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Аннотация. В статье описаны результаты исследований газотурбинных двигателей общепринятых 
схем на основе методов численного моделирования в САЕ-системе «АСТРА». Результаты моделирова-
ния могут использоваться для прогнозирования параметров ГТД, а также определения, исчерпаны или 
нет возможности повышения эффективности газотурбинных двигателей традиционных схем. Рассмот-
рены разные подходы к повышению эффективности движителя и термодинамического цикла. 
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ВВЕДЕНИЕ 

Исходя из анализа доступных в открытой 
печати источников [1–4], можно сделать вывод 
о том, что пути дальнейшего совершенствова-
ния ГТД традиционных схем можно условно 
разделить на три группы: 

• снижение потерь в элементах двигателя
и расхода охлаждающего воздуха; 

• повышение эффективности термодина-
мического цикла; 

• повышение эффективности силовой
установки как движителя. 

Рассмотрим, каковы предельные возможно-
сти повышения эффективности ГТД традицион-
ных схем для каждого из этих направлений на 
основе численного моделирования двухконтур-
ного турбореактивного двигателя с использова-
нием автоматизированной системы термогазо-
динамического расчета и анализа «АСТРА» [6], 
разработанной на кафедре теории двигателей 
летательных аппаратов в Самарском государ-
ственном аэрокосмическом университете. 

СНИЖЕНИЕ ПОТЕРЬ 
В ЭЛЕМЕНТАХ ДВИГАТЕЛЯ 

И РАСХОДА ОХЛАЖДАЮЩЕГО ВОЗДУХА 

Моделирование будем производить для 
условий длительного крейсерского полета на 
высоте H=11 км, при скорости полета Мп=0,8 
(Vп≈850 км/ч). В качестве базового варианта 
двигателя, характеризующего текущий уровень 

развития авиационной техники, будем рассмат-
ривать трехвальный ТРДД с раздельным исте-
чением потоков, основные параметры которого 
приведены в табл. 1. 

Таблица 1  
Параметры базового ТРДД 

Параметр Значение 
1 2 

Коэффициент восстановления полного 
давления во входном устройстве 

1,0 

Степень двухконтурности 11 
Степень повышения давления  
в наружном контуре вентилятора 

1,54 

КПД наружного контура вентилятора 0,93 
КПД внутреннего контура вентилятора 0,91 
КПД компрессора СД 0,91 
КПД компрессора ВД 0,9 
Суммарная степень повышения давления 
компрессора 

56 

Температура газа на входе в турбину ВД 1500 К 
Коэффициент полноты сгорания топлива 0,995 
Коэффициент восстановления полного 
давления в камере сгорания 

0,955 

Относительный отбор воздуха 
на охлаждение турбины ВД 

0,08 

КПД турбины ВД 0,925 
Относительный отбор воздуха 
на охлаждение турбины СД 

0,05 

КПД турбины СД 0,92 
Относительный отбор воздуха 
на охлаждение турбины НД 

0,02 

КПД турбины НД 0,93 
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Окончание табл. 1 
1 2 

Коэффициент восстановления полного 
давления в канале наружного контура 

1,0 

Коэффициент скорости сопла 
внутреннего контура 

0,99 

Коэффициент скорости сопла 
наружного контура 

0,99 

Эффективность базового варианта ТРДД ха-
рактеризуется величиной удельного расхода 
топлива, равной 48,47  кг/кН∙ч. 

Как видно из табл. 1, большинство коэффи-
циентов совершенства элементов ТРДД имеют 
достаточно высокие значения, и дальнейшее их 
повышение сопряжено с существенными слож-
ностями.  

Произведем моделирование вариантов 
ТРДД, отличающихся от базового уровнем КПД 
элементов, а также имеющих пониженную ве-
личину расхода охлаждающего воздуха; пара-
метры этих вариантов приведены в таблице 2.  

Отличия рассматриваемых вариантов от ба-
зового:  

1) расход охлаждающего воздуха снижен в
два раза; 

2) полностью исключено охлаждение эле-
ментов двигателя; 

3) КПД элементов двигателя повышены на
1–2 %; 

4) КПД элементов двигателя повышены до
100 %; 

5) одновременно снижен расход охлаждаю-
щего воздуха и на 1–2 % повышена эффектив-
ность элементов двигателя; 

6) одновременно исключено охлаждение и
до 100 % повышена эффективность элементов 
двигателя. 

Варианты 1, 3 и 5 отражают краткосрочную 
перспективу развития двигателестроения (5–
10 лет), варианты 2, 4 и 6 – предельные возмож-
ности совершенствования эффективности эле-
ментов двигателя (и таким образом, в опреде-
ленной мере характеризуют долгосрочную пер-
спективу развития). 

Отличие эффективности этих вариантов от 
базового приведено в табл. 3. 

Таблица 2  
Параметры ТРДД с пониженным уровнем потерь в элементах 

Параметр 1 2 3 4 5 6 
КПД наружного контура вентилятора 0,93 0,93 0,94 1 0,94 1 
КПД внутреннего контура вентилятора 0,91 0,91 0,93 1 0,93 1 
КПД компрессора СД 0,91 0,91 0,93 1 0,93 1 
КПД компрессора ВД 0,9 0,9 0,92 1 0,92 1 
Коэффициент полноты сгорания топлива 0,995 0,995 0,995 1 0,995 1 
Коэффициент восстановления полного 
давления в камере сгорания 

0,955 0,955 0,97 1 0,97 1 

Относительный отбор воздуха на охлаждение 
турбины ВД 

0,04 0 0,08 0,08 0,04 0 

КПД турбины ВД 0,925 0,925 0,94 1 0,94 1 
Относительный отбор воздуха на охлаждение 
турбины СД 

0,025 0 0,05 0,05 0,025 0 

КПД турбины СД 0,92 0,92 0,94 1 0,94 1 
Относительный отбор воздуха на охлаждение 
турбины НД 

0,01 0 0,02 0,02 0,01 0 

КПД турбины НД 0,93 0,93 0,95 1 0,95 1 
Коэффициент скорости сопла внутреннего 
контура 

0,99 0,99 0,99 1 0,99 1 

Коэффициент скорости сопла наружного 
контура 

0,99 0,99 0,99 1 0,99 1 

Таблица 3  
Сравнение эффективности базового двигателя и двигателей, 

отличающихся пониженным уровнем потерь 

Вариант баз. 1 2 3 4 5 6 

удC , 

кг
кН час⋅

48,47 47,35 –2,3 % 46,75 –3,5 % 45,97 –5,2 % 39,27 –19 % 45,26 –6,6 % 39,81 –17,9 %
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Полученные результаты позволяют сделать 
следующие основные выводы: 

1. Эффект от мероприятий по повышению
КПД элементов двигателя (главным образом, 
повышение КПД лопаточных машин) выше, чем 
от снижения расхода охлаждающего воздуха в 
краткосрочной перспективе (5,2 против 2,3 %), а 
также с точки зрения предельных возможностей 
повышения эффективности двигателя (19 про-
тив 3,5 %). При этом необходимо отметить, что 
кроме того, что достижение КПД лопаточных 
машин сопоставимое с уровнем 100 % пред-
ставляет существенные сложности, так и сама 
возможность достижения столь высокой эффек-
тивности элементов двигателя представляется 
маловероятной в ближайшей перспективе 
(10-15 лет). 

2. Полный отказ от отбора воздуха для
охлаждения турбин (вариант 2) представляется 
вполне вероятным уже в ближайшие годы  
(ВИАМ сообщает о разработке перспективных 
авиационных материалов, способных обеспечи-
вать длительную работоспособность рабочих 
лопаток турбин при температурах около 2200 К) 
[6, 7], особенно для рассматриваемого двигате-
ля, имеющего умеренную температуру газа пе-
ред турбиной (1500 К). Однако даже полный 
отказ от охлаждения приведет к сокращению 
удельного расхода топлива в условиях крейсер-
ского полета лишь на 3,5 %. 

3. В целом, одновременное повышение эф-
фективности узлов (в пределах двух процентов) 
и снижение расхода охлаждающего воздуха 
приведет в ближайшей перспективе к снижению 
удельного расхода топлива примерно на 6,5 %, а 
предельное повышение эффективности двигате-
ля в целом для данного направления совершен-
ствования ГТД составляет около 18 %. 

ПОВЫШЕНИЕ ЭФФЕКТИВНОСТИ 
ТЕРМОДИНАМИЧЕСКОГО ЦИКЛА 

Параметры базового варианта ТРДД бу-
дут оставаться такими же, как и в предыдущем 
разделе. 

Выполним моделирование ТРДД в усло-
виях длительного крейсерского полета, изменяя 
параметры цикла основного контура в широких 
пределах: температуру газа перед турбиной *

гT

в диапазоне от 1500 до 2500 К и *
кπ Σ  от 40 до

1200. Параметры силовой установки как движи-
теля будем сохранять идентичными базовому 
варианту: степень двухконтурности 11m = , а 
степень повышения давления в наружном кон-
туре вентилятора (определяющую распределе-

ние энергии между контурами ТРДД) будем оп-
тимизировать из условия минимизации удель-
ного расхода топлива *

вII optπ → . Полученные
результаты приведены на рис. 1. При изменении 

*
гT  от 1500 до 2500 К оптимальное значение
*
вIIπ  изменяется в диапазоне от 1,4 до 1,85.
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Рис.1. Зависимость удельного расхода топлива ТРДД 
от суммарной степени повышения давления 

и температуры газа перед турбиной 

Как видно из рис. 1, минимум удельного 
расхода топлива наблюдается как по суммарной 
степени повышения давления (противополож-
ное влияние снижения подвода тепла к рабоче-
му телу и роста термического КПД двигателя), 
так и по температуре газа перед турбиной (про-
тивоположное влияние снижения доли потерь в 
величине располагаемой химической энергии 
топлива и повышения потерь кинетической 
энергии). 

Необходимо подчеркнуть, что степень двух-
контурности в рассматриваемом исследовании 
сохранялась постоянной, а исследовалось 
обособленное влияние параметров рабочего 
процесса основного контура ТРДД (тепловой 
машины). По результатам исследования можно 
отметить следующее: 

1. Оптимум по двум рассматриваемым па-
раметрам рабочего процесса основного контура 
достигается при температуре газа около 2200 К 
и соответствующей степени повышения давле-
ния в компрессоре около 530 (см. табл. 4). 
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Таблица 4  
Изменение удельного расхода топлива ТРДД при повышении температуры газа перед 

турбиной и суммарной степени повышения давления относительно базового варианта двигателя 

*
гT , К 1500 1500 1800 2000 2200 2300 2400 2500 

*
кπ Σ 56 84 200 340 530 650 800 1020 

удC ,

кг
кН час⋅

48,1 47,35 45,27 44,59 44,24 44,35 44,39 44,42 

удCδ – –1,6 % –5,9 % –7,3 % –8,0 % –7,8 % –7,7 % –7,7 %

Предельное повышение эффективности 
ТРДД при повышении параметров рабочего 
процесса основного контура составляет около 
8 %. 

2. Повышение температуры газа перед тур-
биной до 2200 К возможно в ближайшем буду-
щем (5-10 лет); в то же время обеспечение сум-
марной степени повышения давления в ком-
прессоре около 500 представляет существенные 
сложности (особенно с учетом обеспечения вы-
соких КПД лопаточных машин и их газодина-
мической устойчивости при работе на различ-
ных режимах и в условиях переходных процес-
сов, что является темой для отдельного иссле-
дования). Суммарная степень повышения 
давления, необходимая лишь для сохранения 
величины удельного расхода топлива на базо-

вом уровне при *
г 2200T К= , составляет око-

ло 160. Достижение и этого уровня суммарной 
степени повышения давления в ближайшей пер-
спективе представляет существенные сложно-
сти. 

3. Оптимальная суммарная степень повы-
шения давления, соответствующая 

*
г 1500T К=  (базового двигателя), составляет

около 90 (выше в 1,6 раз). Обеспечение такой 

величины *
кπ Σ  обеспечит снижение удельного

расхода топлива на величину около 1,5 %, при 
этом такое изменение возможно уже в кратко-
срочной перспективе. 

4. Оптимум удельного расхода по суммар-
ной степени повышения давления пологий: при 

отклонении величины *
кπ Σ  от оптимальной ве-

личины в 1,3 раза в сторону как меньших, так и 
больших значений величина удельного расхода 
топлива меняется менее, чем на 1 %. 

ПОВЫШЕНИЕ ЭФФЕКТИВНОСТИ 
СИЛОВОЙ УСТАНОВКИ 

КАК ДВИЖИТЕЛЯ 

Параметры базового варианта ТРДД будут 
оставаться такими же, как и в предыдущем раз-
деле.  

Выполним моделирование ТРДД в условиях 
длительного крейсерского полета, изменяя в 
широких пределах значение степени двухкон-
турности, степень повышения давления в 
наружном контуре вентилятора (определяющую 
распределение энергии между контурами 
ТРДД) будем оптимизировать из условия мини-
мизации удельного расхода топлива 

*
вII optπ → .

Поскольку на результаты моделирования 
будут оказывать существенное влияние пара-
метры рабочего процесса основного контура 
двигателя, выполним моделирование отдельно 
для четырех вариантов ТРДД, отличающихся 
значениями *

гT  и *
кπ Σ ; параметры вариантов

представлены в табл. 5. 
Таблица 5  

Варианты значений температуры газа 
перед турбиной и суммарной степени 

повышения давления относительно базового 
варианта двигателя 

баз. 1 2 3 
*
гT , К 1500 1500 2000 2500 

*
кπ Σ 56 84 340 1020 

Данные варианты различаются, главным об-
разом, значением температуры газа перед тур-
биной, а величина суммарной степени повыше-
ния давления подбиралась в соответствии с ре-
зультатами моделирования в предыдущем раз-
деле: 
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1. *
гT  сохранена на уровне базового двига-

теля; 
2. *

гT  повышена до 2000 К (соответствует
ближайшим перспективам развития двигателе-
строения: 5-7 лет); 

3. *
гT  повышена до 2500 К (соответствует

дальним перспективам развития двигателестро-
ения: 10-15 лет); 

На рис. 2 приведены результаты моделиро-
вания для базового варианта двигателя, на рис. 
3 – для 1 варианта, на рис. 4 – для 2 варианта, а 
на рис. 5 и 6 – для 3 варианта двигателя. 

Сопоставление результатов различных ва-
риантов двигателя с оптимизированным по 
удельному расходу топлива в крейсерских усло-
виях полета значением степени двухконтурно-
сти приведено в табл. 6. 

Таблица 6  
Изменение удельного расхода топлива ТРДД 
относительно базового варианта двигателя 
при изменении степени двухконтурности 

для различных вариантов температуры газа  
перед турбиной и суммарной степени  

повышения давления 

*
гT , К 1500 1500 1500 2000 2500 

*
кπ Σ 56 56 84 340 1020 
m 11 40 35 50 60 

удC ,

кг
кН час⋅

48,1 45,21 45,12 40,5 38,43 

удCδ – –6,0 % –6,2 % –15,8 % –20,1 % 
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Рис. 2. Зависимость удельного расхода топлива 
ТРДД от степени двухконтурности и степени  
повышения давления в наружном контуре при 

*
г 1500T К=  и *

к 56π Σ =

Как видно из рис. 2, за счет оптимизации 
параметров движителя – повышения степени 
двухконтурности от 11m =  до 40m =  (с одно-
временным изменением степени повышения 

давления в наружном контуре вентилятора *
вIIπ

с 1,54 до 1,14 для обеспечения равномерного 
распределения энергии между контурами двига-
теля) обеспечивается снижение удельного рас-
хода топлива для базового варианта двигателя 
на 6 %. 

Аналогичные результаты дает оптимизация 
параметров движителя для первого варианта 
двигателя (см. рис. 3): снижение удельного рас-
хода топлива в условиях крейсерского полета на 
6,2 %. Необходимо отметить, что снижение 
подвода тепла к рабочему телу (за счет повы-

шения *
кπ Σ ) приводит к снижению оптимальной

степени двухконтурности до 35. 
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Рис. 3. Зависимость удельного расхода топлива 
ТРДД от степени двухконтурности и степени 
повышения давления в наружном контуре при 

*
г 1500T К=  и *

к 84π Σ =

Для второго варианта двигателя 
( *

г 2000T К=  и *
к 340π Σ =  – см. рис. 4) мини-

мум удельного расхода топлива достигается при 
степени двухконтурности 50m =  (и соответ-

ствующем значении *
вII 1,13π = ), что соответ-

ствует повышению эффективности двигателя на 
15,8 %. 
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Рис. 4. Зависимость удельного расхода топлива ТРДД 
от степени двухконтурности и степени повышения 
давления в наружном контуре при *

г 2000T К=

и *
к 340π Σ =

Эффективность третьего варианта двигателя 
( *

г 2500T К=  и *
к 1020π Σ = ) с оптимизиро-

ванными параметрами движителя ( 50m =  и 
*
вII 1,14π = ) приблизительно на 20 % выше, чем

у базового варианта двигателя (см. рис. 5 и 6). 
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Рис. 5. Зависимость удельного расхода топлива ТРДД 
от степени двухконтурности и степени повышения 
давления в наружном контуре при *

г 2500T К=

и *
к 1020π Σ =
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Рис. 6. Зависимость удельного расхода топлива ТРДД 
от степени двухконтурности и степени повышения 
давления в наружном контуре при *

г 2500T К=

и *
к 1020π Σ =

По результатам исследования влияния па-
раметров движителя можно сделать следующие 
выводы: 

1. Оптимальным типом двигателя классиче-
ской компоновки для рассматриваемой скорости 
полета и параметров рабочего процесса являет-
ся, по существу, турбовинтовентиляторный дви-
гатель (ТВВД) (значение степени двухконтур-
ности 35...50m = ). Переход к этому типу дви-
гателя сопряжен с необходимостью решения 
сложных технических задач, в частности, сни-
жение размерности газогенератора (при задан-
ном уровне тяги двигателя) может сделать про-
блематичным обеспечение высоких КПД лопа-
точных машин. Кроме того, диаметральные га-
бариты такого двигателя могут оказаться 
слишком большими для размещения его под 
крылом самолета.  

2. Переход к ТВВД при параметрах рабочего
процесса основного контура, соответствующих 
текущему состоянию двигателестроения, позво-
лит повысить эффективность двигателя на 6 %, 
а при повышении *

гT  и *
кπ Σ  до соответствую-

щих ближайшим перспективам развития удель-
ный расход топлива может быть снижен более, 
чем на 15 %. 

3. Минимум удельного расхода по степени
двухконтурности – пологий: изменение m  в два 
раза (с 40 до 80) приводит к изменению удель-
ного расхода топлива приблизительно на 1 %. 
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КОМПЛЕКСНОЕ ПОВЫШЕНИЕ 
ЭФФЕКТИВНОСТИ ГТД 

Для того, чтобы оценить возможности ком-
плексного совершенствования газотурбинных 
двигателей, работающих по традиционному 
циклу, зададимся серией значений температуры 
газа перед турбиной *

гT  (как величиной, опре-
деляющей научно-технический уровень совер-
шенства двигателя) в диапазоне от 1000 до 
2500 К и проведем для каждого значения опти-
мизацию следующих параметров: 

- суммарной степени повышения давления в 
компрессоре *

кπ Σ  (степени повышения давления
в компрессоре ВД при условии сохранения 
неизменными степеней повышения давления 
компрессоров СД и НД); 

- степени двухконтурности m ; 
- степени повышения давления в вентилято-

ре наружного контура *
вIIπ  (как величины,

определяющей распределение энергии между 
контурами). 

Результаты оптимизации приведены в табл. 
7 и на рис. 7-9. Значение 1500

уд
optCδ  показывает 

снижение удельного расхода топлива относи-
тельно оптимизированного варианта с 

*
г 1500T К= , а значение .

уд
баз двCδ  – снижение

его относительно базового варианта двигателя. 

Рис. 7. Зависимость удельного расхода топлива 
оптимизированного варианта двигателя  

от температуры газа перед турбиной 

Таблица 7  
Параметры двигателей с оптимизированными параметрами 

в зависимости от температуры газа перед турбиной 

*
гT , К 1000 1200 1500 1700 2000 2200 2400 2500 

optm 15,3 23 35,5 46 63 73 85 92 

*
вIIoptπ 1,1539 1,1485 1,1496 1,144 1,1424 1,1449 1,1453 1,1425 

*
квдoptπ 1,21 2,14 4,3 6,75 11,5 16,5 23 28,5 

*
тT , К 479 513 564 592 642 670 699 709 

*
к optπ Σ 16,94 29,96 60,2 94,5 161 231 322 399 

уд ,Р

кН с
кг
⋅

0,0378 0,0366 0,0368 0,0355 0,0351 0,0357 0,0358 0,0351 

удC ,

кг
кН час⋅

56,03 50,26 45 42,69 40,23 39,01 38,01 37,55 

1500
уд
optCδ 24,5 % 11,7 % 0,0 % –5,1 % –10,6 % –13,3 % –15,5 % –16,6 %

.
уд
баз двCδ 15,6 % 3,7 % –7,2 % –11,9 % –17,0 % –19,5 % –21,6 % –22,5 %



И. Н. Крупенич, А. Ю. Ткаченко и др. ● Теоретическая максимальная эффективность ГТД…  
 

93 

0

20

40

60

80

100

0

50

100

150

200

250

300

350

400

450

900 1200 1500 1800 2100 2400

π*{кΣ}

m

Т*г, К

π*кΣ m
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суммарной степени повышения давления  
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Рис. 9. Зависимость температуры газа за турбиной 
НД от температуры газа перед турбиной  

для оптимизированных вариантов двигателя 

Как видно из представленных результатов, в 
ближайшей ( *

г 2000..2200T К= ) перспективе
можно ожидать повышения эффективности га-
зотурбинных двигателей на 17–19 %, при усло-
вии, что будет решена проблема реализации 
степени двухконтурности около 60–70. Даль-
нейшее увеличение параметров рабочего про-
цесса не принесет столь существенного повы-
шения эффективности (дополнительно лишь на 
2–3 %). Следует отметить, что представленные 
результаты справедливы для двигателей, рабо-
тающих по традиционному циклу, при этом 
рост температуры газа за турбиной (рис. 9) сви-
детельствует о том, что повышаются возможно-
сти применения термодинамических циклов с 
регенерацией тепла выхлопных газов. Рассмот-
рение возможностей двигателей, работающих 
по таким циклам, является темой отдельного 
исследования. 

ВЫВОДЫ 

1. Повышение эффективности элементов
двигателя позволит снизить удельный расход на 
5 % в ближней перспективе, а в предельном 
случае – приблизительно на 20 %; однако до-

стижение предельных значений представляется 
маловероятным. 

2. Сокращение расхода охлаждающего воз-
духа вдвое позволяет повысить эффективность 
ТРДД на 2,3 %, а полное исключение охлажде-
ния – на 3,5 %. Данное направление не предо-
ставляет возможностей для существенного сни-
жения удельного расхода, однако реализуемо в 
краткосрочной перспективе за счет применения 
перспективных материалов. 

3. Повышение параметров рабочего процес-
са основного контура двигателя позволяет по-
высить эффективность приблизительно на 8 % 
при текущих значениях степени двухконтурно-
сти. Необходимо отметить, что оптимальное 
значение температуры газа перед турбиной при 
этом имеет значение, достижимое в ближайшей 
перспективе (2200 К), в то время как оптималь-
ное значение суммарной степени повышения 
давления в компрессоре составляет около 500; 
обеспечение работоспособности и высокой эф-
фективности компрессора (в том числе, на пере-
ходных режимах) при этом представляет суще-
ственные трудности, и маловероятно, что такое 
значение будет достигнуто в пределах ближай-
ших 10 лет. Повышение параметров рабочего 
процесса основного контура двигателя целесо-
образно рассматривать совместно с повышени-
ем эффективности движителя ( m ). 

4. Для рассматриваемой скорости полета
(Мп=0,8) значение оптимальной степени двух-
контурности находится в диапазоне 35...55. Ес-
ли рассматривать двигатели традиционных 
схем, такой степени двухконтурности соответ-
ствует турбовинтовентиляторный двигатель 
(ТВВД). Переход к таким значениям m  позво-
лит снизить величину удельного расхода топли-
ва современных двигателей приблизительно на 
6 %, двигателей ближней перспективы 
(5-10 лет) – на 15 %, а в дальней перспективе 
( *

г 2500T К= , *
к 1000π Σ = , 50m = ) – более,

чем на 20 %. 
5. Наиболее эффективным направлением со-

вершенствования двигателей является ком-
плексное повышение параметров рабочего про-
цесса основного контура двигателя с одновре-
менным повышением степени двухконтурности. 
В ближайшей ( *

г 2000..2200T К= ) перспекти-
ве можно ожидать повышения эффективности 
газотурбинных двигателей на 17–19 %, даль-
нейшее повышение параметров рабочего про-
цесса не принесет существенного повышения 
эффективности. 

6. Необходимо отметить, что такое повыше-
ние степени двухконтурности приводит к суще-
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ственному росту габаритов двигателя традици-
онной схемы, с одновременным снижением 
размерности газогенератора, что может приве-
сти к невозможности обеспечения высоких 
уровней КПД лопаточных машин. Одним из пу-
тей решения этих проблем может быть переход 
к распределенным силовым установкам, в том 
числе интегрированным в планер летательного 
аппарата [8, 9]. 

Работа была выполнена при поддержке 
Министерства образования и науки Российской 
Федерации в рамках реализации Программы 
повышения конкурентоспособности СГАУ сре-
ди ведущих мировых научно-образовательных 
центров на 2013-2020 годы. 
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вит дис. о разработке одномерной модели газотурбинного 
двигателя в составе многоуровневой модели на этапе кон-
цептуального проектирования. 
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