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АНАЛИЗ СОВРЕМЕННЫХ ПОДХОДОВ К ПРОГНОЗИРОВАНИЮ ПУСКОВЫХ  
И СРЫВНЫХ ХАРАКТЕРИСТИК КАМЕР СГОРАНИЯ ГТД.  

I. МАКРОМОДЕЛИРОВАНИЕ 
 

Рассмотрена проблема прогнозирования пусковых и срывных характеристик при разработке и модифи-
кации камер сгорания ГТД. В результате анализа опубликованных работ определена область применения 
методов математического моделирования явлений воспламенения и погасания пламени на макроуровне. 
Предложено использовать регрессионные макромодели на этапе предварительного проектирования камер 
сгорания. 

 

камера сгорания ГТД, методология проектирования, пусковая и срывная характеристики, явле-
ния воспламенения и погасания пламени, эмпирические и теоретические макромодели, регресси-
онный анализ  

 
 Камера сгорания (КС) – один из наиболее труд-

ных в проектировании и доводке элементов газотур-

бинного двигателя (ГТД). Причины – сложность ра-

бочего процесса, ограниченная информативность 

экспериментальных методов исследования, недоста-

точные общность математических моделей и точ-

ность расчетных методов оценки функциональных 

свойств КС. 

  Важнейшими функциональными требованиями к 

КС ГТД являются надежное воспламенение и устой-

чивое горение топливовоздушной смеси (ТВС). 

 С развитием авиадвигателестроения увеличива-

ются параметры термодинамического цикла ГТД, 

при этом снижается суммарный коэффициент из-

бытка воздуха и растет давление в КС. Вследствие 

роста цен на энергоносители и удорожания произ-

водства авиационного керосина, а также в связи с 

необходимостью увеличения дальности полета са-

молетов, наметилась тенденция применения в авиа-

ционных ГТД топлив с повышенным содержанием 

ароматических углеводородов. Совокупность этих 

факторов приводит к увеличению выбросов сажи и 

оксидов азота (NОх). Конструктивные мероприятия, 

направленные на снижение выброса NОх и дымле-

ния, как правило, приводят к снижению устойчиво-

сти рабочего процесса КС [1]. В то же время после-

довательно ужесточаются предельно допустимые 

нормы выбросов вредных веществ в атмосферу, ус-

танавливаемые Международной организацией граж-

данской авиации (IСАО) и национальными стандар-

тами (рис. 1) [2]. Поэтому прогресс в создании ма-

лоэмиссионных КС непосредственно зависит от ре-

шения проблемы обеспечения их высоких пусковых 

и срывных характеристик. 

 
Рис. 1. Ужесточение требований к предельно до-

пустимым нормам выбросов NОх  
в атмосферу авиационными ГТД [2] 

 
Трудности обеспечения приемлемых характери-

стик КС во многом обусловлены несовершенством 

традиционной методологии их проектирования. 

Процесс разработки КС долгие годы большей ча-

 В.Е. Костюк, И.Ф. Кравченко 
АВИАЦИОННО-КОСМИЧЕСКАЯ ТЕХНИКА И ТЕХНОЛОГИЯ, 2004, № 4 (12) 



Двигатели аэрокосмических летательных аппаратов 49 

стью состоял из экспериментальных исследований, 

стендовых испытаний, анализа результатов и после-

дующей компоновки, основанной на приобретенном 

ранее опыте. Этот процесс был весьма успешным, 

однако два основных фактора вызвали изменения в 

методологии проектирования КС в последние годы. 

Прежде всего – это потребность в формировании та-

кого процесса проектирования, который мог бы бы-

стро реагировать на изменение запросов рынка. 

Процесс проектирования, основанный на проведе-

нии стендовых испытаний, является и дорогостоя-

щим, и медленным. Поэтому, чтобы закончить но-

вый проект быстрее, необходимо исключить из пла-

на часть испытаний. Это возможно лишь в том слу-

чае, если математические методы прогнозирования 

характеристик КС доступны уже на самых ранних 

стадиях проектирования, и им можно доверять на-

столько, чтобы рассчитывать на достижение запла-

нированных характеристик лишь с небольшим чис-

лом проверочных испытаний. Второй важнейший 

фактор – это продолжающееся ужесточение требо-

ваний к эмиссионным характеристикам КС, вынуж-

дающее применять принципиально новые конструк-

тивные решения, для которых имеется мало преды-

дущего опыта. Верное конструктивное решение ста-

новится все менее очевидным, даже если имеется 

принципиальная уверенность, что данный новый 

проект может быть выполнен так, чтобы удовлетво-

рить требованиям технического задания. В этих об-

стоятельствах надежные методы прогнозирования 

характеристик КС – единственный путь к успеху.  

Проблема надежного прогнозирования пусковых 

и срывных характеристик КС ГТД не решена до се-

годняшнего дня. 

Цель данной работы – на основе анализа совре-

менного состояния проблемы прогнозирования пус-

ковых и срывных характеристик КС определить об-

ласть применимости различных подходов к матема-

тическому описанию явлений воспламенения и пога-

сания пламени для решения задач разработки и мо-

дификации КС ГТД и установить приоритетные на-

правления совершенствования этих методов. 

Несмотря на большое число работ, посвященных 

проблеме запуска и срыва пламени в КС ГТД, в на-

стоящее время отсутствует не только завершенная 

теория, но и достаточно строгое феноменологиче-

ское описание этих процессов. 

Действующий стандарт [3] определяет запуск ос-

новной КС как «процесс воспламенения ТВС, пере-

броса и распространения пламени в предусмотрен-

ной зоне основной КС ГТД». Соответственно ее пус-

ковая характеристика согласно [4] представляет со-

бой «отражение определенной совокупности физиче-

ских процессов, следующих друг за другом в необ-

ходимой последовательности и включающих вос-

пламенение, переброску и стабилизацию пламени». 

Определение срывной характеристики КС не норми-

ровано, но традиционно под бедным и богатым сры-

вом понимают явление погасания пламени при из-

менении состава ТВС [5 – 7].  

Физическая сущность процесса воспламенения 

заключается в подводе энергии к реакционноспособ-

ной системе от внешнего источника и в создании ус-

ловий, в которых возможно самоускорение реакции 

горения. В КС ГТД преимущественное значение 

обычно имеет тепловой механизм воспламенения. С 

позиций тепловой теории зажигания успешное за-

вершение первой стадии запуска КС зависит исклю-

чительно от того, будет ли скорость выделения тепла 

в процессе горения превосходить скорость теплоот-

вода в окружающую среду вследствие теплопровод-

ности и турбулентной диффузии. Указанные скоро-

сти определяются, в свою очередь, мощностью ис-

точника зажигания и локальными параметрами те-

чения и смесеобразования в районе установки ис-

точника. Развитие процесса на второй стадии запус-

ка КС определяется факторами, влияющими на ста-

билизацию пламени. На этом этапе решающую роль 

играют положение источника зажигания и структура 

течения внутри жаровой трубы. 
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Для стабилизации горения в КС ГТД использует-

ся аэродинамическая рециркуляция продуктов сго-

рания [5 – 7]. Рециркулирующие продукты сгорания, 

контактируя с поступающей свежей ТВС, обеспечи-

вают ее прогрев и воспламенение. Существование 

пламени в КС зависит от динамики процессов теп-

ломассообмена между зоной стабилизации пламени 

и обтекающей ее свежей ТВС. 

Очевидно, что законы, по которым возникает и 

существует пламя, и на границе его срыва, и в мо-

мент, когда оно появляется в еще неработающей КС, 

одни и те же – это фундаментальные законы сохра-

нения массы, количества движения, энергии и кон-

центрации химических компонентов двухфазной 

многокомпонентной реагирующей смеси, состоящей 

из воздуха, капель распыленного топлива, его паров 

и образующихся в ходе химической реакции продук-

тов сгорания. Однако сложность физической карти-

ны и вероятностная природа явлений значительно 

ограничивает возможности теоретического анализа.  

В то же время благоприятным для разработки 

методов прогнозирования пусковых и срывных ха-

рактеристик КС ГТД является тот факт, что указан-

ные характеристики, как правило, представляют в 

виде границ, отделяющих области значений пара-

метров, характеризующих условия работы КС в сис-

теме двигателя, при которых ее запуск или стабили-

зация пламени возможны, от области, где они не-

возможны (с определенным коэффициентом надеж-

ности) (рис. 2). 

Динамика развития процессов воспламенения и 

погасания пламени в КС представляет обычно зна-

чительно меньший интерес. Это позволяет ограни-

читься анализом необходимых и достаточных усло-

вий успешного запуска и устойчивого горения, не 

рассматривая собственно нестационарный процесс 

выхода КС на рабочий режим и ухода с него. 

Большинство известных методов прогнозирова-

ния пусковых и срывных характеристик КС ГТД ос-

нованы на обобщении экспериментальных данных 

при помощи эмпирических и теоретических матема-

тических моделей, описывающих процессы воспла-

менения и погасания пламени на макроуровне. 

 
Рис. 2. Cрывные и пусковые характеристики КС: 

1 – граница срыва пламени при рк = 350 мм рт. ст.; 
2 – то же при рк = 250 мм.рт.ст.;  
3 – граница воспламенения ТВС при рк = 350 мм рт. ст.;   
4 – то же при  рк  = 250  мм рт. ст. [8] 
 

Эмпирические макромодели строятся исключи-

тельно на основе изучения реакций объекта на изме-

нение внешних условий. При этом теория работы 

объекта не рассматривается, сам объект представля-

ет собой так называемый «черный ящик», а модель 

– некоторое уравнение регрессии. 

В общем случае число факторов, влияющих на 

пусковую и срывную характеристики КС, настолько 

велико, что построение макромодели представляет 

значительные трудности.  

Для конкретной компоновки КС, системы зажи-

гания, программы регулирования и типа топлива 

размерность вектора входных параметров может 

быть сокращена. По существу переменными остают-

ся только параметры воздуха на входе в КС и расход 

топлива. В итоге уравнение регрессии, описывающее 

пусковую или срывную характеристику конкретной 

КС, принимает вид [9]: 

)с,Т,p(f ккк ,     (1) 

где  – суммарный коэффициент избытка воздуха в 

КС;  

ккк с,Т,p  – давление, температура и скорость 
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воздуха на входе в КС. 

Поскольку расход топлива в момент воспламене-

ния и погасания пламени, как правило, незначитель-

но изменяется в широком диапазоне эксплуатацион-

ных условий, то в силу известной связи между пара-

метрами через уравнение расхода воздуха на входе в 

КС и коэффициент избытка воздуха, уравнение (1) 

может быть упрощено на любую одну из независи-

мых переменных: 

)Т,p(f кк ; )с,f(pα кк ; )с,Т(f кк .    (2) 

Наряду с эмпирическими моделями для прогно-

зирования пусковых и срывных характеристик КС 

широко используются теоретические макромодели, 

которые отражают реальные структуры и процессы в 

исследуемом объекте, т.е. опираются на теорию ра-

боты КС. Теоретические модели, как правило, более 

универсальны и справедливы в большем диапазоне 

изменения входных параметров. На практике полно-

та теоретического описания  макромодели может 

быть различной. Влияние части факторов может 

описываться на эмпирическом уровне (так называе-

мые «полуэмпирические» модели). 

Простейший способ построения теоретических 

макромоделей состоит во введении обобщенных 

комплексов (критериев), получаемых из теорий по-

добия и размерности. Один из таких критериев мо-

жет быть получен в виде  

n
к

m
к c/p , 

в результате чего пусковую (срывную) характери-

стику КС можно представить в виде 











 n

к

m
к

c
pf ,      (3) 

где m  и n  – эмпирические коэффициенты. 

Например, Ю.А. Литвиновым [9] на основе ана-

лиза факторов, определяющих вид границы высот-

ного запуска нескольких авиационных ГТД, в каче-

стве аппроксимирующей зависимости для уравнения 

(3) предложена формула  

,)K(KK
c
p p

321n
к

m
к          (4) 

где 1K , 2K , 3K  – постоянные коэффициенты;  

p  – показатель степени, зависящий от типа дви-

гателя. 

При построении макромоделей, описывающих 

срывные характеристики КС ГТД, наибольшее рас-

пространение получили «контактные» и «реактор-

ная» теории стабилизации пламени.  

Согласно «контактной» теории В.Ф. Дунского 

[10] срыв пламени наступает при критическом соот-

ношении времени пребывания ТВС в контакте с 

продуктами сгорания рециркуляционной зоны и 

времени сгорания. В аналогичном подходе 

Б.П. Лебедева [11] необходимым условием стабили-

зации пламени считается баланс тепла, поступающе-

го от продуктов сгорания  в рециркуляционную зону 

и тепла, передаваемого из этой зоны к ТВС.  

Лонгвелл и др. [12] рассматривали рециркуляци-

онные зоны как гомогенные химические реакторы. 

При этом пределы стабилизации пламени определя-

ются областью устойчивой работы реактора, а сам 

процесс стабилизации осуществляется при равенстве 

массы ТВС, участвующей в единицу времени в хи-

мической реакции, и массы, поступающей в то же 

время в рециркуляционную зону.  

Обе теории позволяют получить критерий стаби-

лизации пламени в виде  

)(f
рТ

c
K

ккрец

к
c 


,    (5) 

где рец  – характерный размер рециркуляционной 

зоны; 

0.к

к
к Т

TT  , 
0.к

к
к p

pp   – относительные темпе-

ратура и давление воздуха на входе в КС. 

Рядом авторов, например [13, 14], было показа-

но, что зависимость типа (5) хорошо описывает экс-

периментальные данные по срыву и позволяет рас-

считывать конструктивные и режимные параметры 



Двигатели аэрокосмических летательных аппаратов 52 

камер сгорания.  

Основываясь на «контактной» теории стабилиза-

ции пламени, Лефевр [6] получил следующее выра-

жение для «бедного» предела устойчивого горения 

для КС с предварительной подготовкой бедной сме-

си или с пневматическими форсунками 

16,0

к
25,1

к

в
max

)150/Texp(Vp
G

C 









 ,  (6) 

где C  – постоянная, зависящая от геометрии зоны 

горения; 

вG
 

– расход воздуха через КС; 

V  – объем зоны горения. 

Исходя из концепции тепловой теории зажига-

ния, близкой к разработанной ранее Я.Б. Зельдо-

вичем и Н.Н. Симоновым [15] для неподвижных га-

зовых смесей, Баллал и Лефевр разработали общую 

модель искрового воспламенения гетерогенной тур-

булизированной ТВС, учитывающую конечную ско-

рость химической реакции и наличие в газокапель-

ной смеси испаренного топлива [16].  

В своем анализе Баллал и Лефевр использовали 

понятия характерных времен, соответствующих ско-

ростям протекания элементарных физических про-

цессов. Предположив, что выделение тепла опреде-

ляется процессом испарения жидкого топлива и ско-

ростью химической реакции, а рассеяние тепла – 

турбулентным смешением, они определяли критиче-

ский размер начального очага горения (расстояние 

гашения гd ) из условия равенства времени турбу-

лентного смешения см  сумме времен  химической 

реакции х  и испарения капель топлива и : 

ихсм  .      (7) 

В результате выражение для расстояния гашения 

принимает вид  

,
u63,0u

a10
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)u(d)1Pr(32,0
d
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где Pr  – число Прандтля; 

  –  степень испаренности топлива; 

т , в  – плотность топлива и воздуха, соответ-

ственно; 

32d  – средний заутеровский диаметр капель; 

Z  – параметр распределения капель по разме-

рам; 

u – пульсационная скорость воздуха;  

в  – динамическая вязкость воздуха; 

стВ  – параметр массообмена; 

a  – коэффициент температуропроводности воз-

духа; 

тu  – турбулентная скорость горения. 

Минимальная энергия воспламенения minE  оп-

ределяется как количество тепла, потребное для уве-

личения температуры сферического объема воздуха 

диаметром гd  до температуры стехиометрического 

пламени стТ : 

3
гствв.pmin d

6
ТcE  ,    (9) 

где в.pc  – удельная теплоемкость воздуха при по-

стоянном давлении.  

Отсутствие достоверной информации о локаль-

ных параметрах ТВС в районе свечи зажигания, ха-

рактеризующих ее состав, дисперсность и интенсив-

ность турбулентности, не позволило авторам ис-

пользовать разработанную модель воспламенения 

для непосредственного прогнозирования пусковых 

характеристик КС. Тем не менее, данная модель бы-

ла успешно применена для оценки влияния типа то-

плива на высотность запуска авиационных ГТД J79, 

F101, TF41, TF39, J85, TF33 и F100 [17].  

Питерс и др. [18, 19] применили аналогичный 

подход характерных времен для построения линей-

ного уравнения регрессии, обобщающего экспери-

ментальные данные по высотному запуску КС дви-

гателей AGT-1500, T-63, F101 и TF41, работающих 

на различных типах топлива, в виде 

2их1см K)(K  ,    (10)  



Двигатели аэрокосмических летательных аппаратов 53 

где 1K , 2K , 3K  – коэффициенты, зависящие от 

типа двигателя. 

Результаты исследования показали, что уравне-

ние (10) позволяет прогнозировать бедный предел 

воспламенения для большинства КС в широком 

диапазоне изменения эксплуатационных параметров 

с точностью до 24%.  

Усилия ряда исследователей направлены на по-

лучение относительно простых уравнений регрессии, 

которые бы учитывали возможно большее число 

факторов.  

Например, Тейлор и др. [20] для обобщения экс-

периментальных данных, как по воспламенению, 

так и по срыву пламени в семи типах КС фирмы 

"Дженерал Электрик" использовали уравнение вида: 
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где вG , тG  – расход воздуха и топлива через КС; 

Н  – высота жаровой трубы;  

D  – диаметр завихрителя; 

т , 0.т  – вязкость используемого топлива и то-

плива JP-4, соответственно; 

A , B , C , 1K , 2K , 3K  – постоянные коэффи-

циенты. 

В результате выполненного исследования авторы 

[20] пришли к выводу, что широко используемое 

предположение об одинаковом влиянии условий ра-

боты КС различных конструктивных схем на их пус-

ковые и срывные характеристики в ряде случаев 

оказывается неверным. Выяснилось, что увеличение 

давления, температуры и расхода воздуха может 

улучшить характеристики одной КС, но ухудшить 

характеристики другой. Кроме того, оказалось, что 

двух параметров H и D, характеризующих геомет-

рию КС, не достаточно для надежного обобщения 

экспериментальных данных. 

Как отмечалось выше, трудности обеспечения 

срывных характеристик КС усугубляются тем, что 

для улучшения эмиссионных характеристик целесо-

образно обеспечивать в зоне горения «бедный» со-

став ТВС на рабочих режимах. В связи с этим ГП 

ЗМКБ «Прогресс» разработаны фронтовые устрой-

ства, обеспечивающие необходимый уровень срыв-

ных характеристик КС. При обработке эксперимен-

тальных данных по бедному срыву таких фронтовых 

устройств использована зависимость: 

432
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где ФУ  – коэффициент избытка воздуха по расхо-

ду через фронтовое устройство при бедном срыве; 

K  – коэффициент, зависящий от геометрических 

характеристик завихрителя и форсунки; 

оp  и тΔp  – перепады давления воздуха на 

входе во фронтовое устройство и топлива на фор-

сунке, соответственно; 

ж.о  – приведенная скорость воздуха в отвер-

стиях жаровой трубы; 

1m , 2m , 3m , 4m , – постоянные величины. 

К числу новейших работ, выполненных в рамках 

полуэмпирического подхода к прогнозированию ха-

рактеристик КС ГТД на макроуровне, относятся ра-

боты А.А. Саркисова и др. [21, 22]. Авторы выпол-

нили систематические исследования влияния конст-

руктивных и режимных факторов на характеристики 

КС двигателей РД-33, ТВ3-117, ТВ7-117, ГТД-350, 

ГТД-1250, ГТЭ-1,5 и др. с применением методов 

планирования эксперимента. Результаты исследова-

ний были обобщены с использованием метода рег-

рессионного анализа Д. Брандона, включая способ 

выделения существенных факторов с помощью диа-

граммы рассеяния метода случайного баланса. 

Для аппроксимации характеристик КС ГТД по 

бедному срыву пламени авторами использовано 

уравнение вида [21]: 
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где жF  – площадь миделевого сечения жаровой тру-

бы; 

  ж.оF  – суммарная эффективная площадь 

отверстий в жаровой трубе; 

 W  – интенсивность закрутки воздушного пото-

ка на выходе завихрителя; 

   ж.озз F/FF  – относительная пропуск-

ная способность завихрителя; 

 1A , a , 1a , 2a , 3a , 4a , 6b , 7b , 5c , 6c , 1m   – 

эмпирические коэффициенты. 

Для описания пусковых характеристик КС ГТД 

авторами [22] предложена система неравенств: 

)Fbexp()daexp()L1(

F
сFexpЕ

288
aTexp

1,0
рА

V
G

зм1
n

ж.о

жk
св

к
71,1

к





























  ,  (13) 




























1

1
1

n
м

к2

k
св

35,0
к

1

)1d(
288

Taexp

V
GexpЕ

1,0
рА

L



 





])F(bFbb[

1
2

з2з10
 


























2

ж

ф
2

ж

ф
10 F

N
с

F
N

cc

1 ,    (14) 

где G  – массовый расход газа через КС; 

 L  – стехиометрический коэффициент; 

 свЕ  – энергия разряда свечи; 

мd  – средний диаметр капель топлива; 

фN  – количество форсунок в КС; 

A , 1A , a , 1a , 2a , b , 0b , 1b , 2b , c , 0c , 1c , 

k , 1k , 1 , n , 1n  – эмпирические коэффициенты. 

По утверждению авторов [21, 22] сопоставление 

результатов расчетов по формулам  (12) –  (14) и 

экспериментальных данных для различных двигате-

лей подтверждает универсальность использования 

аппроксимационных формул (12) – (14) практически 

для всех режимов и конструкций КС ГТД при сжи-

гании жидких и газообразных топлив. 

На основании проведенного анализа состояния 

вопроса можно сделать следующие выводы.  

1. Проблема обеспечения высоких пусковых и 

срывных характеристик КС ГТД приобретает 

особое значение в связи с тенденциями развития 

авиационных двигателей и перспективой приме-

нения в авиации топлив ухудшенного качества. 

Основным средством решения этой проблемы ос-

таются дорогостоящие экспериментальные иссле-

дования. Поэтому разработка расчетных методов 

прогнозирования пусковых и срывных характери-

стик проектируемых КС является актуальной на-

учной задачей. 

2. Сложность физических явлений, происходя-

щих при запуске и погасании КС, существенно за-

трудняет их математическое моделирование. В связи 

с этим оказывается эффективным, особенно на этапе 

предварительного проектирования, прогнозирование 

пусковых и срывных характеристик КС ГТД на ос-

нове  обобщения экспериментальных данных с по-

мощью эмпирических и теоретических макромоде-

лей, укрупненно отражающих критические свойства 

явлений воспламенения и погасания пламени.  

3. Основной путь повышения точности и универ-

сальности макромоделей – учет локальных характе-

ристик потока в КС (объем зоны горения, химиче-

ский, фазовый, дисперсный состав ТВС и т.п.). Для 

получения достоверной информации о локальных 

параметрах ТВС необходим переход к моделирова-

нию процессов в КС на микроуровне методами вы-

числительной гидроаэродинамики.  

Анализ возможностей описания процессов вос-

пламенения и погасания пламени на микроуровне с 
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целью прогнозирования пусковых и срывных харак-

теристик в КС ГТД будет приведен нами в следую-

щей части данной статьи. 
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