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Аннотация. Организация рабочего процесса по сложному термодинамическому циклу, в частности 
циклу с подводом тепла в турбине, рассматривается в качестве перспективного направления развития 
авиационных двигателей. Приведен анализ работ, посвященных исследованию параметров двигателя, 
работающего по циклу с подводом тепла как в основной камере сгорания, так и в турбине и процесса 
горения в межлопаточном канале турбины.  
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В настоящее время в нашей стране ведутся 

работы по созданию двигателей 5-го поколения 

военной и гражданской авиации, зарубежные 

авиадвигателестроительные компании присту-

пают к созданию двигателей 6-го поколения. 

Для совершенствования ГТД как тепловой 

машины необходимо повышать работу цикла 

ГТД и эффективный КПД цикла, что, как пра-

вило, осуществляется увеличением температуры 

газа перед турбиной, суммарной степени повы-

шения давления и степени двухконтурности. 

Для двигателей 6-го поколения указанные пара-

метры должны лежать в следующих диапазонах: 

T
*

Гмакс  ≈ 2100…2350 К, π
*

КΣмакс  ≈  50…100,         

m  ≈ 10…35 [1]. 

Если высокое значение степени повышения 

давления в компрессоре возможно достичь кон-

структивно, то температура газа перед турбиной 

ограничена по своей природе температурой 

адиабатического сгорания стехиометрической 

топливовоздушной смеси, кроме того, высокий 

уровень температуры требует применения доро-

гостоящих жаропрочных, жаростойких мате-

риалов и приводит к повышенному уровню 

эмиссии оксидов азота. 

Альтернативным способом совершенство-

вания ГТД как тепловой машины является при-

менение сложных термодинамических циклов. 

Одним из направлений работ в этой области яв-

ляется  исследование комбинированного цикла, 

в котором теплоподвод осуществляется как в 

основной камере сгорания (ОКС), так и в тур-

бине (рис. 1) (далее – комбинированный цикл). 

В результате в турбине реализуется изотерми-

ческое расширение. Проблема организации ра-

боты ГТД по комбинированному циклу особен-

но актуальна в условиях современного, весьма 

высокого, уровня насыщения газотурбостроения 

новыми техническими решениями, при котором 

дальнейшее существенное улучшение парамет-

ров ГТД можно обеспечить внесением принци-

пиальных изменений в рабочий процесс. 

 

 

Рис. 1. Цикл с изотермическим подводом 

тепла в турбине 

Настоящая статья посвящена анализу работ 

по исследованию изотермического подвода теп-

ла в турбине авиационных ГТД с целью выяв-

ления полноты изученности данного вопроса. 

Известно, что при заданных максимальной и 

минимальной температурах цикла наибольшим 

КПД обладает цикл Карно. Комбинированный 

цикл, по сравнению с циклом Брайтона, ближе 

циклу Карно (рис. 2), поэтому теоретически 

должен иметь больший КПД. 

Проводимые ранее исследования показали 

целесообразность применения комбинированно-

го цикла для:  

– достижения необходимой удельной тяги 

ГТД при значительно меньшей температуре газа 

в турбине, следовательно, меньшем уровне 

эмиссии оксидов азота;  
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– повышения ресурса деталей горячей части 

турбины; 

– достижения необходимой тяги ГТД при 

меньшем расходе воздуха, а следовательно, га-

баритных размерах двигателя; 

– увеличения  термического КПД ГТД; 

– расширения рабочего диапазона ГТД по 

полетным числам Мп; 

– повышения мощности ГТУ для покрытия 

пиковых нагрузок в случае кратковременного 

теплоподвода в турбине; 

– форсирования двигателя в случае кратко-

временного теплоподвода в турбине. 

 

 

Рис. 2. Сравнение идеального 

комбинированного цикла и цикла Карно 

Приближением к рассматриваемому комби-

нированному циклу является цикл с промежу-

точными камерами сгорания (рис. 3).  

 

 
а                      б                      в 

Рис. 3. T-s диаграммы циклов 

с промежуточными камерами сгорания [5]: 
а – с одной промежуточной камерой сгорания;  

б – с двумя промежуточными камерами сгорания; 

в – многокамерный подвод 

В работах [2, 3] подробно рассматривается 

организация рабочего процесса наземных ГТУ 

по такому циклу. Увеличение числа промежу-

точных камер сгорания приближает процесс 

расширения к изотермическому, однако увели-

чивает гидравлические потери и существенно 

усложняет конструкцию. По последней причи-

не, ведущей к увеличению массы конструкции, 

подобное усовершенствование цикла не приме-

нимо к авиационным ГТД.  

Однако в [2] упоминается возможность под-

вода топлива не только между турбинами, но и 

непосредственно из выходных кромок соплово-

го аппарата. Такая схема не приведет к сущест-

венному увеличению массы конструкции, а сам 

процесс в турбине будет ближе к  изотермиче-

скому. 

Серийных ГТД или ГТУ, работающих по 

комбинированному циклу, пока не создано, од-

нако проводятся прикладные исследования. На 

рис. 4 представлена схема двигателя, в котором 

дополнительный теплоподвод осуществляется в 

переходном канале между турбинами высокого 

и низкого давления, совмещенном с сопловым 

аппаратом турбины низкого давления. Работы 

по такой схеме двигателя ведутся Научно-

исследовательской лабораторией ВВС США и 

NASA [1].  

 

 

Рис. 4. Схема двигателя с дополнительным 

теплоподводом между турбинами высокого 

и низкого давления [1] 

Перейдем к анализу исследований характера 

изменения параметров ГТД, работающего по 

комбинированному циклу, а также самого цик-

ла. 

В работах [4–6] В. А. Сиригнано и Ф. Лью 

произведено сравнение различных схем подвода 

тепла к рабочему телу ТРД(Ф) и ТРДД(Ф), в 

том числе схем с промежуточными камерами 

сгорания (ПКС), с непосредственным подводом 

тепла в межлопаточный канал турбины (МЛК), 

а также комбинированных схем.  

В целом анализ показал целесообразность 

применения схем с непосредственным и проме-

жуточным подводом топлива к турбине как для 

ТРД, так и для ТРДД, выражающуюся прежде 

всего в упрощении достижения компромисса 

между удельной тягой и удельным расходом 

топлива: первая увеличивается значительно при 

незначительном увеличении второго.  

Двигатели с теплоподводом в турбине могут 

работать при больших, по сравнению с обыч-

ным двигателем, степенях повышения давления 

в компрессоре при сверхзвуковом полете, и 

имеют меньший, по сравнению с двигателем с 

форсажной камерой (ФК), расход топлива. На 

больших скоростях полета двигатели с тепло-

подводом в турбине эффективнее, чем обычные; 
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сверхзвуковой полет может быть осуществлен 

при большой степени двухконтурности (рис. 5). 

 

 

Рис. 5. Зависимость удельной тяги Pуд 

и удельного расхода топлива Суд от скорости 

полета при  T
*
Г  = 1500 К, π

*
К = 40, π

*
В = 1,65, 

m = 8 [5] 

Улучшение параметров двигателя с тепло-

подводом в турбине при увеличении степени 

повышения давления в компрессоре, вентилято-

ре, степени двухконтурности и скорости полета 

происходит интенсивнее, чем для простого дви-

гателя. 

Проанализированные работы дают ком-

плексное представление о влиянии схемы теп-

лоподвода на основные параметры двигателя, 

однако не раскрывают характер изменения па-

раметров по рабочим и нерасчетным режимам. 

Также в работах не учитываются изменения 

свойств рабочего тела, КПД узлов, изменение 

расхода рабочего тела, связанное с охлаждени-

ем турбины. 

Этого недостатка лишена работа [7] Я-тиен 

«Мак» Чью, в которой исследуется целесооб-

разность применения двигателя с теплоподво-

дом в турбине для самолета нового поколения, 

способного летать на режиме «суперкруиз». 

С целью проведения расчетных исследова-

ний была создана компьютерная программа для 

термодинамического расчета двухвального 

ТРДД со смешением потоков, в рабочий про-

цесс которого можно включить непосредствен-

ный подвод тепла в турбине или межтурбинный 

теплоподвод. Программа также позволяет рас-

считывать одновальный или двухвальный ТРД и 

осуществлять математическое моделирование 

теплоподвода в 5-и местах (рис. 6). 

 

 

Рис. 6. Схема двигателя с указанием 

возможных мест теплоподвода [7] 

Автор работы [7] утверждает, что комбини-

рованный цикл является более эффективным и 

может быть использован для увеличения как 

мощности, так и экономичности двигателя. 

Следует отметить, что последнее не противоре-

чит работам, рассмотренным ранее, поскольку в 

них речь идет об идеальном процессе.  

Увеличение расхода воздуха на охлаждение 

турбины, в которой осуществляется теплопод-

вод, приводит к меньшему, в сравнении с обыч-

ным двигателем, ухудшению параметров 

(рис. 7).  

 

 

Рис. 7. Влияние величины расхода воздуха 

на охлаждение ТВД на удельную тягу [7] 

Автором [7] отмечено меньшее увеличение 

степени двухконтурности в процессе перехода 

на сверхзвуковой режим полета в сравнении с 

обычным двигателем. Этот факт также приво-

дит к облегчению получения компромиссного 

решения для удельного расхода топлива (при 

низкой скорости полета) и удельной тяги (на 

сверхзвуковой скорости). 

В целом Я-тиен «Мак» Чью отмечает, что 

двигатель с теплоподводом в канале турбины 

высокого давления является наилучшим для са-

молета, способного летать на режиме «супер-

круиз». Применение рассматриваемой схемы 

двигателя позволяет существенно увеличить 

дальность полета (рис. 8) и  уменьшить размеры 

двигателя в результате уменьшения суммарного 

расхода воздуха, требуемого для получения не-

обходимой тяги (рис. 9). Вследствие последнего 

уменьшается масса двигателя, его аэродинами-

ческое сопротивление. 

Двигатель с теплоподводом в турбине не 

только отвечает требованиям по тяге на расчет-

ных и нерасчетных режимах работы, но и обес-

печивает меньший удельный расход топлива 

(рис. 10). 

Таким образом, в работе [7] проведено тер-

модинамическое математическое исследование 
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действительного рабочего процесса двигателя с 

подводом тепла в турбине. Несмотря на указан-

ную возможность созданной компьютерной 

программы, Я-тиен «Мак» Чью в своей работе 

не приводит дроссельные и высотно-скоростные 

характеристики рассматриваемого двигателя.  

 

 

Рис. 8. Дальность полета самолета 

с различными типами двигателей [7] 

 

Рис. 9. Расход воздуха через двигатели 

различных типов при одинаковой тяге [7] 

 

Рис. 10. Удельный расход топлива на 

расчетных и нерасчетных режимах [7] 

Работа [8] А. С. Адавбьеле и С. О. Амьебе-

номона, является дополнением и продолжением 

работы [7]. Авторы, используя метод эксергии, 

провели анализ термодинамической эффектив-

ности цикла, для того чтобы учесть влияние ок-

ружающей среды и уровень необратимости 

процессов, происходящих в элементах двигате-

ля. Авторы считают, что подобный анализ явля-

ется инструментом, с помощью которого можно 

сократить до минимума неэффективность рабо-

чего процесса. В работе сделан вывод, что эк-

сергетическая эффективность двигателя с теп-

лоподводом в турбине выше, чем в случае от-

сутствия теплоподвода. 

Проанализированные работы позволяют 

сделать вывод о целесообразности организации 

рабочего процесса в ГТД по комбинированному 

циклу. Однако ни в одной из представленных 

работ не приводится четкой, последовательной 

методики термодинамического расчета двигате-

ля с теплоподводом в турбине, которую можно 

было бы применять на практике. 

Рассмотрим работы, связанные с оценкой 

возможности осуществления и эффективности 

процесса горения в межлопаточном канале тур-

бины. Очевидно, что реализация горения при 

высоких скоростях потока в межлопаточном 

канале является проблемой.  

Исследование, проведенное М. Райсом [9], 

нацелено на выявление с помощью вычисли-

тельных методов области межлопаточного про-

странства, в которой возможно горение. В каче-

стве объекта исследования используется дву-

мерная модель каскада турбины с типичной для 

обычной турбины геометрией. В работе рас-

смотрен ряд схем впрыска (рис. 11). 

 

 

Рис. 11. Схема мест подвода топлива 

в межлопаточный канал турбины [9] 

Представлены результаты нескольких групп 

расчетов, численная модель каждой последую-

щей группы сложнее и полнее предыдущей. По-

следние три группы представлены моделирова-

нием турбулентного,  сжимаемого потока с уче-

том переноса компонентов без горения,  с горе-

нием в стационарной постановке (рис. 12) и с 

горением в нестационарной постановке. 

По результатам моделирования было уста-

новлено, что процесс горения в межлопаточном 

канале – самовоспламеняющийся, самоподдер-

живающийся при любой схеме подвода как в 

случае моделирования ламинарного горения, 

так и в случае применения модели распада тур-

булентного вихря (EDM).  

Ухудшение аэродинамического качества 

турбины не выявлено, схема подвода практиче-

ски не оказывает влияния на силы, действую-

щие на лопатку. Отмечено увеличение термиче-

ской нагрузки, последняя минимальна при 
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впрыске топлива со стороны корыта около зоны 

рециркуляции.  

 

Рис. 12. Температурное поле в случае 

моделирования ламинарного горения 

в межлопаточном канале турбины [9] 

В случае подвода через ротор впрыск со 

спинки минимизирует неравномерность темпе-

ратуры ниже по течению от поверхности впры-

ска. В случае подвода через статор неравномер-

ность температуры минимальна при впрыске 

как можно ниже по потоку. Впрыск через ротор 

обеспечивает в большей степени изотермиче-

ское расширение в турбине. 

Следует отметить, что исследования, прове-

денные М. Райсом, не могут являться очевидным 

доказательством сделанных им выводов, посколь-

ку в процессе расчета применялась 2-мерная, а не 

3-мерная модель и моделировалось полное сгора-

ние топлива в одну стадию, что не отражает дей-

ствительность. Кроме того, не была проведена 

верификация  применяемой модели. 

В работе [10] представлены результаты ис-

следования применения подвода топлива в 

межлопаточные каналы многоступенчатой тур-

бины энергоустановки, выполненные по дого-

вору между Энергетической корпорацией Вес-

тингхаус Сименс и Министерством энергетики 

США. Работа представляет собой отчет в 4 час-

тях (заданиях), целью работы является исследо-

вание возможности увеличения выходной мощ-

ности турбины при минимальном уровне эмис-

сии CO и NOx. 

В рамках первого задания проводилось чис-

ленное моделирование горения метана в межло-

паточных каналах 4- и 5-ступенчатой турбины. 

Перед применением численная модель была ве-

рифицирована в соответствии с эксперимен-

тальными данными по первой ступени иссле-

дуемой 4-ступенчатой турбиной. Модель при-

менялась для исследования влияния схемы и 

угла подвода, расхода  и температуры топлива 

на выходную мощность, эффективность турби-

ны, место окончания процесса горения и силы, 

действующие на лопатки.  

Численный эксперимент подтвердил суще-

ственное увеличение мощности турбины при 

осуществлении теплоподвода через сопловой 

аппарат первой ступени 4-ступенчатой турбины 

(рис. 13). Теплоподвод через сопловые аппараты 

2-й и 3-й ступеней либо не обеспечивает ини-

циализации горения, либо процесс идет медлен-

но (с выделением СО) или не завершается.  

 

             

Рис. 13. Поле концентрации кислорода 

в случае моделирования теплоподвода через 

выходную кромку соплового аппарата [10] 

Ввод топлива через выходную кромку со-

плового аппарата является наиболее эффектив-

ным ввиду низкой скорости потока и вихрей, 

способствующих перемешиванию, в следе за 

лопаткой соплового аппарата. Кроме того, 

кромка СА работает как стабилизатор пламени. 

В случае же осуществления теплоподвода через 

входную кромку рабочего колеса место подвода 

надо сдвигать в сторону корыта лопатки, по-

скольку при попадании на спинку пламя сносит 

потоком. 

В рамках второго задания исследовалось 

влияние геометрических параметров устройства 

подвода топлива на эмиссию CO и NOx. Сделан 

вывод о наличии оптимальной величины диа-

метра отверстий подвода топлива. Диаметр 

должны быть достаточно малым, чтобы предот-

вратить диффузионное горение, но не слишком 

малым, чтобы обеспечить достаточное время 

пребывания газа при высокой температуре для 

догорания CO. Рассматривались простые ци-

линдрические отверстия и отверстия с внезап-

ным расширением для стабилизации пламени. 

Схема с внезапным расширением обеспечивает 

меньший уровень эмиссии. Для турбины, рас-

сматриваемой в [10], были выбраны отверстия 

диаметром 1,8 мм с внезапным расширением, 

при подводе топлива через которые эмиссия 

находится на допустимом уровне.  

В задании 4 представлены результаты тер-

модинамического анализа цикла с дожиганием в 

канале турбины. Сделан вывод об увеличении 

эффективности и мощности установки, рабо-

тающей по такому циклу, о возможности со-

кращения размера турбины. В завершение рабо-
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ты представлена принципиальная схема конст-

рукции соплового аппарата первой ступени тур-

бины, через который осуществляется подвод 

топлива (рис. 14). По данной работе имеются 

патенты США US 7784261 B2, US 20070271898 

A1, US 20100251689 A1. 

 

 

Рис. 14. Конструктивная реализация подвода 

топлива через СА [10] 

Рассмотренные далее работы посвящены ис-

следованию некоторых вопросов организации 

горения в МЛК. Статьи [11–13] являются про-

должением работ [4, 5].  

В работе [11] представлено численное ис-

следование диффузионного пламени в реаги-

рующем, двумерном, турбулентном, вязком, 

многокомпонентном, сжимаемом слое смеше-

ния при условии осевого градиента давления. 

Решены уравнения пограничного слоя для 

среднего значения осевого импульса, энергии и 

массовых концентраций компонентов с  приме-

нением одношагового механизма реакции и k-ε 

модели турбулентности при условии турбу-

лентного трения, теплопередачи и диффузии. 

Численные решения используются для изучения 

процессов воспламенения и структуры пламени 

в ускоренных турбулентных трансзвуковых 

слоях смешения. 

В [12] исследовалась околозвуковая область 

пограничного слоя смешения. Численно решены 

полные уравнения Навье–Стокса, в сочетании с 

уравнениями многокомпонентного потока и 

уравнениями химической реакции. 

В [13] выполнен обзор экспериментальных и 

вычислительных исследований в Калифорний-

ском университете на предмет использования 

ниш для стабилизации пламени в ускоренных 

и закрученных потоках (рис. 15). Представлены 

некоторые указания для оптимизации конструк-

ции ниши. Обсуждено влияние длины и глуби-

ны ниши, организация подвода топлива и воз-

духа в нишу и значение числа Re. 

 

 

Рис. 15. Экспериментальное исследование 

нишевого стабилизатора [14] 

Работа [14], проводимая также по тематике 

исследования нишевого стабилизатора, нацеле-

на на детальное исследование схемы двигателя, 

о которой говорится в [1]. На рис. 16 приведена 

принципиальная схема компактной камеры сго-

рания, совмещенной с сопловым аппаратом 

турбины низкого давления. 

 

 

Рис. 16. Схема компактной камеры 

сгорания, совмещенной с сопловым 

аппаратом турбины низкого давления [1] 

Представленные результаты экспериментов 

[14] показывают, что внутритурбинное  горение 

может быть осуществлено при полноте сгорания 

95–99 % в широком диапазоне режимов работы. 

В данной работе было проведено CFD модели-

рование с целью оптимизации конструкции, 

представленной на рис. 16. 

Несмотря на широкий спектр проблем, ана-

лизируемых в рассмотренных работах, ни в од-

ной из них не проведен комплексный анализ 

влияния геометрических и режимных факторов 
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на процесс горения в межлопаточном канале 

турбины. Не приводится методика проектиро-

вания  турбины с теплоподводом, исследования 

проводятся на базе классической геометрии 

турбины. 

ВЫВОДЫ 

Проведенный аналитический обзор работ 

позволяет сделать вывод о целесообразности 

организации рабочего процесса в ГТД по ком-

бинированному циклу, особенно при создании 

мощного двигателя для самолета, способного 

летать на большой скорости, или мощной и эко-

номичной энергоустановки. 

Большое число работ, проделанных в облас-

ти анализа изотермического подвода тепла в 

турбине, разнообразие прорабатываемых тема-

тик, а также представленные некоторыми авто-

рами перспективы исследований свидетельст-

вуют об актуальности данной проблемы. ГТД, 

работающие по комбинированному циклу, рас-

сматриваются в качестве одного из вариантов 

двигателей нового поколения. 

Однако представленной в рассмотренных 

работах информации недостаточно для проек-

тирования двигателей с подводом тепла в тур-

бине прежде всего ввиду того, что авторы работ 

не приводят методики расчета двигателя, рабо-

тающего по комбинированному циклу, и турби-

ны, в которой осуществляется теплоподвод. По-

этому актуальным является проведение деталь-

ных исследований совершенствования термоди-

намического цикла ГТД путем организации 

изотермического процесса в турбине, исследо-

ваний горения в межлопаточном канале турби-

ны, а также разработка алгоритма термодина-

мического расчета двигателя, работающего по 

комбинированному циклу, и методики газоди-

намического проектирования ступени турбины, 

в которой осуществляется теплоподвод. 
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