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Аннотация. Выполнено препарирование лопаток соплового аппарата и проведено определение тем-
пературы газа на выходе из камеры сгорания на различных режимах работы газотурбинного двигателя. 
Приведены особенности конструкции многофорсуночной камеры сгорания, работающей на природном 
газе, заключающиеся в двухъярусном расположении форсунок в кольцевой головке. Для различных ре-
жимов работы двигателя определены температурные поля и построены радиальные эпюры, а также от-
носительные радиальные эпюры. Для анализа полученных результатов проведено сравнение радиальных 
эпюр и максимальной окружной неравномерности полученных при испытании двигателя НК-16-18СТ, 
НК-16СТ с серийной камерой сгорания и двигателя НК-8-2У, работающего на жидком топливе. Выпол-
нена оценка максимальной положительной и отрицательной окружной неравномерности температурного 
поля этих камер.
По результатам проведенных работ сделаны выводы, что температурное поле многофорсуночной 

камеры сгорания, работающей на природном газе, максимально приближено по своим параметрам к 
параметрам температурного поля камеры сгорания НК-8-2У.
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Abstract
Introduction of a new combustion process in the combustion chamber requires conducting a number of research 

works aimed at the basic chamber parameters determining. One of the combustion chamber key parameters is 
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the temperature fi eld at the outlet from the fl ame tube. This parameter ensuring aff ects a lifespan of the nozzle 
guide vanes and the engine at large. Turbine blades are being subjected to the high temperature of the gas. These 
temperatures distribution by blade height (radial temperature distribution) is being set from the thermal stability 
condition and stresses occurring along the working blade pen.

Dissection of the working blades of the nozzle guide was performed, and gas temperature at the outlet of the 
combustion chamber at various operating modes of the gas turbine engine (GTD) was determined in this work. The 
article presents the structure of the converted aviation GTD serving as a drive for the gas pumping unit supercharger.

Specifi cs of the multi-nozzle combustion chamber design operating on the natural gas consisted in the two-stage 
location of nozzles in the ring-type head are presented.

The article presents the test-bench equipment and describes the features of the experimental study conduction.
Thermal fi elds were determined for various operating modes of the engine and radial temperature distributions as 

well as relative ones were plotted. Comparison of the radial temperature distributions with maximal circumferential 
unevenness obtained while the HK-16-18CT, HK-16CT engine testing with the mass production combustion 
chamber and the NK-8-2U aviation liquid fuel engine was performed for the obtained results analysis. The positive 
and negative circumferential unevenness evaluation of the temperature fi eld of these chambers was accomplished.

Inferences that the temperature fi eld of the natural gas operating multi-nozzle combustion chamber is as close 
as possible by its parameters to the temperature fi eld parameters of the NK-8-2U combustion chamber were drawn 
by the results of the works being performed.

The aviation combustion chamber transition from kerosene to the gaseous fuel can be realized without the 
temperature fi eld parameters degradation.

Radial temperature distribution along the height of a nozzle corresponds to the traditional distribution.
Keywords: combustion chamber, double-deck fl ame tube head, jet nozzle, temperature fi eld, unevenness of 

temperatures, gas turbine engine
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Введение
Внедрение конструкции с новым способом 

организации горения в камере сгорания требует 
проведения ряда исследовательских работ, на-
правленных на определение основных параметров 
камеры. Одним из таких параметров камеры явля-
ется температурное поле, формируемое на выходе 
из жаровой трубы. Обеспечение этого параметра 
влияет на ресурс соплового аппарата турбины и 
двигателя в целом. В процессе работы двигателя 
лопатки рабочего колеса турбины подвергаются 
воздействию высокой температуры газа. Распреде-
ление этих температур по высоте лопатки называ-
ется «радиальная эпюра», которая формируется из 
условия жаропрочности и возникающих по высоте 
пера рабочих лопаток напряжений [1].
Изменение формы эпюры, в свою очередь, при-

водит к изменению запаса прочности рабочих ло-
паток турбины и, как следствие, может возникнуть 
их отрыв (разрушение). Увеличение окружной не-
равномерности температуры приводит к прогарам 
лопаток первого соплового аппарата (СА) и росту 
динамических напряжений в рабочих лопатках 
турбины.
Исследованию  процессов  формирования 

температурного поля на выходе из камеры сгора-

ния посвящено большое количество работ. Как 
правило, эти исследования проводились на мо-
дельных установках, не позволяющих обеспечить 
параметры давления и температуры, при которых 
работают камеры сгорания в составе двигателя. 
Вследствие этого не получена существующая вза-
имосвязь между зонами, которые наблюдаются 
в камерах сгорания ГТД при работе в реальных 
условиях.
Рассмотрим типичное распределение темпера-

тур газа в окружном направлении на i-м радиусе и 
безразмерную характеристику поля температур по 
высоте выходного сечения камеры сгорания – ра-
диальную эпюру (рис. 1).
При формировании радиальной эпюры наи-

большая температура допускается в ядре кольце-
вого потока, в зоне, соответствующей 0,5–0,7 от 
высоты лопатки. Наибольшая температура газа по 
этой эпюре определяется допустимой расчетной 
степенью радиальной неравномерности темпера-
тур [2].
Стоит учитывать, что поле температур на выхо-

де из камеры сгорания будет зависеть от размера, 
формы жаровой трубы, количества отверстий, их 
геометрии и коэффициентов расхода. Также следу-
ет иметь в виду, что распределение воздуха между 
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Рис. 1. Распределение температуры газа:
             а – в окружном направлении на i-м радиусе;
             б – безразмерная характеристика поля
                    температур по высоте выходного сечения
                    камеры сгорания – радиальная

зонами камеры сгорания будет изменяться при из-
менении расхода и давления топлива и воздуха, то 
есть с изменением режима работы ГТД [3].
Температурное поле газа на выходе из камеры 

сгорания характеризуется четырьмя параметрами 
(рис. 1):

– формой радиальной эпюры,
– уровнем максимальной окружной неравно-

мерности,
– максимальной окружной неравномерностью 

Ti max по высоте канала,
– измеренным уровнем средних относительных 

температур Ti ср.
В качестве объекта исследования в данной рабо-

те рассмотрена многофорсуночная камера сгорания 
конвертированного двигателя НК-16-18СТ, имею-
щая двухъярусное фронтовое устройство (рис. 2.). 

Данная камера сгорания является адаптированной 
для работы на газе камерой сгорания двигателя 
НК-8-2У.
Камера сгорания имеет силовой корпус 6, корпус 

внутренний 13, жаровую трубу 3 и газовый кол-
лектор 1 для подачи топливного газа к форсункам 
2. Жаровая труба состоит из нескольких последо-
вательно соединенных секций. Между секциями 
для создания воздушного пленочного охлаждения 
установлены каплевидные дистанционные пласти-
ны 5, а также гофрированные ленты 4. Жаровая 
труба подвешивается на силовом  корпусе при по-
мощи двенадцати фиксаторов 7. Выходная часть 
наружного и внутреннего кожухов содержит кольца 
8, в которые входят  ответные кольцевые козырь-
ки соплового аппарата турбины. На наружном и 
внутреннем кожухах установлены смесительные 
патрубки 12, которые способствуют эффектив-
ному перемешиванию вторичного потока воздуха 
и газа для обеспечения допустимой температуры 
газов перед турбиной двигателя. Особенностью 
конструкции рассматриваемой камеры сгорания 
является фронтовое устройство, форсунки ко-
торого расположены по окружности в два яруса
(рис. 2). Фронтовое устройство содержит головку с 
четырьмя штуцерами подвода топлива 14, в которой 
расположены две полости топливных коллекторов 
9. Полости коллектора соединены друг с другом и 
с форсунками 2 при помощи сквозных внутренних 
каналов 10. Форсунки устанавливаются в отверсти-
ях фронтового устройства, вокруг каждой форсунки 
выполнены сквозные окна 11, через которые осу-
ществляется подвод воздуха к завихрителям. Газ из 
струйных распылителей подается во внутреннюю 
полость конуса форсунки [4]. Силовой корпус и 
внутренний корпус являются сварными узлами, 
которые изготовлены из листового материала, со-
стоящего из жаропрочного сплава [5].
Определение уровня температур на выходе из ка-

меры сгорания производилось в составе двигателя. 

Рис. 2. Камера сгорания двигателя НК-16-18СТ
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Для этого на выходе из камеры сгорания был уста-
новлен препарированный сопловой аппарат [6].
Измерение температуры на лопатках препари-

рованного соплового аппарата выполнялось при 
помощи хромель-алюмелевых термопар, которые 
были установлены в количестве 158 штук. Термопа-
ры размещались равномерно по высоте лопаток, об-
разуя пять поясов (рис. 3,а). От каждой термопары 
провода выведены за пределы соплового аппарата 
для подключения к вторичной аппаратуре (рис. 3,б). 
Измерение температур производилось в диапазоне 
от нуля до 1100С [7].
Значения температуры регистрировались в про-

цессе испытания двигателя непрерывно с частотой 
4 Гц через измерительно-вычислительный комплекс 
с записью в единый файл регистрации данных. По-
сле чего производилась обработка данных в специ-
альной программе.
В результате эксперимента на режимах работы 

двигателя от 8 до 18,5МВт были получены поля, 
характеризующие окружную неравномерность 
температур (рис. 4).
Для удобства анализа температурное поле пред-

ставляется в виде развернутой диаграммы по точкам 
на каждом режиме. Формируется окружное поле 
абсолютных значений измеренной температуры  
по всем пяти поясам (рис. 5). Из рис. 5 видно, что 
с увеличением режима работы двигателя уровень 
температур растет. Характер распределения тем-
ператур от режима к режиму сохраняется. Уровень 
температур у основания и на периферии ниже, чем 
в центральных поясах, что соответствует классиче-
скому распределению (см. рис.1).
В процессе обработки параметров температур-

ного поля  для каждого из пяти поясов определяется 
максимальная t4max (C) и минимальная t4min (C) 
температуры. На следующем этапе рассчитывается 
средняя температура t4cpi (C) для каждого пояса 

измеренных температур и средняя температура t4cp. 
(°C) для всего выходного сечения камеры сгорания 
[8] по формулам
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Далее полученные значения температур пере-
считываются в шкалу Кельвина.
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                    а                         б

Рис. 3. Препарированный сопловой аппарат

Рис.4. Окружное поле температур
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      а           б

д
Рис. 5 Окружное изменение температуры в i-м поясе:
             ● – 8 МВт; ▲ – 10 МВт; ■ – 13 МВт;  – 15 МВт; ○ – 17 МВт;♦ – 18,5 МВт
             а – 1-й радиус, б – 2-й радиус, в – 3-й радиус, г – 4-й радиус, д – 5-й радиус

               в                  г

(К) для всего выходного сечения камеры исполь-
зуются при расчете относительной температуры 
продуктов сгорания 4 iT cp  в соответствующем поясе 
по формуле:

                                    4
4

4

i
i

T
T

T
 cp

cp
cp

.  (3)

На заключительном этапе расчета параметров 
температурного поля на выходе камеры [9] определя-
ется средняя максимальная неравномерность поля:

                                
T T

T T


 



* *
max K

max * *
K

,  (4)

где *
ÃT  – среднеарифметическая температура по 

всему полю; T *
max – максимальная температура в 

поле T
*.

Для данной кольцевой камеры сгорания тру-
бы максимальная неравномерность составила

θmax = 0,31, при этом в работе [10] допустимые нор-
мы соответствуют [θmax ≤ 0,38]. Учитывая, что зна-
чение θmax в рассмотренной камере не превысило 
значения 0,38, это свидетельствует об обеспечении 
приемлемой для двигателя неравномерности тем-
пературного поля.
Правильность выбора заданной радиальной 

эпюры температур так же проверялась термо-
метрированием сопловых лопаток турбины на 
двигателе (рис. 6). При изменении конструкции 
камеры сгорания возможно изменение радиальной 
эпюры. Кроме того, на форму радиальной эпюры 
температур оказывает влияние распределение ско-
ростей на входе в камеру, которые формируются на 
выходе из компрессора. Это значит, что радиальная 
эпюра вновь спроектированной камеры сгорания 
не должна быть хуже базовой.
По результатам обработки данных построены 

радиальные эпюры распределения температур на 



Вестник Московского авиационного института. Т. 31. № 2 Aerospace MAI Journal, vol. 31, no. 2121

А.В. Бакланов A.V. Baklanov

Рис. 6. Радиальная эпюра абсолютных температур:
             ● – 8МВт;▲ – 10МВт;■ – 13МВт;  – 15МВт;
             + – 17МВт; ♦ – 18,5МВт

Рис. 7. Относительная радиальная эпюра:
             ● – 8МВт;▲ – 10МВт;■ – 13МВт;  – 15МВт;
             + – 17МВт; ♦ – 18,5МВт

выходе из камеры сгорания на различных режимах 
работы двигателя (рис. 7). С увеличением режима 
работы двигателя наблюдается рост температуры и 
сохраняется подобие кривых радиальных эпюр [11].
Из рис. 7 видно, что эпюры в относительных 

значениях для каждого режима практически 
совпадают, что свидетельствует о стабильности 
температурного поля на рассмотренных режимах 
[12].
Для анализа полученных результатов проведе-

но сравнение радиальных эпюр и максимальной 
окружной неравномерности, полученных при 
испытании двигателя НК-16-18СТ с многофорсу-
ночной камерой сгорания, двигателя НК-16СТ с 
серийной камерой сгорания и двигателя НК-8-2У с 
камерой сгорания работающей на жидком топливе 
– керосине (рис. 8).
Из сравнения радиальных эпюр следует, что 

эпюра за камерой сгорания НК-16СТ имеет менее 
вытянутый характер. То есть температура в на 1-м и 
2-м радиусе выше, а на 3-м и 4-м ниже, чем на эпю-
ре, полученной за камерой сгорания НК-16-18СТ. 

Рис. 8. Радиальная эпюра за камерой сгорания двига-
телей: ● – НК-16СТ; ■ – НК-16-18СТ; ▲ – НК-8-2У

Это связано с особенностью организации горения 
и конструкцией камеры сгорания [13].
При этом радиальная эпюра камеры сгорания 

НК-8-2У и НК-16-18СТ практически совпадают, 
незначительно отличаясь в четвертом поясе.
Для дальнейшего анализа выполнена оценка 

максимального 4 4 4i i it t t  max max cp  и минималь-
ного 4 4 4i i it t t  min min cp  (C) отклонения тем-
пературы в каждом поясе измерения от средней 
температуры в этом поясе t4cpi (C) (рис. 9) [14–17].
Из рис. 9 видно, что максимальная положительная 

окружная неравномерность в камере сгорания двигате-
ля НК-16-18СТ практически не превышает окружной 
неравномерности камеры сгорания НК-8-2У, при этом 
для камеры сгорания НК-16СТ она ниже [18].
Отрицательная окружная неравномерность 

камеры НК-16-18СТ несколько ниже камеры сго-
рания НК-8-2У. Камера сгорания НК-16СТ имеет 
лучшие характеристики максимальных неравно-
мерностей температур по высоте канала [19,20].

Рис. 9 Максимальные (положительная и отрицательная)
             неравномерности температур по высоте канала: 
            ● – НК-16СТ; ■ – НК-16-18СТ; ▲ – НК-8-2У
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Выводы
1. Температурное поле многофорсуночной ка-

меры сгорания, работающей на природном газе, 
максимально приближено по параметрам темпе-
ратурного поля к параметрам камеры сгорания 
НК-8-2У, работающей на керосине.

2. Значение максимальной неравномерности 
θmax на выходе из многофорсуночной камеры сго-
рания не ниже 0,31, что свидетельствует об обеспе-
чении приемлемой для работы в составе двигателя 
неравномерности температурного поля.

3. Перевод авиационной камеры сгорания с 
керосина на газообразное топливо возможен без 
ухудшения параметров температурного поля.
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