из рисунка видно, что диапазон раз-
мерностей, начиная с . 0,05,В ПРG ≤  соот-
ветствующий мощностям менее 150 кВт, 
практически не изучен, поэтому выбор 
конструктивной схемы КС и геометриче-
ских размеров для этого диапазона пред-
ставляет собой сложную задачу. 

В данной статье приведены резуль-
таты первого этапа работ, связанные с вы-
бором, обоснованием конструктивной 
схемы и расчётов основных геометриче-
ских параметров камеры сгорания МТЭУ 
мощностью 100 кВт, работающей на при-
родном газе (а в перспективе и на жидком 
топливе). 

Исходные данные для расчета про-
ектируемой КС: 

- 0,78 /ВG кг с= − расход воздуха; 
- Рк∗=429 кПа – давление на входе в 

КС; 
- Тк∗=858 К – температура воздуха; 
- 1- к=0,96 – коэффициент восстанов-

ления полного давления; 
-  т = 0,99  – коэффициент полноты 

сгорания топлива; 
-  к=6,63 – коэффициент избытка воз-

духа камеры сгорания. 
Термодинамический цикл реализу-

ется по типовой схеме (рис. 1), с исполь-
зованием рекуператора, жёсткие ограни-
чения на конструктивную схему и габа-
ритные размеры установки отсутствуют. 
На основе анализа характерных особенно-
стей различных типов КС в данном проек-
те выбрана конструктивная схема в виде 
выносной индивидуальной трубчатой ка-
меры сгорания, которая в малоразмерных 
газотурбинных энергоустановках позво-
ляет сократить длину вала между ком-
прессором и турбиной, упростить процесс 
доводки, а также облегчить условия тех-
нического обслуживания и  эксплуатации. 
Применение указанной схемы также поз-
воляет получить хорошее согласование 
полей течения воздуха и топлива и требу-
емое качество подготовки топливно-
воздушной смеси. За счет использования 
диффузоров с внезапным расширением 
можно уменьшить потери давления на 

расширение потока по сравнению с тра-
диционными диффузорами с плавным 
расширением. 

Обычно в конструкциях с выносной 
КС применяют «боковой» подвод воздуха, 
что приводит к значительной неравно-
мерности полей течения топлива и возду-
ха, поэтому в данной схеме реализован 
центральный подвод. Следует также от-
метить, что наличие рекуператора «уве-
личивает» значение приведенного расхода

. ( )В ПР В К КG G Т Р∗ ∗= ,что приводит к уве-
личению размерности установки на 
20…30%.   

Характерные геометрические разме-
ры проточной части трубчатой КС приве-
дены на рис. 4. 

 

 
Рис.4. Типовая схема и основные обозначения  

выносной трубчатой КС 
 
Для расчета конструктивных и инте-

гральных параметров проектируемой ка-
меры сгорания была использована мето-
дика, разработанная с учетом имеющихся 
статистических данных по конструктив-
ным и режимным параметрам КС различ-
ных схемных решений [6] и рекомендаций 
[10]. 

В связи с наличием рекуператора, 
КС работает при достаточно бедном ко-
эффициенте избытка воздуха 6,63Кα =  
(для КС малоразмерных ГТД рабочий ре-
жим обычно соответствует 3...4,5Кα ≈ ). 
На режимах частичных нагрузок Кα будет 
ещё выше, в результате чего становятся 
возможны предсрывные режимы работы 
КС (для малоразмерных ГТД без рекупе-
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ратора 7...12СРЫВα ≈ ) [6]. Реализовать ра-
бочий процесс на таких режимах с высо-
кой полнотой сгорания топлива и низкими 
эмиссионными характеристиками оксида 
углерода СО затруднительно. Поэтому, по 
аналогии с ТРДД, камера сгорания вы-
полнена двухконтурной (рис. 5) – основ-
ной контур КС работает при 4Кα = , а 
второй контур служит для получения тре-
буемой 1200ГT К∗ =   и формирования за-
данного поля температур на выходе. В ре-
зультате проектируемая КС будет отли-
чаться от типовой схемы наличием разде-
лителя воздушного потока между обечай-
кой ЖТ и стенками корпуса КС. 

Методика расчёта основных геомет-
рических параметров КС включает сле-
дующие основные этапы: 

1. По средней скорости в миделевом 
сечении жаровой трубы прототипа опре-
деляется площадь    ж   ; ж   =   в к∗∗ ср [м ],  где  к∗  =  Рк∗  ∗Тк∗ [м ]. 

Диаметр жаровой трубы  ж    =    ∗ ж    . 
2. По статистическим данным или 

прототипу из соотношения   жт ж    =     
определяем длину жаровой трубы  жт =    ∗  ж   . 

3.Объем жаровой трубы  жт =   ∗ ж     *  жт ∗ с , 
где с  – поправочный коэффициент на 
объем жаровой трубы, определяемый по 
прототипу. 

4. Определяем суммарную эффек-
тивную площадь отверстий в жаровой 
трубе (включая фронтовое устройство):  эф =   в ∗  2 ∗  к∗ ∗ ∆ ж,  
где ∆ ж – перепад давления на жаровой 
трубе. 

В первом приближении принимаем ∆ ж постоянным по длине жаровой трубы: ∆ ж =   ж ∗ Рк∗  ,  

где  ж −  потери давления на жаровой 
трубе (для современных камер сгорания 
обычно  ж =3…5%,  к =  д +  ж).  

Геометрическая площадь отверстий 
Σ отв  =  эф  , где   ̅– средний коэффициент 
расхода воздуха через отверстия (с учётом 
фронтового устройства). 

5. Закон подвода воздуха выбирается 
либо по прототипу, либо по рекомендаци-
ям, изложенным в литературе по проекти-
рованию камер сгорания [11,12]. Обычно 
для КС МГТД: расход воздуха через 
фронтовые устройства (  фу) составляет 
около 20%, расход воздуха через первич-
ную зону  впз ≤ 20% ; через 
тель см ≤ 40% ; на охлаждение жаровой 
трубы  охл ≤ 20%  [6]. 

6. Площадь входа в камеру сгорания  к  и диаметр  к  определяются по приве-
денной скорости К К КРW аλ = , где акр  – 
критическая скорость звука, м/с, акр =   2 ∗ кк  ∗  ∗  к∗.    

Для современных камер сгорания 
малоразмерных ГТД 0,1...0,25Кλ = .   

Площадь входа в диффузор   к=  в к∗ к [м ]. 

Диаметр на входе в КС  к =   ∗ к . 

7. Размеры диффузора с внезапным 
расширением [13]. 

Для указанной конструкции    к ≤ 1;    ≈ 6 … 7°;    = (0,5 … 2) к. 
8. Площадь кольцевого канала Fкк и 

внутренний диаметр корпуса камеры сго-
рания Dкс: 

- определяем наружный диаметр жа-
ровой трубы  жнар =   ж   +2* ,  
где   – толщина стенки ЖТ с учетом кон-
струкции; 

- задаем высоту кольцевого канала ℎкк,  обычно ℎкк ≥ 0,01 … 0,015м; 
- определяем  кс= жнар + 2 ∗ ℎкк;  кк =    ( кс −  жнар ); 
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- определяем максимальное значение 
скорости в кольцевом канале (предпола-
гая, что весь воздух проходит по кольце-
вому каналу)  кк    =  в к∗∗ кк  
и сравниваем с рекомендуемыми значени-
ями [16]. 

9. Интегральные характеристики ка-
меры сгорания: 

- приведенный расход воздуха  впр =  в  к∗ к∗ ; 

- время пребывания      пр =   к∗∗ ж ∗ к∗∗ в , 
где  к∗ − Па ;  − Джкг∗К ;  в − кг/с ;  ж −м ;    к∗ − К. 

- коэффициент форсирования  К =  в( к∗) .  ∗ к∗∗ ж, 
1,25 3( / ) ( )кг с кПа К м∗ ∗ ; 

- полнота сгорания топлива  
21 0,8Г VКη = − ,

2 1,25 3( / ) (( / ) )кг с кг см К м∗ ∗ ; 
- объёмная теплонапряженность   =   ∗ т∗ г ж∗ к∗  [ кВтм ∗Па]; 
 
Для рассчитанных значений инте-

гральных параметров было выполнено их 
сравнение со статистическими данными 
современных камер сгорания различной 
размерности (рис. 3), которое показало, 
что большая часть параметров спроекти-
рованной камеры попадает в статистиче-
ские интервалы существующих камер 
сгорания. Это свидетельствует о том, что 
разработанная КС будет иметь достаточно 
высокие гидравлические характеристики 
и широкий диапазон устойчивой работы. 
Пониженное значение времени пребыва-
ния объясняется тем, что в расчетах  пр не 
учитывается объем улитки, которая по 
сути является газосборником. При этом 
величина объема улитки в 3-5 раз больше 
объема жаровой трубы. По результатам 
определения основных геометрических 
параметров была построена геометриче-
ская 3D-модель проектируемой камеры 
сгорания (рис. 5) и выполнен расчет аэро-

динамической структуры течения с ис-
пользованием программного комплекса 
AnsysFluent по методике, изложенной в 
работах [14,15].  

Некоторые результаты расчёта для 
аэродинамической структуры течения, 
векторов скорости и полного давления 
показаны на рис. 6-8. 

 
Рис. 5. Геометрическая модель камеры сгорания 

 
 

 
Рис. 6. Поле скоростей  газового потока в плоско-

сти симметрии камеры сгорания 
 

 
Рис. 7. Векторное поле скоростей газового потока 

в сечении в плоскости симметрии КС 
 

 
Рис. 8. Изменение полного давления по длине КС 
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Анализ полученных результатов по-
казал: 

• суммарные потери давления на ка-
мере составляют 2,95%; опыт работы с 
малоразмерными ГТД [16] показывает, 
что при процессе горения потери давле-
ния на основной камере могут увеличить-
ся на 15-20%, приблизившись таким обра-
зом к предварительно заданным 4%; 

• отношение расхода воздуха через 
основную КС к расходу вторичного воз-
духа – 1,225 (вместо принятых в предва-
рительном расчёте 1,516); 

• с точки зрения аэродинамики осо-
бых отличий от общепринятых законо-
мерностей течения в диффузоре и жаро-
вой трубе не наблюдается; 

• в жаровой трубе видна развитая 
зона обратных токов, что косвенно свиде-
тельствует о возможности хорошей ста-
билизации пламени и достаточно полном 
выгорании топлива в первичной зоне; 

• анализ рис. 7 показывает необхо-
димость небольшой доводки входной ча-
сти диффузора и воздухозаборника ос-
новной КС для устранения отрывов пото-
ка и увеличения глубины проникновения 
струй воздуха вторичного контура. 

 
В ходе проделанной работы: 
• отработана методика проектного 

расчёта для выносной индивидуальной 
трубчатой камеры сгорания; 

• получен облик выносной индиви-
дуальной трубчатой камеры сгорания с 
раздельной подачей основного и разбав-
ляющего воздуха;  

• в пакете AnsysFluent выполнен 
расчёт аэродинамической структуры те-
чения для созданного варианта КС, позво-
ляющий сделать вывод о его пригодности 
к решению задачи отработки конструкции 
камеры сгорания для МТЭУ. 

 
Исследование выполнено при под-

держке Министерства образования и 
науки Российской Федерации, соглашение 
14.B37.21.0297. 
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