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ВВЕДЕНИЕ 

В связи с высоким уровнем совершенства 
авиационных газотурбинных двигателей (ГТД) 
все более актуальной становится проблема по-
лучения термодинамических параметров, обес-
печивающих улучшение эксплуатационных по-
казателей ГТД. Если высокого значения степени 
повышения давления в компрессоре возможно 
достичь конструктивно, то температура газа пе-
ред турбиной ограничена по своей природе тем-
пературой адиабатического сгорания стехиомет-
рической топливовоздушной смеси. Кроме того, 
высокий уровень температуры требует примене-
ния дорогостоящих жаропрочных, жаростойких 
материалов и приводит к повышенному уровню 
эмиссии оксидов азота. 

Одним из направлений совершенствования 
ГТД как тепловой машины является примене-
ние сложных термодинамических циклов, 
например, цикла с изотермическим расшире-
нием в турбине [1]. Последнее предлагается 
осуществить путем организации подвода теп-
ла к рабочему телу за счет сжигания дополни-
тельного количества топлива в межлопаточ-
ном канале турбины. 

В настоящей работе анализируется целесо-
образность применения турбины с изотермиче-
ским расширением в составе ГТД различных 
схем на взлетном режиме и при полете на раз-
личной высоте и скорости. 

Термодинамические расчеты ГТД различных 
схем производились в системе имитационного 
моделирования DVIGwT, основанной на мо-
дульной (элементной) технологии построения 
расчетной модели. Методика термодинамиче-

ского расчета турбины с изотермическим рас-
ширением реализована в составе базового алго-
ритма модуля «Турбина газовая» в системе мо-
делирования DVIGwT [2]. 

ЭФФЕКТИВНОСТЬ ПРИМЕНЕНИЯ  
ИЗОТЕРМИЧЕСКОГО РАСШИРЕНИЯ 

В ТРД(Ф) 

ВЗЛЕТНЫЙ РЕЖИМ 

В качестве объекта анализа рассмотрен тур-
бореактивный двигатель (ТРД) с параметрами, 
близкими к параметрам ТРД для сверхзвукового 
беспилотного летательного аппарата (базовыми 
параметрами). Произведено сравнение четырех 
вариантов двигателя: 

– ТРД с базовыми параметрами (в таблице
и на рисунках ТРД); 

– ТРД с форсажной камерой (ФК), имеющей
температуру на выходе 2000 К (в таблице 
и на рисунках ТРДФТ*ф=2000); 

– ТРД с ФК и температурой в ФК, равной
температуре на выходе из камеры сгорания 
(в таблице и на рисунках ТРДФТ*ф = Т*г); 

– ТРД с изотермическим расширением
в турбине. 

Рассмотрены четыре варианта ТРД с изо-
термическим расширением в турбине: 

– параметры ТРД совпадают с базовыми па-
раметрами (в таблице и на рисунках ТРДis); 

– при сохранении температуры газа перед
турбиной, равной базовой, степень повышения 
давления в компрессоре увеличена таким обра-
зом, чтобы удельный расход топлива двигателя 
с изотермическим расширением совпадал 
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с удельным расходом базового двигателя 
(в таблице и на рисунках ТРДisT*г=const, Cуд0=const);  

– при сохранении степени повышения давле-
ния в компрессоре, равной базовой, температура 
газа на выходе из камеры сгорания уменьшена 
таким образом, чтобы тяга ТРД с изотермическим 
расширением совпадала с тягой базового ТРД 
(в таблице и на рисунках ТРДisπк=const; P0=const); 

– при сохранении температуры газа как в
предыдущем случае степень повышения дав-
ления увеличена таким образом, чтобы 
удельный расход топлива двигателя с изо-
термическим расширением совпадал с базо-
вым удельным расходом топлива (в таблице 
и на рисунках ТРДisCуд0 =const). 

В табл. 1 приведены значения основных па-
раметров рассмотренных вариантов ТРД, 
а также относительная разница тяги и удельного 
расхода топлива по сравнению с базовыми. 

При неизменной температуре газа и степени 
повышения давления в компрессоре изотерми-
ческое расширение в турбине приводит 
к увеличению расхода топлива, поскольку 
к требуемому для поддержания температуры 
газа перед турбиной добавляется расход топли-
ва, обеспечивающий изотермическое расшире-
ние. Тяга возрастает вследствие увеличения 
температуры и давления на срезе сопла. Давле-
ние увеличивается в результате уменьшения 
степени понижения давления в турбине. По-
следняя, в свою очередь, уменьшается в резуль-
тате того, что при изотермическом расширении 
турбина совершает ту же работу при меньшей 
степени понижения давления. 

При сохранении температуры газа в тур-
бине, равной базовой, увеличение степени по-
вышения давления в компрессоре приводит 
к увеличению тяги и уменьшению удельного 
расхода топлива. Это связано с тем, что базовая 
степень повышения давления является опти-
мальной для ТРД, а оптимальная степень повы-
шения давления для двигателя с изотермиче-
ским расширением не достижима в статистиче-
ском диапазоне, и ее увеличение приводит к по-
вышению эффективности цикла. 

При организации изотермического расши-
рения можно получить требуемую тягу двигате-
ля при меньшей температуре газа в турбине. 
При условии сохранения базовой степени по-
вышения давления в компрессоре температура 
газа для получения базовой тяги снижена на 
10 %. При сохранении этой температуры, уве-
личение степени повышения давления приводит 
к снижению удельного расхода топлива, в ре-
зультате при достижении базового удельного 
расхода топлива можно получить большую тягу 
при меньшей температуре газа перед турбиной. 

При высокой температуре газа в форсажной 
камере ТРДФ позволяет получить большую тягу, 
чем двигатель с изотермическим расширением 
в турбине, но требует значительно большего рас-
хода топлива. Однако в сравнении с ТРДФ 
с одинаковой температурой газа на выходе из 
камеры сгорания и на входе в форсажную камеру 
сгорания, двигатель с изотермическим расшире-
нием в турбине обеспечивает большую тягу при 
меньшем удельном расходе топлива. 

Таблица 1  

Сравнение основных параметров рассмотренных вариантов ТРД 

Вариант ТРД 
Т*Г, 

К 
Т*Ф, 

К 
πК Р, кН 

δР по отноше-
нию 

к ТРД, % 

Суд, 
кг/кН ч 

δСуд по от-
ношению 
к ТРД, % 

ТРД 1268 – 4,53 29,00 0,0 125,3 0,0 

ТРДФТ*ф=2000 1268 2000 4,53 38,90 34,2 224,8 79,3 

ТРДФТ*ф = Т*г 1268 1268 4,53 30,52 5,2 145,5 16,0 

ТРДis 1268 – 4,53 32,43 11,8 136,9 9,2 

ТРДisT*г=const, Cуд0=const 1268 – 6,55 35,45 22,2 125,3 0.0 

ТРДisπк=const; P0=const 1140 – 4,53 29,07 0,2 129,9 3,6 

ТРДisCуд0=const 1140 – 5,20 30,13 3,9 125,4 0,0 
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СКОРОСТНЫЕ ХАРАКТЕРИСТИКИ 

Рассмотрим скоростные характеристики ва-
риантов ТРД, указанных в предыдущем пункте 
(за исключением ТРДФТ*ф=2000К в связи с несрав-
нимо высоким уровнем параметров в рабочей 
точке). Закон регулирования для всех типов 
двигателей выбран одинаковым: физическая 
частота вращения ротора поддерживается по-
стоянной и равной 95 %. В случае ТРДФ темпе-
ратура в форсажной камере при изменении ско-
рости полета меняется так же, как температура 
на входе в турбину. 

На рис. 1 представлены зависимости тяги и 
удельного расхода топлива рассматриваемых 
типов ТРД от скорости полета. 

С увеличением скорости полета эффектив-
ность ТРД с изотермическим расширением 
и базовыми параметрами по сравнению с базо-
вым ТРД увеличивается. Тяга ТРД с изотерми-
ческим расширением все более преобладает 
над тягой ТРД, разница между удельными рас-

ходами сокращается. При числе Маха полета 1,8 
удельный расход топлива двигателя с изотерми-
ческим расширением и параметрами, равными 
базовым, становится равным удельному расходу 
ТРД. Увеличение эффективности двигателя 
с изотермическим расширением связано с уве-
личением суммарной степени повышения дав-
ления при увеличении скорости полета, приво-
дящим к повышению эффективности цикла. На 
эффективность ТРД рост числа Маха полета 
влияет отрицательно: суммарная степень повы-
шения давления становится выше оптимальной. 

При равенстве удельного расхода топлива 
и температуры газа перед турбиной в рабочей 
точке базовым значениям, тяга двигателя с изо-
термическим расширением преобладает над тягой 
ТРД во всем диапазоне скоростей полета. Макси-
мальное превышение имеет место при числе Ма-
ха полета более 1,25. Удельный расход топлива 
двигателя с изотермическим расширением 
при этом меньше удельного расхода топлива ТРД 
при любом, отличном от нуля числе Маха полета. 

Равенство удельных расходов топлива 
при уменьшенной температуре газа перед турби-
ной и увеличенной степени повышения давления 
в компрессоре сохраняется при числе Маха полета 
от нуля до 1,7, при большей скорости полета 
удельный расход двигателя с изотермическим 
расширением меньше удельного расхода ТРД. 
Температура газа перед турбиной двигателя с изо-
термическим расширением меньше температуры 
газа ТРД вплоть до числа Маха полета 1,9 (рис. 2). 

В случае равенства суммарной степени 
повышения давления и тяги в рабочей точке 
базовым значениям, тяга ТРД с изотермиче-
ским расширением превышает тягу ТРД при 
числе Маха полета более 0,75. Удельный рас-
ход топлива двигателя с изотермическим рас-

Рис. 1. Зависимость тяги (а) и удельного  
расхода топлива (б) различных типов ТРД 

от числа Маха полета 

б 

а 

Рис. 2. Зависимость температуры газа перед 
турбиной от числа Маха полета 
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ширением больше удельного расхода топлива 
ТРД при числе Маха полета до двух, далее 
наблюдается обратная закономерность. Тем-
пература газа перед турбиной двигателя с изо-
термическим расширением меньше темпера-
туры газа ТРД во всем диапазоне скоростей 
полета. 

Тяга двигателя с изотермическим расшире-
нием больше тяги ТРДФ, а удельный расход 
меньше во всем диапазоне скоростей полета. 
Это связано с тем, что в двигателе с изотерми-
ческим расширением горение происходит 
при большем давлении, а значит, способствует 
повышению эффективности цикла (рис. 3). 

ВЫСОТНЫЕ ХАРАКТЕРИСТИКИ 

Результаты расчета высотных характери-
стик приведены для ТРД с адиабатическим 
и изотермическим расширением с базовыми 
параметрами (рис. 4). Результаты расчета 
для остальных, рассматриваемых ранее, типов 
двигателя не приводятся, поскольку тенденции 
протекания зависимостей соответствуют опи-
санным ниже. Закон регулирования для обоих 
типов двигателей выбран одинаковым: приве-
денная частота вращения ротора поддержива-
ется постоянной.  

Из рис. 4 видно, что с увеличением высоты 
полета разница между тягой ТРД с адиабатиче-
ским и изотермическим расширением сокраща-
ется. Зависимости удельного расхода топлива 
от высоты полета для ТРД с адиабатическим 
и изотермическим расширением протекают 
практически эквидистантно. 

ЭФФЕКТИВНОСТЬ ПРИМЕНЕНИЯ 
ИЗОТЕРМИЧЕСКОГО  

РАСШИРЕНИЯ В ТРДД(Ф) 

ВЗЛЕТНЫЙ РЕЖИМ 

В качестве объекта анализа рассмотрен 
ТРДД с параметрами, близкими к параметрам 
ТРДД для сверхзвукового многофункциональ-
ного истребителя поколения 4+, а также с пара-
метрами, близкими к параметрам двигателя пя-
того поколения, для оценки эффективности 
применения изотермического расширения 
при различных термодинамических параметрах 
рабочих процессов. Далее по тексту параметры 
двигателя поколения 4+ называются базовыми 
низкими, а пятого поколения – базовыми высо-
кими. Произведен анализ параметров шести ва-
риантов двигателя: 

– ТРДД с базовыми параметрами (на рисун-
ках и в таблице ТРДД4+; ТРДД5); 

– ТРДД с общей форсажной камерой и с
температурой газа на выходе форсажной каме-
ры 2060 К (на рисунках и в таблице ТРДДФ4+); 

б 
 

а 
 

Рис. 4. Зависимость тяги (а) удельного расхода 
топлива (б) различных типов ТРД 

от высоты полета 

б 
 

Рис. 3. Сравнение цикла ТРДФ и цикла  
с изотермическим расширением при одинаковой 

температуре в основной и форсажной  
камерах сгорания 
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– ТРДД с общей форсажной камерой
и с температурой газа на выходе форсажной ка-
меры, равной температуре газа на входе в тур-
бину (на рисунках и в таблице ТРДД4+Т*Ф=Т*г; 
ТРДД5 Т*Ф=Т*г); 

– ТРДД с изотермическим расширением
в ТВД (на рисунках и в таблице ТРДД4+ ТВДis; 
ТРДД5 ТВДis); 

– ТРДД с изотермическим расширением
в ТНД (на рисунках и в таблице ТРДД4+ ТНДis; 
ТРДД5 ТНДis); 

– ТРДД с изотермическим расширением как
в ТНД, так и в ТВД (на рисунках и в таблице 
ТРДД4+ ТВДis+ТНДis; ТРДД5 ТВДis+ТНДis). 

Также приведены результаты термодинами-
ческого расчета на взлетном режиме двигателя 
с изотермическим расширением в ТВД и базо-
выми высокими параметрами при уменьшенной 
до такого уровня температуре газа перед турби-
ной, что тяга двигателя равна базовой высокой 
(на рисунках и в таблице ТРДД5 ТВДisP=const). 

В табл. 2 и 3 приведены значения основных 
параметров рассмотренных вариантов ТРДД. 

Как и в случае ТРД, при неизменной темпе-
ратуре газа и степени повышения давления 
в компрессоре, теплоподвод к турбине приводит 
к увеличению удельного расхода топлива и уве-
личению тяги. Причем в случае ТРДД с высо-
кими и низкими базовыми параметрами эти ве-
личины увеличиваются в примерно одинаковой 
степени (тяга на 101,32 и 98,5 %, удельный рас-
ход топлива на 29,40 и 28,37 % в случае подвода 
тепла как в ТВД, так и в ТНД). 

В отличие от ТРДФ, ТРДДФ позволяет полу-
чить значительно большую тягу, чем двигатель с 
изотермическим расширением как в случае вы-
сокой температуры газа в форсажной камере, так 
и в случае равенства температур в форсажной 
и основной камере сгорания. Это связано с тем, 
что тепло в турбине двухконтурного двигателя 
подводится лишь к части газа, определяемой 
степенью двухконтурности, а в форсажной каме-
ре тепло подводится ко всему объему газа. 

Таблица 2 

Сравнение параметров различных типов ТРДД поколения 4+ 

Вариант ТРД Т*Г, 
К 

Т*Ф, 
К πКНД πКВД Р, кН 

δР по 
отношению 
к ТРДД4+, % 

Суд, 
кг/кН ч 

δСудпо 
отношению 
к ТРДД4+, % 

ТРДД4+ 1660 – 3,54 6,46 80,27 – 77,78 – 

ТРДДФ4+ 1660 2000 3,54 6,46 127,19 58,5 177,60 128,3 

ТРДДФ4+ Т*Ф=Т*г 1660 1660 3,54 6,46 112,14 39,7 144,15 85,3 

ТРДД4+ ТВДis 1660 – 3,54 6,46 94,71 18,0 90,40 16,2 

ТРДД4+ ТНДis 1660 – 3,54 6,46 87,58 9,1 88,43 13,7 

ТРДД4+ТВДis+ТНДis 1660 – 3,54 6,46 101,35 26,3 99,85 28,4 

Таблица 3 

Сравнение параметров различных типов ТРДД поколения 5 

Вариант ТРД Т*Г, 
К Т*Ф, К πКНД πКВД Р, кН 

δР по 
отношению 
к ТРДД5, % 

Суд, 
кг/кН ч 

δСудпо 
отношению 
к ТРДД5, % 

ТРДД5 1950 – 4,25 9,00 101,32 – 78,8 – 

ТРДД5Т*Ф=Т*г 1950 1950 4,25 9,00 144,49 42,6 142,00 81,4 

ТРДД5 ТВДis 1950 – 4,25 9,00 118,49 16,9 92,89 18,6 

ТРДД5 ТНДis 1950 – 4,25 9,00 109,49 8,1 87,99 12,4 

ТРДД5 ТВДis+ТНДis 1950 – 4,25 9,00 125,94 24,3 101,32 29,4 

ТРДД5 ТВДisP=const 1610 – 4,25 9,00 101,12 0,0 80,48 2,1 
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Изотермическое расширение в ТВД двух-
контурного двигателя позволяет получить тре-
буемую тягу двигателя при меньшей на 17 % 
температуре газа на входе в ТВД. Следует отме-
тить, что температура газа в СА ТНД, при со-
хранении неизменными расходов воздуха на 
охлаждение, увеличилась на 24 К, что составля-
ет 1,6 % от исходной величины. 

СКОРОСТНЫЕ ХАРАКТЕРИСТИКИ 

На рис. 5, 6 представлена зависимость тяги и 
удельного расхода топлива рассматриваемых ти-
пов ТРДД от числа Маха полета. Закон регулиро-
вания для всех типов двигателей выбран одина-
ковым: при числе Маха полета до 1,1 (для ТРДД 
с низкими параметрами) и до 1 (для ТРДД с вы-
сокими параметрами) постоянной поддерживает-
ся частота вращения ротора вала низкого давле-
ния, а при большем числе Маха полета – темпе-
ратура газа перед ТВД.  

Качественно зависимость тяги и удельного 
расхода топлива от скорости полета совпадает 
с полученной в случае ТРД. С увеличением ско-
рости полета тяга двигателей с изотермическим 
расширением все более преобладает над тягой 
базового двигателя, разница между удельными 
расходами сокращается. Наименее эффективно 
применение изотермического расширения толь-
ко в ТНД, в этом случае увеличение тяги мини-
мальное, а удельный расход топлива близок 
к удельному расходу топлива двигателя с изо-
термическим расширением только в ТВД. Такая 
тенденция связана с тем, что горение в ТНД 
происходит при меньшем давлении, чем в ТВД, 
а значит, снижается эффективность термодина-
мического цикла (рис. 7). 

В отличие от ТРДФ тяга ТРДДФ больше тя-
ги двигателей с изотермическим расширением 
во всем диапазоне скоростей полета. Как было 
отмечено, это связано с тем, что тепло в турбине 
двухконтурного двигателя подводится лишь 

б 
 

а 
 

Рис. 6. Зависимость тяги (а) и удельного 
расхода топлива (б) ТРДД с высокими  

параметрами от скорости полета 
 

Рис. 5. Зависимость тяги (а) и удельного 
 расхода топлива (б) ТРДД с низкими 

 параметрами от скорости полета 

а 
 

б 
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к части газа, определяемой степенью двухкон-
турности, а в форсажной камере тепло подво-
дится ко всему объему газа. 

Кривые зависимостей тяги и удельного 
расхода топлива в случае двигателя с изотер-
мическим расширением c уменьшенной тем-
пературой газа в турбине протекают близко 
к кривым для ТРДД. Тяга двигателя с изотер-
мическим расширением больше тяги ТРДД 
в среднем на 3,2 %, причем тем больше, 
чем больше скорость полета. Удельный рас-
ход двигателя с изотермическим расширением 
больше удельного расход ТРДД в среднем 
на 2,8 %. Температура газа на входе в ТВД 
двигателя с изотермическим расширением 
при этом меньше температуры газа на входе 
в ТВД ТРДД в среднем на 16,5 %, а темпера-
тура газа на входе в ТНД двигателя с изотер-
мическим расширением больше температуры 
газа на входе в ТНД ТРДД в среднем 
на 2,41 % (39 К). 

ВЫСОТНЫЕ ХАРАКТЕРИСТИКИ 

Рассмотрим протекание высотных характе-
ристик ТРДД с низкими базовыми параметрами 
и с изотермическим расширением в ТВД 
и ТНД (рис. 8). 

Закон регулирования для обоих типов дви-
гателей выбран одинаковым: приведенная ча-
стота вращения ротора низкого давления под-
держивается постоянной. 

Из рисунков видно, что, как и в случае 
ТРД, с увеличением высоты полета разница 
между тягами рассматриваемых типов двигате-
лей сокращается, а зависимости удельных рас-
ходов от высоты полета протекают практиче-
ски эквидистантно. 

ВЫВОДЫ 

Как для ТРД, так и для ТРДД тяга двига-
теля с изотермическим расширением выше 
тяги двигателя с адиабатическим расширени-
ем во всем диапазоне высот и скоростей поле-
та, причем выигрыш в тяге двигателя с изо-
термическим расширением тем выше, 
чем меньше высота и больше скорость полета. 
При одинаковых параметрах цикла на дозву-
ковом режиме полета применение изотерми-
ческого расширения в турбине приводит 
к увеличению удельного расхода топлива, 
на сверхзвуковом режиме двигатель с изотер-
мическим расширением дает выигрыш как 
в тяге, так и в удельном расходе топлива. 

Рис. 8. Зависимость тяги (а) удельного расхода 
топлива (б) ТРДД от высоты полета 

 

а 

б 
 

Рис. 7. Сравнение циклов ТРДД 
с изотермическим расширением в ТВД и ТНД 
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Чем больше степень повышения давления 
и меньше степень двухконтурности, тем значи-
тельнее преимущество двигателя с изотермиче-
ским расширением в турбине. При правильном 
выборе параметров можно получить двигатель 
с большей, по сравнению с базовым двигателем, 
тягой, меньшим удельным расходом топлива 
и меньшей температурой газа перед турбиной. 

Выполненный анализ позволяет сделать за-
ключение, что двигатель с изотермическим 
расширением в турбине наиболее целесообраз-
но применять для самолетов военного и граж-
данского назначения со сверхзвуковой крейсер-
ской скоростью полета и небольшой степенью 
двухконтурности. Изотермическое расширение 
в турбине ТРД при правильном выборе пара-
метров целесообразно применять и на дозвуко-
вых режимах полета. В наземных ГТД изотер-
мическое расширение в турбине может приме-
няться для снижения уровня эмиссии как способ 
достижения требуемой мощности при меньшей 
температуре газа в турбине. 
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