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Abstract. It is shown theoretically that for effectively use of the intermediate the heating in a af-
terburning turbofan for the reason maximize of increasing a degree of double-circuit by reduction  
of the diametrical sizes of the internal circuit at conservation of the degree increasing of the pres-
sure of the fan and total air flow through the external and inner circuit necessary to use at the 
engine design as criterion to efficiency the maximum of the degree the reduction of the pressure  
in of the internal circuit, but the degree of increasing of the pressure to increase before ensuring  
of the absolute maximum this the criterion to efficiency. With such a method of using the interme-
diate heating is provided a noticeable decrease of specific fuel the consuumption at subsonic flight 
speed, as well as an increase of air flow through the external circuit and thrust of engine when 
switching at ramjet regime of working to provide a high supersonic flight speed.
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Аннотация. Показано теоретически, что для эффективного использования промежуточного 
подогрева в двухконтурном турбореактивном двигателе со смешением потоков контуров и 
общей форсажной камерой c целью максимального увеличения степени двухконтурности за 
счет уменьшения диаметральных размеров внутреннего контура при сохранении степени по-
вышения давления вентилятора и общего расхода воздуха через наружный и внутренний кон-
туры необходимо использовать при проектировании двигателя как критерий эффективности 
максимум степени понижения давления во внутреннем контуре после турбин компрессора, 
а степень повышения давления увеличивать до обеспечения абсолютного максимума этого 
критерия эффективности. При таком способе использования промежуточного подогрева обе-
спечивается заметное уменьшение удельного расхода топлива на дозвуковой скорости поле-
та, а также увеличение расхода воздуха через наружный контур и тяги двигателя при переходе 
на прямоточный режим работы для обеспечения большой сверхзвуковой скорости полета.

Ключевые слова: простой цикл; сложный цикл; промежуточный подогрев; двухконтурный 
турбореактивный двигатель; форсажная камера.
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ВВЕДЕНИЕ

В настоящее время проводятся работы по созданию трехконтурных турбореактивных дви-
гателей. Так, в работах [1−3] проведено исследование положительного эффекта от применения 
технологии третьего контура в условиях дозвукового и сверхзвукового полета. 

Трехконтурный турбореактивный двигатель обеспечивает улучшение топливной эконо-
мичности на дозвуковых скоростях полета и рост тяги в области сверхзвуковых скоростей по-
лета вследствие увеличения степени двухконтурности двигателя при открытии третьего кон-
тура. Вместе с тем, увеличиваются диаметральные размеры, масса и усложняется конструкция 
и регулирование трехконтурного двигателя в связи с наличием клапанов отбора и перепуска 
воздуха из третьего контура.

В связи с этим, в статье теоретически рассматривается также увеличение степени двух-
контурности двухконтурного турбореактивного двигателя со смешением потоков контуров  
и общей форсажной камерой (ТРДДФсм), но за счет использования во внутреннем контуре 
двигателя промежуточного подогрева, при котором обеспечивается уменьшение диаметраль-
ных размеров этого контура при сохранении его мощности, степени повышения давления вен-
тилятора и диаметральных размеров наружного контура.

Использование промежуточного подогрева для увеличения степени двухконтурности дви-
гателя сложного цикла является рациональным способом по сравнению с использованием про-
межуточного подогрева для увеличения степени повышения давления вентилятора, так как 
позволяет обеспечить уменьшение удельного расхода топлива на дозвуковых скоростях по-
лета без уменьшения полетного КПД. На сверхзвуковых скоростях полета увеличение степени 
двухконтурности таким способом связано с увеличением степени повышения давления выше 
оптимальной по удельному расходу топлива и приводит к небольшому увеличению удельно-
го расхода топлива на форсированных режимах работы, которое может быть компенсировано  
за счет возможного уменьшения удельного веса двигателя, улучшающего летно-технические 
характеристики (ЛТХ) самолета аналогично уменьшению удельного расхода топлива.

Предлагаемый способ использования промежуточного подогрева позволяет обеспечить 
параметры двигателя, соответствующие малой степени двухконтурности в сверхзвуковом по-
лете и большой степени двухконтурности в дозвуковом полете без превышения достигнутого 
уровня температуры газа в основной камере сгорания, которое является другим способом обе-
спечения таких же результатов.

Предлагаемый способ использования промежуточного подогрева для увеличения степе-
ни двухконтурности может быть использован для сверхзвуковых пассажирских самолетов  
с заметной долей дозвукового полета, а также для сверхзвуковых стратегических самолетов  
с большой долей такого полета.

Предлагаемый способ может быть использован также для увеличения расхода воздуха че-
рез наружный контур и тяги двигателей стратегических самолетов при обеспечении высоких 
сверхзвуковых скоростей полета М ≥ 3 с переводом наружного контура на прямоточный режим 
работы. Такое увеличение скорости полета сверхзвуковых стратегических самолетов может 
потребоваться  для преодоления ПВО противника и ухода от перехватчиков.

Предлагаемый способ может быть использован совместно с трехконтурной технологией 
для уменьшения лобового сопротивления двигателя, так как степень двухконтурности уве-
личивается как за счет увеличения диаметральных размеров третьего контура, так и за счет 
уменьшения диаметральных размеров внутреннего контура двигателя.

Таким образом, ТРДДФсм сложного цикла функционально может использоваться вместо 
трехконтурных и комбинированных (ТРДД + ПВРД) двигателей.

В статье использованы результаты теоретических исследований наземных одноконтурных 
ГТД сложного цикла. Так, в наземных ГТД предложено использовать как сравнительный кри-
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терий эффективности условие равенства эффективных КПД двигателей простого и сложного 
цикла [4], которое в принципе позволяет использовать промежуточный подогрев для улучше-
ния характеристик наземных и авиационных двигателей.

Учтено, что вместо условия равенства эффективных КПД двигателей простого и сложного 
цикла можно использовать эквивалентный по экономичности собственный критерий эффек-
тивности наземных ГТД сложного цикла − максимум степени понижения давления в свобод-
ной турбине [5].

В авиационных двухконтурных двигателях сложного цикла также предложено использо-
вать соответствующий упомянутому максимуму критерий эффективности – максимум степени 
понижения давления во внутреннем контуре после турбин компрессора. Это позволяет обе-
спечить одинаковый эффективный КПД внутреннего контура ТРДДФсм простого и сложного 
цикла на нефорсированных режимах работы в дозвуковом крейсерском полете.

ЦЕЛЬ

Показать теоретически эффективность введения промежуточного подогрева в цикл 
ТРДДФсм, заключающуюся в увеличении степени двухконтурности, расхода воздуха через 
наружный контур и тяги двигателя на режимах полета с большой сверхзвуковой скоростью и  
в повышении экономичности двигателя на дозвуковых режимах полета. 

ТЕОРЕТИЧЕСКИЙ АНАЛИЗ

В настоящее время зарубежными разработчиками рассматриваются проекты перспектив-
ных сверхзвуковых пассажирских самолетов (СПС) с невысокими значениями крейсерских 
чисел М полета от 1, 4 до 1,8, при которых «помимо высоких технических характеристик обе-
спечивается учет влияния вредных факторов на окружающую атмосферу (шума, звукового 
удара и вредных выбросов в атмосферу)» [6]. Рассматриваются также проекты пассажирских 
самолетов с большими сверхзвуковыми скоростями полета до М = 5.

Соответственно сказанному, в статье сравниваются параметры ТРДДФсм простого и слож-
ного цикла для СПС с числом М крейсерского полета 1,6, соответствующим двойной скорости 
дозвукового полета, на высоте Н = 16…18 км и параметры упомянутых ТРДДФсм для страте-
гического сверхзвукового самолета с числом М крейсерского полета 2,0, близким к скорости 
полета сверхзвуковых стратегических самолетов: российского ТУ-160 и американского В-1А 
на тех же высотах.

На рис. 1 показаны схемы ТРДДФсм простого и сложного цикла, для простоты теоретиче-
ского анализа выполненные как одновальные, на которых ТВ – часть турбины, условно переда-
ющая свободную энергию в наружный контур. В двигателе сложного цикла между турбинами 
компрессора внутреннего контура расположена промежуточная камера сгорания (КС2). 

Рис. 1. Схемы одновальных ТРДДФсм простого (а) и сложного (б) цикла
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Введем обозначения: в – вентилятор; к – компрессор; кс (кс1) – основная камера сгора-
ния; кс2 – промежуточная камера сгорания; т – общая турбина вентилятора и компрессора; 
тк – часть общей турбины, приводящая компрессор внутреннего контура; тв – часть общей 
турбины, приводящая часть вентилятора, расположенную в наружном контуре; см – сме-
ситель; фк – форсажная камера; ф – форсированный  режим; II – канал наружного контура;  
I – канал внутреннего контура; н – невозмущенный поток, окружающая среда; Тн – темпе-
ратура окружающей среды; р*, Т* − полное давление и температура заторможенного потока 
воздуха; Vп – скорость полета; Н – высота полета; М – число Маха полета; θ = Т*

г/Тн − степень 
повышения температуры в цикле двигателя; θг = Т*

г/Т*
н – степень повышения температуры  

в турбокомпрессоре двигателя; τv = Т*
н/Тн − степень повышения температуры во входном 

устройстве; π*
v – степень повышения давления во входном устройстве; π*

в – степень повышения 
давления в вентиляторе; π*

к – степень повышения давления в компрессоре; π*
кΣ = π*

вπ*
к – общая 

степень повышения давления в вентиляторе и компрессоре; π*
т − степень понижения давления 

в турбине; е = π*(κ−1)/κ; Gв − расход воздуха; Gт – расход топлива; m – степень двухконтурности;  
Pуд – удельная тяга двигателя; Cуд – удельный расход топлива; L – удельная работа; η − ко-
эффициент полезного действия (КПД) цикла и компрессоров и турбин; опт – оптимальный;  
е – эффективный; Σ − общий, суммарный; г − газ; в − воздух; κ − показатель адиабаты (принято  

4,1=== κκκ ); цикл 1-1 – простой цикл с одним охлаждением и одним подогревом;  
цикл 1-2 – сложный цикл с одним охлаждением и двумя подогревами.

При теоретических исследованиях для простоты простые и сложные циклы рассмотрены 
как действительные циклы с идеальным газом, газовая постоянная и показатель адиабаты ко-
торого остаются неизменными. В первом приближении не учитывались также потери полного 
давления по тракту двигателей и расход воздуха на охлаждение турбин и камер сгорания. 

Температуру газа на выходе из первой (КС1) и второй (КС2) камеры сгорания внутрен-
него контура двигателя сложного цикла примем одинаковой и равной ее величине на выходе  
из основной камеры сгорания (КС) двигателя простого цикла Т*

г = 1600 К. Эта величина соот-
ветствует освоенным в настоящее время значениям.

Вначале найдем оптимальную степень повышения давления (СПД) π*
кΣопт1-1 (екΣопт1-1)  

для ТРДДФсм простого цикла (цикл 1-1), соответствующую максимуму удельной тяги и мини-
муму удельного расхода топлива на форсированном  режиме работы. При СПД π*

кΣопт1-1 (екΣопт1-1) 
и постоянной температуре газа в форсажной камере Т*

ф = const максимум удельной тяги  
и минимум удельного расхода топлива соответствуют максимуму степени повышения давле-
ния вентиляторе π*

вmax и степени понижения давления в реактивном сопле при равенстве дав-
лений в наружном и внутреннем контуре на входе в смеситель p*

II = p*
I [7].

Чтобы найти СПД, соответствующую максимуму параметра π*
вmax, вначале найдем зави-

симость π*
в = f(π*

кΣ) при постоянной степени двухконтурности. Для этого запишем уравнение 
баланса мощности части вентилятора В, расположенной в наружном контуре, компрессора 
внутреннего контура и общей турбины Т одновального ТРДДФсм простого цикла (рис. 1, а). 
Учтем, что компрессор внутреннего контура включает собственно компрессор К и часть вен-
тилятора, расположенную во внутреннем контуре двигателя, а общая степень повышения дав-
ления в компрессоре внутреннего контура π*

кΣ = π*
вπ*

к. Тогда получим уравнение
GвIILв + GвILкΣ  = GвILT .

В полученном уравнении заменим удельную работу узлов двигателя на ее относительные 
значения (отнесенные к произведению теплоемкости на температуру воздуха на входе в дви-
гатель СрТ*

н при Срв = Срг) и поделим все члены на параметр GвI. Тогда с учетом m = GвII/GвI  
и θг = Т*

г/Тн получим уравнение баланса мощности ТРДДФсм простого цикла (цикл 1-1),

г в
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решив которое, найдем оптимальное значение параметра π*
кΣопт1-1 (екΣопт1-1), соответствующее 

максимуму параметра π*
вmax и удельной тяги ТРДДФсм простого цикла
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где b = 1/(θгhвhтΣ).
Заметим , что академик А. М. Люлька также получил подобную формулу для СПД π*

кΣопт 
(екΣопт), в которую КПД hв не входит, так как он учтен в КПД hкΣ [8]
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Эту формулу можно записать также в виде

)(/]1)1()1([ mmme -++= ,

из которого видно ее сходство с полученной формулой (2).
На рис. 2 показано увеличение степени двухконтурности m1-2 ТРДДФсм сложного цикла 

(цикл 1-2) за счет введения в цикл промежуточного подогрева газа между турбинами и изме-
нение других параметров двигателей простого и сложного цикла при увеличении СПД на рас-
четном режиме работы, соответствующем числу М = 2,0 крейсерского полета стратегического 
сверхзвукового самолета. 

Рис. 2. Зависимость параметров ТРДДФсм простого и сложного цикла от степени повышения давления  
на расчетном режиме работы Н = 16…18 км; М = 2,0; Т*г1 = Т*г2 = 1600 К; Т*ф = 2000 К:

----- – параметры двигателя простого цикла при m1-1 = 2,0;             –  параметры двигателя  
сложного цикла; • – максимум, абсолютный максимум

Параметры двигателей найдены расчетом при постоянной степени двухконтурности двига-
теля простого цикла m1-1 = 2,0, одинаковой степени повышения давления вентилятора в срав-
ниваемых двигателях, равной этому параметру в двигателе простого цикла π*

в1-1 = π*
в1-2, и сле-

дующих коэффициентах потерь энергии в узлах двигателей: ηв = 0,87; ηкΣ = 0,84; η*
т1 = 0,91;  

η*
тΣ = 0,93.

Зависимость π*
в = f(π*

кΣ) при постоянной степени двухконтурности для двигателя простого 
цикла найдена по формуле (1), а оптимальное значение параметра π*

кΣопт1-1 (екΣопт1-1), соответ-
ствующее максимуму параметра π*

вmax, – по формуле (2).
Степень двухконтурности двигателя сложного цикла m1-2 найдена по формуле 
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полученной в [9] при обеспечении равенства полного давления в наружном и внутреннем кон-
турах p*

II = p*
I и оптимальной степени понижения давления πт1опт в первой турбине Т1, со-

ответствующей при данной СПД принятому критерию эффективности – максимуму степени 
понижения давления во внутреннем контуре после турбин компрессора, включающего часть 
вентилятора, расположенную в этом контуре, до давления на входе в двигатель π*

св1-2max. 
Параметр π*

т1опт (ет1оптπтв) найден по формуле (4), идентичной формуле, обеспечивающей 
при данной СПД максимум степени понижения давлении в свободной турбине одноконтурно-
го ГТД сложного цикла за счет перераспределения общей степени понижения давления между 
этой турбиной и турбинами компрессора при подогреве газа между ними [5].

)
2

1
1(/1

hhθ
-

-=
e

e .                                                     (4)

Найдем СПД, при которой обеспечивается максимум энергии, переданной в наружный 
контур, и соответственно максимальное увеличение степени двухконтурности двигателя слож-
ного цикла. В двигателях простого и сложного цикла этот максимум соответствует максимуму 
свободной энергии внутреннего контура, изолированного от наружного контура от входа в вен-
тилятор до выхода из реактивного сопла двигателя.

Как показано в [9], свободная энергия внутреннего контура двигателя сложного цикла близ-
кая к максимальной  обеспечивается при СПД π*

кΣопт1-2 (екΣопт1-2), соответствующей абсолютно-
му максимуму параметра π*св1-2max. Этот максимум найден по формуле π*

св1-2max = π*
кΣ/π*2

т1опт  
(есв1-2max = екΣ/е2

т1опт), так как обеспечивается при одинаковой степени понижения давления в тур-
бинах компрессора π*т1 = π*т2 одноконтурного ГТД сложного цикла. Параметр π*

кΣопт1-2 (екΣопт1-2) 
найден по формуле (5), так как эта формула идентична формуле, обеспечивающей абсолютный 
максимум степени понижения давления в свободной турбине одноконтурного ГТД [5].

.3/)12( +hhθ=e                                               (5)

Как видно из рис. 2, в двигателе простого цикла при СПД π*
кΣопт1-1, соответствующей максиму-

му параметра π*
вmax, обеспечивается также максимум параметра π*

св1-1max и, следовательно, мак-
симум энергии, переданной в наружный контур. Для нахождения степени понижения давления  
во внутреннем  контуре двигателя простого цикла π*

св1-1 = π*
кΣ/π*

тк (есв1-1 = екΣ/етк) степень пониже-
ния давления в турбине компрессора внутреннего контура π*

тк (етк) найдена по известной формуле  
етк = 1/[1 – (екΣ – 1)/(θгhкΣhтΣ)] [7].

Как видно также из рис. 2, в сравниваемых двигателях на расчетном режиме работы  
для стратегического самолета степень повышения давления вентилятора увеличивается и до-
стигает максимума π*

вmax, а удельный расход топлива уменьшается до минимума Суд.фmin при 
СПД π*

кΣопт1-1 = 10. Степень двухконтурности  двигателя сложного цикла при СПД π*
кΣопт1-1 так-

же увеличивается до m1-2 = 2,7 по сравнению с m1-1 = 2,0 соответственно увеличению параметра 
π*

св1-2max по сравнению с этим параметром двигателя простого цикла π*св1-1max.
При СПД π*

кΣопт1-2 = 22 и абсолютном максимуме параметра π*
св1-2абсmax степень двухконтур-

ности двигателя сложного цикла также увеличивается до значения m1-2 = 3,8, которое является 
практически максимальным увеличением этого параметра при приемлемой экономичности, 
так как при небольшом увеличении параметра Суд.ф параметр m1-2 увеличивается с большим 
градиентом, а его увеличение является целью введения промежуточного подогрева в цикл дви-
гателя. 

В сравниваемых двигателях при одинаковой температуре газа в форсажной камере  
Т*

ф = const и одинаковой степени повышения давления вентилятора π*
в1-1 = π*

в1-2 обеспечива-
лась одинаковая скорость истечения газа из реактивного сопла, одинаковая удельная тяга Pуд.ф 

т1опт
кΣ

г кΣ т1

кΣопт1-2 г кΣ т1
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и одинаковый удельный расход топлива Суд.ф на форсированных режимах работы. Последнее 
следует из того, что в сравниваемых двигателях общее количество подведенной теплоты QΣ 
и относительный расход топлива qтΣ = GтΣ/GвΣ на форсированных режимах работы зависит  
от разности температур газа в форсажной камере Т*

ф и воздуха на входе в компрессор Т*н [7], 
которые в сравниваемых двигателях одинаковы. 

В результате, как показано на рис. 2, в сравниваемых двигателях удельные параметры Pуд.ф 
и Суд.ф при увеличении СПД π*

кΣ изменяются одинаково. Удельные параметры на форсиро-
ванных режимах работы найдены с учетом скоростного напора π*

v по известным формулам  
Pуд.ф = (1 + qтфΣ)Cсф – Vп и Cуд.ф = 3600qтфΣ/Pуд.ф, при Т*

ф = 2000 К, π*
сф = π*

vπ
*

вσ
*

вх и σ*
вх = 0,794  

для 3-х скачкового диффузора, а на режимах работы с выключенной форсажной камерой –  
по формулам Pуд = [1 + qтксΣ/(1 + m)]Cс – Vп и Cуд = 3600qтксΣ/(1 + m)Pуд.

Таким образом, в двигателе сложного цикла для увеличения степени двухконтурности m1-2 
необходимо обеспечить максимальную зависимость от СПД степени понижения давления  
во внутреннем контуре π*

св1-2max = f(π*
кΣ) и одинаковую зависимость от СПД степени повышения 

давления вентилятора π*
в = f(π*

кΣ) в двигателях простого и сложного цикла для обеспечения 
одинаковых удельных параметров этих двигателей.

Далее в статье рассматривается влияние на параметры двигателей уменьшения числа М 
крейсерского полета на расчетном режиме работы до 1,6, необходимость которого для СПС 
показана в [6]. На рис. 3 показано увеличение степени двухконтурности, оптимальной степени 
повышения давления и изменение удельных параметров двигателей простого и сложного цик-
ла в зависимости от уменьшения числа М полета.

Уменьшение числа М полета приводит к уменьшению параметра Т*
н и повышению степени 

подогрева в турбокомпрессоре сравниваемых двигателей θг = Т*
г/Т*

н.
В результате, как видно из рис. 3, с уменьшением числа М полета увеличивается оптималь-

ная СПД πк∑опт (екΣ) двигателей простого и сложного цикла и параметр π*
т1опт двигателя сложно-

го цикла, т.е. эффективность промежуточного подогрева.

Рис. 3. Зависимость степени двухконтурности и удельных параметров ТРДДФсм простого и сложного цикла  
от числа М полета на расчетном режиме работы. (Условия и обозначения см. на рис. 2)
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Видно также, что так как степень двухконтурности двигателей простого цикла на форси-
рованных режимах работы увеличивается с уменьшением числа М полета, то это обеспечива-
ет еще большее увеличение максимальной степени двухконтурности при СПД πк∑опт1-2 за счет 
промежуточного подогрева и уменьшение удельного расхода топлива на дозвуковых режимах 
полета. 

Для определения величины такого уменьшения удельного расхода топлива на рис. 3 по-
казана зависимость удельного расхода топлива и удельной тяги сравниваемых двигателей  
с выключенной форсажной камерой от числа М полета. 

Как видно из рис. 3, с уменьшением числа М полета разница между удельными расходами 
сравниваемых двигателей увеличивается. Так, если при М = 2,0 удельный расход топлива двига-
теля сложного цикла по сравнению с двигателем простого цикла становится меньше  на 4…5 %  
за счет увеличения степени двухконтурности от m1-1 = 2 до m1-2 = 3,8, то при М = 1,6 это умень-
шение увеличивается вдвое и составляет уже 9…10 % за счет увеличения степени двухконтур-
ности от m1-1 = 3 до m1-2 = 5,5. Зависимость отношения и разницы удельных расходов топлива 
двигателей простого и сложного цикла от числа М полета, показанные на рис. 3, сохраняются 
при пересчете по формулам приведения на условия дозвукового полета.

Кроме того, к влиянию указанной разницы удельных расходов топлива сравниваемых дви-
гателей на ЛТХ сверхзвуковых самолетов в условиях дозвукового и сверхзвукового полета сле-
дует добавить влияние возможного уменьшения удельного веса двигателей сложного цикла  
за счет увеличения степени двухконтурности. 

Рассмотрим также увеличение расхода воздуха через наружный контур и тяги двигателя 
стратегического самолета на прямоточных режимах работы за счет введения промежуточно-
го подогрева. Увеличение расхода воздуха через наружный контур двигателя сложного цикла  
в отношении к расходу воздуха двигателя простого цикла    вII = GвII 1-2/GвII 1-1 при постоянном 
суммарном расходе воздуха в сравниваемых двигателях GвΣ = GвII  + GвI найдем по формуле  
G вII = [m1-2/(m1-2 + 1)]/[m1-1/(m1-1 + 1)], которую легко получить, подставив в известное 
выражениеGвII = mGвI другое известное выражение GвI = GвΣ/(m + 1).

Тогда, на расчетном режиме работы для стратегического самолета при М = 2,0, m1-1 = 2,0, 
m1-2 = 3,8 (рис. 3) увеличение относительного расхода воздуха составит G вII = 1,19, т.е. 19 %.

Указанное увеличение расхода воздуха на расчетном режиме работы соответствует увели-
чению кольцевой площади наружного контура двигателя и сохраняется при переходе на пря-
моточный режим работы при увеличении числа М ≥ 3 [9].

ЗАКЛЮЧЕНИЕ

1. Введение промежуточного подогрева в цикл ТРДДФсм при постоянной степени повы-
шения давления вентилятора π*

в = const, постоянном общем расходе воздуха через первый и 
второй контур GвΣ = const и использовании, как критерия эффективности, максимума степе-
ни понижения давления во внутреннем контуре после турбин компрессора π*

св1-2max, позволяет 
максимально увеличить степень двухконтурности за счет увеличения степени повышения дав-
ления до обеспечения абсолютного максимума принятого критерия эффективности. 

2. Введение промежуточного подогрева в цикл ТРДДФсм по п. 1 позволяет при небольшом 
увеличении удельного расхода топлива на сверхзвуковой скорости полета обеспечить заметное 
уменьшение этого параметра на дозвуковой скорости полета, а также обеспечить увеличение 
расхода воздуха через наружный контур и тяги двигателя при переходе на прямоточный режим 
работы для обеспечения большой сверхзвуковой скорости полета.

G
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