
 

 2021. Т. 25, № 1 (91). С. 58–64 
 

http://journal.ugatu.ac.ru 

ISSN 2225-2789 (Online) Вестник УГАТУ  
 

ISSN 1992-6502 (Print) 

 

УДК 621.45.01: 004.942 

ОПТИМИЗАЦИЯ ПАРАМЕТРОВ РАБОЧЕГО ПРОЦЕССА  
И ВЫБОР СХЕМ МАЛОРАЗМЕРНЫХ ДВУХКОНТУРНЫХ ТУРБОРЕАКТИВНЫХ ДВИГАТЕЛЕЙ 

 ДЛЯ РАЗЛИЧНЫХ САМОЛЕТОВ 

А.  Ю.  ТК А ЧЕН К О
1 ,  Е.  П.  ФИЛ ИН ОВ

2 ,  В.  С.  КУ З ЬМ ИЧЕВ
3  

1 
tau@ssau.ru, 

2 
filinov@ssau.ru, 

3 
kuzm@ssau.ru 

ФГАОУ ВО «Самарский национальный исследовательский университет имени академика С. П. Королева» 
(Самарский университет) 

Поступила в редакцию 01.12.2020 

Аннотация. Поставлена задача и определены исходные данные для оптимизации ма-
лоразмерных двухконтурных турбореактивных двигателей (ТРДД). Приведены ре-
зультаты оптимизации параметров рабочего процесса и выбора рациональной схемы 
малоразмерных двухконтурных турбореактивных двигателей для легких, администра-
тивных и региональных самолетов гражданского назначения. Выполнена оценка до-
стоверности разработанного метода, а также написаны выводы по работе  
и намечен путь дальнейшего развития рассмотренной темы. 
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ВВЕДЕНИЕ 

В настоящее время разработка малораз-

мерных газотурбинных двигателей является 

актуальной задачей. Они применяются в ка-

честве: элементов силовых установок не-

больших самолетов, беспилотных летатель-

ных аппаратов, например, самолетов-мише-

ней и крылатых ракет, приводов электроге-

нераторов, элементов автономных энерге-

тических установок, вспомогательных сило-

вых установок самолетов и во многих дру-

гих областях [1–4]. В тоже время создание 

двигателей летательных аппаратов является 

длительным и крайне сложным процессом, 

который растягивается на многие годы. Од-

ним из важных этапов создания двигателя, 

определяющих на 70–80 % будущность все-

го проекта, является выбор параметров ра-

бочего процесса и рациональных конструк-

тивных схем турбокомпрессора [5–7]. 

Именно на этом этапе формируется концеп-

ция и первоначальный облик двигателя. 

В данной работе приведены результаты 

оптимизации параметров рабочего процесса 

и выбора рациональных схемы малоразмер-

ных двухконтурных турбореактивных дви-

гателей (ТРДД) для легких, административ-

ных и региональных самолетов гражданско-

го назначения. 

ПОСТАНОВКА ЗАДАЧИ  

И ИСХОДНЫЕ ДАННЫЕ  

Постановка задачи оптимизации и выбо-

ра рациональных параметров малоразмер-

ных двухконтурных турбореактивных дви-

гателей формулируется следующим обра-

зом. 

На основе методов численного модели-

рования провести оптимизацию параметров 

рабочего процесса малоразмерных ТРДД  

в системе легкого, административного и ре-

гионального самолета по таким критериям, 

как суммарная масса силовой установки и 

топлива, потребного на полет (Мсу+т), и 

удельные затраты топлива ЛА на тонна-
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километр (Cт.км). В данном исследовании 

задавалась масса коммерческой нагрузки и 

дальность полета (несколько вариантов от 

минимальной до максимальной) и, исходя 

из этого, подбиралась потребная тяга двига-

теля для каждого самолета [8].  

На основе этих результатов необходимо 

выработать рекомендации по выбору 

наиболее рациональных параметров рабоче-

го процесса и схемы каждого из двигателей 

линейки.  

Математическая постановка задачи оп-

тимизации параметров рабочего процесса 

ТРДД по комплексу критериев оценки дви-

гателя в системе самолета выглядит следу-

ющим образом: 

    kikyxs
* SpXy ,,maxminminarg

  ,0;  kjjj S,p,Xgbxa  

где: 

 j**
к xmTX ,,,,, IIв

*
г    – вектор 

оптимизируемых параметров рабочего про-

цесса ;1 l,j   

   удкмттсу , ССMYi   – множество 

критериев оптимизации ;1 n,i   

 kSSSS ,,, 21   – множество вариан-

тов конструктивных схем двигателя ;1 z,k   

ja , jb  – ограничения на проектные (оп-

тимизируемые) переменные; 

   ггmaxтвхтвыхк ,,,,, DThhS,pXg *
k   и 

др.} – множество функциональных ограни-

чений; 

 сбазтбазкксвх ,,,,  **p  и др.} – 

множество детерминированных исходных 

проектных данных. 

 
   

 
ik

ikik
ikik

XY

XYXY
S,pXy

opt

opt
,


 ; 

i – степень значимости i-го критерия  

( 10,i  ). 

Для ТРДД в общем случае количество 

оптимизируемых переменных – четыре 

 **
к mT IIв

*
г ,,,   , область оптимальных па-

раметров в этом случае представляет собой 

гиперпространство. Для отыскания наилуч-

шего решения по совокупности критериев 

используется минимаксный принцип опти-

мальности (принцип гарантированного ре-

зультата). 

Для реализации поставленной задачи 

была разработана компьютерная математи-

ческая модель ТРДД и верифицирована  

на примере двух двигателей: большом  

Д-30КУ-154, и на малоразмерном DGEN-

380 (рис. 1) производства фирмы Price 

Induction. Для учета влияния малоразмерно-

сти в модель ТРДД были добавлены соот-

ветствующие поправки, учитывающие вли-

яние размеров различных типов компрессо-

ров и турбин на их КПД, а также  камеры 

сгорания. 

Основные исходные проектные данные по 

летательному аппарату представлены  

в табл. 1. 

 

а  б  

Рис. 1. ТРДД Д-30КУ(а) и DGEN-380 (б)
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Таблица 1  

Основные исходные проектные данные по самолетам 

Параметр Наименование Размерность 

Значение 

Легкий 

 самолет 

Административный 

самолет 

Региональный  

самолет 

Мкн 

Масса коммерческой 

нагрузки 
кг 200 800 8000 

H Высота полета км 4 7 11 

Mп Число Маха полета 
 

0,5 0,6 0,8 

Lп 
Дальность полета км 500–1500 500–4000 1000–4000 

Kпл 

Аэродинамическое  

качество планера 
 15 

nдв 

Количество двигателей 

на ЛА 
 2 

    

СРЕДСТВА СПЕЦИФИКАЦИИ 

ИСТОЧНИКОВ ДАННЫХ 

Оптимизация параметров рабочего про-

цесса ТРДД проводилась для каждой из 

сформированного множества схем двигателей 

вначале по каждому из рассматриваемых кри-

териев оценки двигателя в системе самолета, 

а затем отыскивалось минимаксное решение 

для совокупности критериев. Множество 

схем двигателя порождалось множеством ти-

пов компрессора (осевой, центробежных, 

осецентробежный), турбин (осевая, радиаль-

но-осевая), камер сгорания (прямоточная, 

противоточная).  

 

Расчеты проведены для легких, админи-

стративных и региональных самолетов при 

разной дальности полета от 500 до 4000 км. 

Далее для каждого самолета выбиралась схе-

ма, удовлетворяющая всем заданным ограни-

чениям и имеющая наилучшие показатели 

эффективности. На рис. 2 можно видеть, что 

для легкого самолета наиболее целесообразна 

схема с центробежным компрессором и осе-

вой турбиной, т.к. в осевом и осецентробеж-

ном не выполняется ограничение по мини-

мальной высоте лопатки компрессора. 

В табл. 2 представлены результаты оп-

тимизации параметров и схем малоразмер-

ных ТРДД. 

 

Рис. 2. Проверка выполнения ограничений
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Таблица 2  

Рациональные параметры и схемы МТРДД для различных самолетов в зависимости от дальности полета 

 
 

В качестве примера результаты оптими-
зации представлены в виде зависимостей 
оптимальных параметров рабочего процесса 
МТРДД от дальности полета для легкого 
самолета (рис. 3).  

 

Рис. 3. Зависимость рациональных параметров МТРДД  

(ЦБК + ПРКС + ОТ) легкого самолета  

в зависимости от дальности полета 

На представленном графике показаны 

результаты оптимизации по суммарной мас-

се силовой установки и топлива, по удель-

ным затратам топлива на тонна-километр,  

а также минимаксные решения по двум рас-

сматриваемым критериям. 

В табл. 3 можно видеть итоговое мини-

максное решение для каждого из самолетов.  

Анализируя результаты оптимизации 

можно сделать вывод, что с увеличением 

дальности полета для каждого из рассматри-

ваемых самолетов значения критериев опти-

мизации, а также степени двухконтурности и 

суммарной степени повышения давления воз-

растают, степень повышения давления в вен-

тиляторе уменьшается, а температура газа 

перед турбиной изменяется незначительно. 

Например, степень двухконтурности админи-

стративного самолета с увеличением дально-

сти полета от 500 до 4000 км возрастает с 3,24 

до 6,66 – более чем в 2 раза, тогда как у реги-

онального самолета при увеличении дально-

сти с 1000 до 4000 км увеличивается с 5,8  

до 7,06, всего на 22 %. Это говорит о том, что 

с увеличением размерности двигателя даль-

ность полета оказывает все меньшее влияние 

на его оптимальные параметры рабочего про-

цесса. 
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Таблица 3  

Рациональные параметры и схемы МТРДД для различных самолетов в зависимости от дальности полета 

 

ОЦЕНКА ДОСТОВЕРНОСТИ 

 РАЗРАБОТАННОГО МЕТОДА 

Для оценки достоверности разработанно-

го метода оптимизации и выбора рациональ-

ных параметров и конструктивных схем тур-

бокомпрессора проведено сравнение резуль-

татов оптимизации параметров малоразмер-

ных ТРДД с параметрами созданных двига-

телей. 

Для этого была создана база данных  

по двигателям для административных само-

летов и по ней уже выполнен анализ. 
Оптимизация параметров проводилась 

при заданной температуре газа перед турби-

ной 𝑇г
∗ в диапазоне от 1200 К до 1500 К и за-

данной дальности полета 500 км и 4000 км. 

На рис. 4 нанесены линии оптимальных по 

критерию 𝑀су+т параметров, полученные по 

разработанному методу для указанных даль-

ностей полета, а также точки, соответствую-

щие параметрам созданных двигателей. Из 

рис. 4 видно, что по 
к𝛴 
∗  в область опти-

мальных параметров по критерию 𝑀су+т по-

падают 8 из 13 двигателей, а по степени 

двухконтурности – 11 из 13 двигателей. Хо-

рошая сходимость реальных и теоретиче-

ских данных подтверждает достоверность 

разработанных методов и средств. 

 

 

 

Рис. 4. Сопоставление расчетных оптимальных  

и фактических значений параметров ТРДД  

для административных самолетов 

В заключительной части исследования 

было проведено апробирование разработан-

ного метода на примере малоразмерного 

ТРДД. В качестве исследуемого двигателя 

был выбран двигатель DGEN 380 фирмы 
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Price Induction. По утверждению производи-

теля он является самым маленьким граждан-

ским ТРДД в мире, предназначен для 4-5 

местных двухмоторных самолетов класса 

Personal Light Jets (легкие самолеты). По это-

му двигателю имеется достаточное количе-

ство данных, чтобы выполнить проектный 

расчет. 

Апробирование проводилось следующим 

образом:  

– формировалась модель проектного рас-

чета DGEN 380 в САЕ-системе «АСТРА» с 

расчетом взлетного (H = 0, Mп = 0) и крейсер-

ского режимов (H = 7, Mп = 0,35); 

– определялись показатели эффективно-

сти двигателя DGEN 380 (затраты топлива на 

тонна-километр Cт км и суммарная масса си-

ловой установки и топлива, потребного  

на полет Мсу+т) в системе самолета Personal 

Light Jets; 

– по разработанному методу проводилась 

оптимизация параметров рабочего процесса и 

выбор схемы для двух вариантов: без ограни-

чений по температуре газа перед турбиной 

(при этом количество охлаждающего воздуха 

подбиралось в зависимости от 𝑇г.mах
∗ ), и  

с ограничением максимальной температуры 

на взлетном режиме в 1300 К для использова-

ния неохлаждаемых лопаток турбины в мало-

размерном ГТД. 

Анализируя полученные результаты по 

применению метода, можно сделать выводы, 

что оптимизация двигателя под заданный са-

молет позволила значительно улучшить пока-

затели его эффективности, а именно: Cт.км – 

на 11 %, Мсу+т – на 23 %. Это объясняется в 

основном тем, что оптимальная температура 

газа перед турбиной на взлетном режиме  

на 22 % выше, чем у исходного варианта дви-

гателя.  

Однако, организация охлаждения турбин 

в малоразмерных двигателях имеет множе-

ство проблем, поэтому была проведена опти-

мизация параметров рабочего процесса ТРДД 

при ограничении температуры газа перед 

турбиной на взлетном режиме меньше  

1300 К. Анализируя уточненные результаты 

можно сделать вывод, что даже ограничивая 

𝑇г
∗ мы можем улучшить показатели эффек-

тивности двигателя, а именно: Cт.км – на 3 %, 

Мсу+т – на 12 %. 

Таким образом, можно констатировать, 

что разработанный метод оптимизации и вы-

бора параметров малоразмерных ТРД и ТРДД 

позволяет находить эффективные проектные 

решения. 

ЗАКЛЮЧЕНИЕ 

Выполненная работа входит в состав про-

граммы разработки новой методологии опти-

мального проектирования малоразмерных 

газотурбинных двигателей на основе сквозно-

го использования виртуальных прототипов и 

технологий быстрого прототипирования, ко-

торая реализуется в Самарском университете. 

Эффективность силовой установки с газотур-

бинным двигателем в существенной степени 

определяется рациональным выбором пара-

метров рабочего процесса и конструктивной 

схемы на основе структурно-параметри-

ческой оптимизации. Использование резуль-

татов данной работы на этапе концептуально-

го проектирования малоразмерных ТРДД 

позволит обеспечить поиск наиболее эффек-

тивных проектных решений по комплексу 

показателей оценки двигателя в системе ЛА. 

Эти результаты используются в дальнейшем  

в качестве исходных данных для детального 

проектирования и конструирования элемен-

тов и систем двигателя. 

Дальнейшее развитие рассмотренной те-

мы изучается в направлении повышения точ-

ности моделирования показателей эффектив-

ности системы на основе более детального 

моделирования полетного цикла летательного 

аппарата, для которого предназначается дви-

гатель учета ограничений по уровню шума и 

эмиссии, а также использования моделей, 

учитывающих нестационарность переходных 

процессов. Кроме того, необходимы более 

точные модели учета влияния размерности на 

эффективность узлов малоразмерных ГТД, 

что можно сделать путем разработки и при-

менения многоуровневых моделей турбома-

шин. 
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