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Аннотация Ключевые слова 
Проектирование камеры сгорания газотурбинного 
двигателя осложняется наличием большего числа 
физико-химических процессов, что приводит к су-
щественному увеличению времени разработки. Ка-
мера сгорания влияет на экологичность, эффектив-
ность, экономичность и надежность газотурбин- 
ного двигателя. В связи с этим совершенствование  
и автоматизация методик проектирования камеры 
сгорания газотурбинного двигателя становится ак-
туальной задачей. Предложена методика, позволя-
ющая определить параметры кольцевой камеры 
сгорания на начальном этапе проектирования, когда 
еще неизвестен ее конструктивный облик. Методика 
подходит для проектирования камеры сгорания  
на основе прототипа, в качестве которого выбран 
двухконтурный турбореактивный двигатель АИ-25, 
испытанный на стенде в лаборатории Самарского 
университета. При проектировании, кроме основ-
ных характеристик камеры сгорания, таких как 
потери полного давления, полнота сгорания и ко-
эффициент неравномерности температурного поля 
на выходе, использован алгоритм вычисления ин-
дексов эмиссии на основе статистических данных. 
Таким образом, разработанный модуль учитывает 
влияние параметров двигателя на характеристики 
камеры сгорания, что позволит более обоснованно 
подходить к назначению параметров узлов при про-
ектировании новых газотурбинных двигателей или 
модернизации существующих 
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Введение. Основу цифрового двойника газотурбинного двигателя (ГТД) 
составляет комплекс математических моделей разного уровня, с помощью 
которых определяют характеристики и параметры изделия на разных ста-
диях жизненного цикла и степени детализации. Применение цифровых 
двойников позволяет сокращать время проектирования двигателя, затраты 
на производство опытного образца, а также время на его доводку. Исполь-
зуемые при проектировании математические модели уточняют по данным 
натурных испытаний опытных и серийных образцов. 

Начальным этапом создания цифрового двойника ГТД является тер-
могазодинамический расчет, в результате которого определяют характе-
ристики узлов и параметры рабочего тела в основных сечениях проточ-
ной части для последующей проработки конструкции. На начальном эта-
пе проектирования ГТД при проработке характеристик узлов существуют 
проблемы выбора и идентификации их математических моделей из-за 
высокой степени неопределенности, особенно для ГТД с перспективны-
ми параметрами. Таким образом, точность модели всего двигателя зави-
сит от точности модели каждого отдельного узла. В связи с этим необхо-
димы методики, по которым можно наиболее точно определять характе-
ристики узлов ГТД. 

Сложность физико-химических процессов, протекающих в камере 
сгорания (КС), требует применения результатов опыта проектирования  
и доводки предшествующих образцов. Такой подход в большей степени 
пригоден для расчетов КС отдельных семейств двигателей и не подходит 
для новых образцов. Статистический метод расчета конструктивно-
геометрических, интегральных параметров и характеристик КС малораз-
мерных ГТД приведен в [1]. 

Недостатком метода является узкий диапазон значений расходного 
комплекса, для которого по зависимостям из [1] получают достоверный 
результат. Развитие науки и промышленности способствует проектиро-
ванию все более совершенных двигателей. Например, для снижения кон-
центрации вредных выбросов в выхлопных газах начинают использовать 
альтернативные виды топлива, а КС оснащают различными технология-
ми горения, такими как LPP (Lean-burn Premix Prevaporised), LDI (Lean 
Direct Injection) и др. Различные КС для ГТД одного класса не позволят 
получать низкую погрешность расчетов из-за разных способов организа-
ции рабочего процесса. 

Предложение использовать модульный метод моделирования КС воз-
душно-реактивных двигателей приведено в [2]. Суть метода заключается  
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в представлении КС в виде отдельных элементов, что позволяет добиться 
приемлемой точности расчетов газодинамических параметров при умерен-
ных требованиях к вычислительным ресурсам. Метод реализован в системе 
анализа газодинамических процессов «КАМЕРА-4.0». К недостаткам данно-
го метода можно отнести большой объем исходных данных, положение 
элементов в пространстве и относительно оси, а также их характеристики, 
что затрудняет проведение расчетов на этапе концептуального проектиро-
вания и в большей степени подходит для этапа доводки. 

Современные программные комплексы GasTurb [3] и ThermoGTE [4] 
для расчета термодинамических параметров узлов двигателя наравне  
с CAE-системой «Астра» [5] и методами проектирования [6, 7] позволяют 
рассчитывать лишь ограниченное число параметров КС (коэффициент 
избытка воздуха, расход топлива и др.). Наибольшее влияние на характе-
ристики двигателя оказывают интегральные характеристики, такие как 
полнота сгорания и коэффициент восстановления полного давления  
в КС, которые меняются в зависимости от режима работы двигателя. 

Существующие методики [8–10] не позволяют их использовать на эта-
пе концептуального проектирования из-за необходимости рассчитывать 
геометрические параметры КС и фронтовых устройств. Такой подход 
оправдан на этапе, когда известны проектные значения характеристик уз-
лов двигателя и характерные сечения проточной части ГТД. 

Цель настоящей работы — формирование простой и надежной ме-
тодики для расчета характеристик КС на этапе предварительного проек-
тирования и дальнейшая модернизация модуля КС в CAE-системе «Аст-
ра» для термогазодинамического расчета ГТД. Большое число методик  
по предварительному расчету КС свидетельствует об отсутствии единого 
подхода к решению данной задачи, а также о сложности описания про-
цессов на начальном этапе. Предлагаемая методика предназначена для 
расчета и оптимизации характеристик одномерной модели газогенерато-
ра, которая включает в себя одномерную модель компрессора и турбины. 
Решение этого вопроса позволит перейти к расчету характеристик газо-
генератора авиационных ГТД на всем взлетно-посадочном цикле, а также 
при дальнейшей доработке газотурбинных установок. 

Модель расчета КС. При проектировании КС основные требования 
связаны с обеспечением эффективности двигателя путем достижения за-
данных значений коэффициента восстановления полного давления  
и полноты сгорания, надежности за счет выполнения требований к харак-
теристикам неравномерности поля температуры на выходе из КС и эколо-
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гичности за счет минимизации концентрации загрязняющих веществ  
в продуктах сгорания. На первом этапе предварительного проектирования 
ГТД необходимо задать основные параметры КС для номинального режи-
ма работы исходя из оптимизации характеристик всего двигателя. В насто-
ящей работе рассмотрена методика определения коэффициента потерь 
полного давления КС  в КС, показателей CO,EI  HC,EI  NOxEI  эмиссии за-
грязняющих веществ и максимальной температурной неравномерности 

max  на выходе из КС, а также уточнено значение полноты сгорания топ-
лива г .  

Для демонстрации возможностей предлагаемой модели расчета КС  
в качестве двигателя прототипа использован установленный на испыта-
тельном стенде лаборатории Самарского университета турбореактивный 
двухконтурный двигатель (ТРДД) АИ-25, по которому имеются все необ-
ходимые экспериментальные данные1. 

Первым шагом проектирования КС является расчет потребного объема 
жаровой трубы ж.т,V  который можно определить из условий обеспечения 
полноты сгорания и эмиссии оксидов азота, а также который имеет мини-
мальные ограничения по высотному запуску. 

Для удовлетворения требования по эффективности КС при проекти-
ровании ТРДД  АИ-25 задаются значением г  для расчета характеристик 
КС на выбранном взлетном режиме на земле. При отсутствии прототипа 
по обобщенной статистике [11] можно получить формулу эталонной ха-
рактеристики, т. е. зависимость полноты сгорания от параметра форси-
рования 
 3г 1 2,27 10 .   (1) 

Параметр форсирования  характеризует потребный объем ж.тV   
в зависимости от режима работы двигателя и определяется по формуле 

 к
*к

в

*1,8 300к ж.т

,
T

G

P V e

  (2) 

где квG  — расход воздуха на выходе из компрессора; *1,8кP — давление 
компрессора. Для уточнения значения параметра  введен коэффициент 

,A  учитывающий геометрические параметры КС. По объемной модели 
___________________ 

1 Григорьев В.А. Автоматизированные испытания двухконтурного турборе-
активного двигателя АИ-25. Методические указания к лабораторной работе. 
Самара, Самар. нац. иссл. ун-т, 2016.  
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проточной части КС, полученной на основе продольного разреза2, вы-
числен ж.тV  = 0,0292 м3. Таким образом, в формуле (2) для ТРДД АИ-25 
коэффициент A  = 0,337, тогда формула (2) принимает вид 

 к
*к

в

*1,8 300к ж.т

0,337 .
T

G

P V e

   

Для однозначного определения длины и высоты жаровой трубы не-
обходимо задать отношение ж.т ж.т ,L L H  где ж.т ж.т,L H  — длина  
и высота жаровой трубы. Рекомендуемое значение для современных двига-
телей лежит в диапазоне 1,6–2,5 при меньших значениях для малоэмисси-
онных КС. Данное отношение задается экспертно или исходя из параметров 
двигателя прототипа и может быть параметром на этапе доводки характе-
ристик. Для двигателя прототипа получено значение 2,3 после измерения 
КС макета. Высоту и длину жаровой трубы можно вычислить по формулам: 

ж.т
ж.т

ср
,VH

d L
 ж.т ж.т .L H L  

В некоторых методиках предлагается использовать время пребыва-
ния к  газа в КС для определения индекса эмиссии NO .xEI  Зная зависи-
мость скорости реакции от температуры в КС, можно определить коли-
чественное содержание загрязняющих веществ при прохождении газа 
через жаровую трубу. На время пребывания в КС влияет режим работы 
двигателя через изменение объемного расхода воздуха на выходе из ком-
прессора кв к ,Q G  где к  — плотность потока воздуха на выходе  
из компрессора. Таким образом, время пребывания газа в КС можно 
определить следующим образом: 

 
к

*ж.т ж.т к
к *в к

.V V P
Q G RT

  (3) 

Для получения предварительного конструктивного облика КС необ-
ходимо знать распределение воздушных потоков в КС. Условно разделим 
воздушные потоки на три части: 1) проходящие через фронтовое устрой-
ство с учетом его охлаждения; 2) проходящие через зону горения с уче-
том охлаждения стенок жаровой трубы; 3) проходящие через отверстия  
в зоне смешения. 
___________________ 

2 Лотарев В.А. Авиационный двухконтурный турбореактивный двигатель 
АИ-25. Инструкция по эксплуатации и техническому обслуживанию. М., Ма-
шиностроение, 1980. 
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Воздушный поток, проходящий через фронтовое устройство, рассчи-
тываем, используя выбранный коэффициент избытка воздуха во фронто-
вом устройстве ф.у .  Значение ф.у  задают исходя из назначения двига-
теля и выбранной технологии горения. Так, для технологий Rich-burn, 
Quick-quench, Lean-burn ф.у  = 0,6–0,8, для технологии LPP ф.у    

 1,2–1,6. Для малоэмиссионных КС двигателей гражданской авиации 
рекомендуется выбирать значение ф.у,  при котором температура в зоне 
горения будет составлять 1750…1850 K при низкой скорости образова-
ния оксида азота по термическому механизму Зельдовича. Для остальных 
вариантов можно использовать ф.у   1 как самое надежное значение  
с точки зрения устойчивости и эффективности горения. Для этого ис-
пользована зависимость * *з.г з.г к,T f T  для разных *кT  [12]. Для про-

межуточных значений *кT  температуру в зоне горения *з.гT  определяют 
численным методом. В настоящей работе приведен программный код, 
который позволяет выполнять линейную интерполяцию значений *з.г .T  
Для расчета ф.увG  в зоне горения принимаем ф.у = 1, тогда 

 ф.ув ф.у т 0.G G L  (4) 

Воздушный поток в зоне горения можно рассчитать по формуле, ана-
логичной формуле (4): 

з.гв з.г т 0 ,G G L  

при этом для КС с обедненным фронтовым устройством з.г ф.у .  
Воздушный поток, проходящий через отверстия в зоне смешения, 

рассматривается как поток, проходящий по кольцевым каналам КС. Ско-
рость потока и площадь отверстий существенно влияют на качество  
смешения в газосборнике, что в свою очередь влияет на температурную 
неравномерность на выходе из КС и гидравлические потери. Для опре-
деления скорости используется коэффициент opt ж.т м 0,7 0,8k F F   

ж.т(F  — площадь жаровой трубы; мF  — площадь миделевого сечения). 
Площадь кольцевого канала к.кF  определяется по формуле 

optж.т
к.к opt

1
.

F k
F

k
 

При прохождении воздуха через отверстия газосборника примем, что 
скорость прохождения через отверстия соответствует скорости в кольце-
вом канале: 
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ф.ув в
к.к

к к.к
.

G G
F

 

Для расчета суммарной площади отверстий отвF  в стенках жаровой 
трубы  примем среднее значение коэффициента расхода 0,8,  тогда 
площадь отверстий отв,F  кроме зоны горения, можно записать так: 

з.гв в
отв

к к.к
.G GF
 

После расчета основных площадей переходим к расчету гидравличе-
ских потерь. На данном этапе конструктивный облик и тип фронтового 
устройства не учитываются, коэффициент восстановления полного дав-
ления в КС КС КС1 ,  где суммарные потери полного давления КС  
складываются из потерь в диффузоре д ,  на стенках жаровой трубы ж.т  
и тепловых потерь т  [13, 14]: 

КС ж.т д т.  

Формулу для расчета потерь ж.т ,  д ,  т  можно записать в следую-
щем виде [12]: 

2вых ,
1

k
k

 

где  — коэффициент сопротивления; 1,4k  — показатель адиабаты 
воздуха; вых  — безразмерная скорость на выходе из компрессора. Вид-
но, что потери зависят от двух параметров: коэффициента сопротивле-
ния, определяющего конструкцию, и режима работы двигателя, влияю-
щего на вых .  

Основные потери в КС связаны с прохождением воздуха через отвер-
стия в жаровой трубе. Относительным параметром, влияющим на сопро-
тивление жаровой трубы, является отв к.к ,F F  который характеризует  
скорость в отверстиях жаровой трубы. Кроме местных потерь в отвер-
стиях стенок, также есть потери на смешение 

к.к
отв

ж.т
2

к.котв
ж.т

отв

1 0,008
.

1 0,68
F
F

F
FF
F

e

 

Поиск оптимального решения по потерям полного давления опреде-
ляется фактором уменьшения потерь, что приводит к снижению эффек-
тивности системы охлаждения стенок жаровой трубы и соплового аппа-
рата, и фактором увеличения потерь, что уменьшает КПД цикла. 
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Потери в диффузоре, связанные с расширением воздуха, негативно 
влияют на общий КПД цикла. Основным показателем диффузора являет-
ся степень расширения д,n  равная отношению площади выхода из диф-
фузора дF  к площади на выходе из компрессора к.F  На сопротивление 
диффузора д  существенное влияние оказывает неравномерность по-
тока, его остаточная закрутка и сопротивление трению, поэтому на прак-
тике вводят коэффициент д.k  Для того чтобы уменьшить длину КС  
и двигателя в целом, отбор воздуха во фронтовое устройство может осу-
ществляться еще до конца конструкции диффузора, что влияет на сте-
пень расширения воздуха в нем. Для этого вводят коэффициент ,c  тогда 
зависимость принимает вид 

2

д д
д

11 .k
сn

 

Фактически значения дk  и c  зависят от конструкции диффузора  
и фронтового устройства, это не дает определить их однозначно для разных 
двигателей. В настоящей работе д 1,5,k  1,1c  [15]. Уточнить значения  
коэффициентов можно на этапе трехмерного расчета. 

Кроме гидравлических потерь, необходимо учитывать и тепловые по-
тери, возникающие вследствие подвода теплоты к рабочему телу во вре-
мя горения. Коэффициент тепловых потерь можно определить как [16] 

2 *к.к г
т *ж.т к

1 ,T
F ТK
F Т

 

где к.к ж.т26,94exp 10,12TK F F  [13]. 
Комплексным показателем является максимальная температурная 

неравномерность max  на выходе из КС. На комплексный показатель 
влияют качество смешения воздуха, тип фронтового устройства и длина 
газосборника гс .L  Часто требуемых значений данного показателя доби-
ваются на этапах доводки или численного моделирования. В настоящей 
работе ограничимся лишь его оценкой, приведенной в [15]: 

1
гс
max

* * 20,05max г к к
max * *г к

2 ,  ,
2

L P
H qТ Т e q

Т Т
 

где q  — скоростной напор на выходе из компрессора; P  — перепад 
давления в КС; к к,  — плотность и скорость воздуха на выходе  
из компрессора. 
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При расчете характеристик КС на других режимах фиксируется зна-
чение ж.т ,V  поэтому для определения г  можно использовать (1). 

Оценку экологических характеристик важно провести на начальном 
этапе проектирования КС. Это осложнено тем, что содержание вредных 
веществ существенно зависит от режима работы двигателя, потому оце-
нивают на режимах, составляющих условный стандартный взлетно-
посадочный цикл (СВПЦ). 

Например, интенсивное выделение NOx  и, как следствие, наиболь-
шая концентрация NOx  в продуктах сгорания наблюдаются при взлете  
и наборе высоты как на наиболее нагруженных режимах из-за достаточно 
высоких температур в зоне горения КС. При снижении тяги концентра-
ция HC  и CO увеличивается и оказывается максимальной на режиме 
малого газа при снижении самолета и рулении в аэропорту. Это объясня-
ется обеднением топливно-воздушной смеси, а также снижением пара-
метров цикла: полного давления и температуры на входе в КС [17–19]. 

На практике для оценки экологических характеристик двигателя ис-
пользуют параметр эмиссии 0iM P  за СВПЦ в граммах вещества за цикл 
на килоньютон взлетной тяги. 

После уточняющего расчета характеристик двигателя с новыми значе-
ниями характеристик КС получаем значения у.д jC  для всех режимов. Пока-
затели эмиссии COEI  и HCEI  можно определить, зная полноту сгорания: 

 СО СО HC HC
г 31 ,

10
EI Q EI Q

Hu
 (5) 

где CO,Q  HCQ  — теплота сгорания CO  и HC  до 2CO  и 2H O;  Hu  — низ-
шая удельная теплота сгорания топлива. В свою очередь COQ Hu  

0,24  и HC 4,83.Q Hu  Тогда зависимость (5) можно преобразовать так: 

 3г HC1 0,24 10 4,83 ,EI   (6) 
где CO HCEI EI  — эталонная характеристика взаимосвязи выбросов 
CO  и HC  [11], которую можно определить в зависимости от полноты 
сгорания или по формуле 0,5

г3,4 1 .  Из (6) найдем HC,EI  далее, 
зная ,  вычислим CO:EI  

г
HC 3

1 ,
0,24 10 4,83

EI  CO HC.EI EI  

Значение NOxEI  можно определить графическим способом или на ос-
нове статистических данных зависимостей от времени пребывания в КС 
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КС,  вычисленного по формуле (3), и температуры за компрессором *
кT  

для различных двигателей [11], а также по формуле NOxEI   
12 *5,29

к КС1,77 10 .T  Таким образом, получена математическая модель 
КС. Схема расчета параметров КС приведена на рис. 1. 

Рис. 1. Схема расчета параметров КС 

Результаты расчета параметров КС. Проведены расчеты параметров 
КС для номинального (Ne) и крейсерских (0,4Ne, 0,6Ne, 0,85Ne) режимов3 
при полете на высоте 6000 м при скорости 550 км/ч, а также для режимов, 
составляющих СВПЦ в условиях международной стандартной атмосферы 
(МСА). 

Построение модели позволило объединить результаты испытаний 
двигателя на стенде для создания термогазодинамической модели данно-
го двигателя. В результате однорежимной идентификации определены 

___________________ 
3 Лотарев В.А. Авиационный двухконтурный турбореактивный двигатель 

АИ-25.  
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основные параметры двигателя на взлетном режиме. Относительные  
отклонения рассчитанного значения удельного расхода топлива, расхода 
воздуха и суммарной степени повышения давления от результатов испы-
таний составили менее 5 %. На основе данной математической модели 
рассчитаны параметры на выходе из компрессора для различных режи-
мов и внешних условий (табл. 1). 

Таблица 1 

Параметры газа на выходе из компрессора для различных режимов  
и внешних условий 

Параметр 
6000 м,H  550 км/чV  0,H  0V  

Ne 0,4Ne 0,6Ne 0,85Ne 0,07P 0,3P 0,85P maxP  
 Р, кН 6,0 1,8 3,4 5,1 1,0 4,4 12,5 14,7 

*
КВД,P  кПа 495,6 273,4 362,3 449,7 170,1 360,8 721,5 811,2 
*

КВД,T  K 547 440 478 517 360,51 453 542 567 
*

г ,T  K 1181 803 928 1063 802 814 956 1150 
в ,G  кг/с 8,532 5,806 7,15 8,119 3,959 8,097 12,949 13,324 
т ,G  кг/с 0,148 0,054 0,084 0,121 0,048 0,081 0,193 0,240 

Эти результаты позволяют перейти к расчету характеристик КС  
на номинальном режиме по формулам, приведенным ранее. Геометриче-
ские характеристики не зависят от режима работы двигателя. В настоя-
щей работе для идентификации модели КС ТРДД АИ-25 уточнены неко-
торые геометрические характеристики на разрезном макете двигателя. 

Особое внимание уделено параметрам г ,  КС ,  max ,  которые явля-
ются основными показателями совершенства КС. Зависимости г  от ре-
жимов работы двигателя приведены на рис. 2, а и 3, а. Видно, что полнота 
сгорания имеет большие значения при наиболее нагруженных режимах. 
Это позволяет получить представление об экологических показателях КС  
и перейти к их расчету. 

Распределение КС  в зависимости от режима работы двигателя  
(рис. 2, б и 3, б) показывает, что на низких режимах работы двигателя 
гидравлические потери больше. Это можно объяснить увеличением ско-
рости вых  на выходе из компрессора. 

Важность уточнения данного параметра на различных режимах мож-
но объяснить тем, что при увеличении на 1 % КС  на номинальном  
режиме удельный расход топлива уменьшится на 2,3 % с уменьшением 
тяги на 7,5 %, что указывает на существенное влияние характеристик КС  
на работу двигателя в целом. 
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Рис. 2. Зависимости г (а), КС (б), 
max (в) от режима работы двигателя  
в условиях МСА при 6000 м,H  

550 км/чV  
 
 
 
 

Рис. 3. Зависимости г (а), КС (б),  
max (в) от режима работы двигателя  

в условиях МСА при 0,H 0V  
 
Увеличение длительности рабо-

ты двигателя ведет к росту перепада 
давления на стенках КС и расхода 
воздуха через отверстия, это при-
водит к увеличению энергии струй 
воздуха, проникающих в поток газа. 
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Поскольку для данной КС время пребывания на различных режимах не из-
менилось, это улучшает качество смешения, а следовательно, уменьшается  
и max , что видно на рис. 2, в и 3, в. 

Результаты расчета показателей эмиссии различных загрязняющих 
веществ для режимов СВПЦ приведены в табл. 2 и 3. Описанные ранее 
тенденции изменения концентрации совпадают с теоретическими пред-
ставлениями. 

Таблица 2 
Результат расчета показателей эмиссии различных загрязняющих  

веществ для режимов СВПЦ 

Параметр 
Режим полета 

Малого газа 0,4Ne 0,85Ne Максимальный 

КС  0,06 0,02 0,01 0,01 
 4,02 7,98 10,23 13,54 

HC , г/кгEI  25,98 7,26 1,98 1,29 
CO , г/кгEI  103,94 58,08 19,77 16,77 
NO , г/кгxEI  1,01 3,96 7,15 10,34 

P  0,07 0,30 0,85 1,00 
,  ч  0,43 0,07 0,04 0,01 

у.д ,С (кг  ч)/кН 167,35 65,04 58,65 55,10 

Таблица 3 

Результаты расчета показателей эмиссии двигателя АИ-25  
за СВПЦ для различных загрязняющих веществ 

Загрязняющее 
вещество 

Расчетное значение 
0 , г/кНiМ P  

Экспериментальное 
значение4

0 , г/кНiМ P  
Относительная 

погрешность , %  

HC 0М P  145,47 149,9 3,02 
CO 0М P  648,52 589,7 9,08 
NO 0М P  29,34 34,9 18,96 

Результаты расчета показателей эмиссии сопоставляли со значениями, 
указанными в [20, 21]. Приведенная математическая модель дает достаточ-
ную точность вычислений при известных характеристиках КС. Очевидно, 
что учесть все нюансы и особенности конструкции доведенной КС серий-
ного двигателя достаточно трудоемко и затратно. В связи с этим получен-
___________________ 

4 Методика расчета выбросов загрязняющих веществ двигателями воздуш-
ных судов гражданской авиации. М., ФГУП «ГосНИИГА», ЗАО «ЦЭБ ГА», 2008. 
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ные на данной стадии проектирования КС результаты считаются удовле-
творительными. 

Выводы. В результате расчета характеристик ТРДД АИ-25 выявлено, 
что предлагаемая математическая модель позволяет с некоторыми дора-
ботками получать достоверные данные. Отличительной особенностью 
настоящей работы является уточнение коэффициентов статистических 
зависимостей для конкретной КС. 

Предлагаемая модель позволяет на этапе предварительного проекти-
рования определить соответствие экологических показателей двигателя 
предъявляемым нормам. 

Для достижения заданных параметров КС есть возможность варьиро-
вания безразмерными коэффициентами, характеризующими геометрию  
отдельных элементов КС: nд , L, kopt , kд  и с.  Большое влияние на эколо-
гические показатели двигателя оказывает параметр Vж.т ,  в связи с этим 
целесообразно варьировать значением этого параметра для выполнения 
требования, предъявляемого к вредным выбросам. 

Значения полученных зависимостей г , КС , max от режимов работы 
двигателя согласуются с практическими значениями. Относительные по-
грешности расчета параметров эмиссии основных загрязняющих веществ 
CO, HC, NOx  лежат в пределах 3…19 % экспериментальных данных. 
С учетом признанной погрешности при расчете выбросов до 30 %, погреш-
ность приведенного расчета можно полагать приемлемой для данной ста-
дии проектирования. 
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Abstract Keywords 
Designing the gas turbine engine combustion chamber 
is complicated by the high number of physical and 
chemical phenomena in comparison with the other 
engine components, as it significantly increases the de-

Combustion chamber, tempera-
ture unevenness, combustion 
efficiency, hydraulic losses,  
preliminary design 
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sign time. Combustion chamber influences the engine 
parameters, such as environmental friendliness, effi-
ciency, cost effectiveness, and reliability. Therefore, 
improving and automating the gas turbine engine com-
bustion chamber design methods is becoming a press-
ing issue. This paper considers a method making  
it possible to determine parameters of the annular 
combustion chamber at the initial design stage, when  
its configuration is still unknown. The proposed meth-
od is applicable in designing the combustion chamber 
based on its prototype. The AI-25 bypass turbojet en-
gine is selected as a prototype, due to this engine test 
results availability at the Samara University laboratory. 
In addition to the main combustion chamber character-
istics, such as total pressure loss, combustion efficiency, 
and the temperature field non-uniformity coefficient  
at the outlet, the paper applies an algorithm for compu-
ting the emission indices based on the statistical data. 
Thus, the developed module takes into account the 
engine parameters influence on the combustion cham-
ber characteristics, which would allow for a more in-
formed approach to assigning component parameters 
in design and development of new gas turbine engines, 
or upgrading the existing ones 
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