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ДВИГАТЕЛЯ, ОСВОЕННОГО В ПРОИЗВОДСТВЕ И ИМЕЮЩЕГО 
ХОРОШИЕ ХАРАКТЕРИСТИКИ, В ПРОЕКТЕ НОВЫХ ИЗДЕЛИЙ
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При разработке нового газотурбинного двигателя много времени и материальных средств рас-
ходуется на проектирование и испытания компрессора, который является наиболее сложной 
и трудоемкой сборочной единицей двигателя. Параметры компрессора определяют основные 
данные двигателя. 
В данной статье показано возможное применение компрессоров двигателей, разработанных  
в отрасли, в проектах новых турбореактивных двигателей и газотурбинных генераторов сжа-
того воздуха. Проведен сравнительный анализ идеальных циклов турбореактивного двигателя  
с форсажной камерой и турбореактивного двигателя с высокотемпературной камерой сгора-
ния. Показано преимущество схемы двигателя с высокотемпературной камерой сгорания перед 
схемой турбореактивного двигателя с форсажной камерой. Высокая скорость истечения газов 
из реактивного сопла двигателя с высокотемпературной камерой сгорания позволяет применять 
данную схему двигателя для изделий со сверхзвуковой скоростью полета. 

Ключевые слова: турбореактивный двигатель, компрессор, турбина, основная камера сгорания, 
высокотемпературная камера сгорания, форсажная камера, реактивное сопло, идеальный цикл 
двигателя.

Введение

Современные турбореактивные двигатели до-
стигли существенного повышения своего техни-
ческого совершенства, однако множество иссле-
дователей ищут пути их улучшения. Наиболее 
перспективным является совершенствование их 
термодинамического цикла. Ещё в работе [1] пред-
лагалось использовать отдельные высокотемпе-
ратурные камеры сгорания, в которые подается 
воздух из компрессора, с выходными каналами  
и соплами. В настоящее время предлагается мно-
жество способов повышения термодинамической 
эффективности циклов турбореактивных двига-
телей, например в работах [2, 3] рассматривается 
повышение мощности турбореактивного двигателя  
с помощью инжекции воды во входное устройство. 
В статье [4] рассматривается повышение эффектив-
ности авиационных турбореактивных двигателей за 
счёт применения рекуператора.

 В работе [5] предложен способ увеличения по-
лезной работы и коэффициентов полезного дей-
ствия, основанный на использовании внутренних 
циклов. В ряде работ предлагают усовершенствова-
ние двигателя применением изотермического рас-
ширения в турбине [6–8]. В исследованиях зару-
бежных авторов широко представлены двигатели 
с межступенчатой турбинной горелкой [9, 10]. Все 
эти способы на практике редко приводят к значи-
тельному эффекту, либо требуют применения доро-
гостоящих материалов и значительного усложнения 
конструкции двигателя. В данной работе мы уви-
дим, как на основе имеющихся многолетних нара-
боток получить двигатель совершенно нового типа, 
применив незначительные доработки имеющейся 
конструкции.

Сравнение идеальных циклов 
турбореактивного двигателя 

с форсажной камерой с турбореактивным 
двигателем с высокотемпературной 

камерой сгорания 

Рассмотрим идеальный цикл турбореактивного 
двигателя с форсажной камерой (ТРДФ), представ-
ленного на рис. 1. Цикл, который показан на рис. 2, 
хорошо известен [1; 11–13] и представляет собой 
совокупность двух циклов при p=const: основного 
цикла ТРД (0-2-3-5) и форсажного цикла (4-4ф-5ф-5).  

Рис. 1. Схема ТРДФ с компрессором КВД двигателя,
 разработанного в отрасли: 1 — компрессор; 2 — турбина; 

3 — камера сгорания для турбины; 
4 — камера сгорания форсажа; 5 — реактивное сопло

Fig. 1. The augmented turbojet engine configuration with HPC 
compressor of the industry-developed engine:

1 — сompressor; 2 — turbine; 
3 — combustor; 4 — augmentor; 5 — jet pipe
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Добавление форсажного цикла к основному увели-
чивает полезную работу суммарного цикла: 

LΣ = L
осн

 + L
ф
.

Из P-V диаграммы видно, что основной цикл 
имеет более высокую степень сжатия, чем форсаж-
ный, поэтому у него более высокий термический 
КПД: 

                                            ,

                                                    ,

где P
2
 — давление за компрессором, P

4
 — давление 

в форсажной камере, η
t
 — термический КПД основ-

ного цикла, η
tф
 — термический КПД форсажного 

цикла.
Теперь рассмотрим идеальный цикл турборе-

активного двигателя с высокотемпературной ка-
мерой сгорания (ТРДВК), представленного на рис. 
3. Данный цикл (рис. 4) также представляет собой 
совокупность двух циклов при p=const: основного 
цикла ТРД (0-2-3-5) и цикла высокотемпературной 
камеры сгорания (3-4вк-5вк-5). 

Добавление цикла высокотемпературной каме-
ры сгорания к основному также увеличивает полез-
ную работу суммарного цикла, однако в большей 
степени, поскольку его полезная работа представля-
ет собой площадь заштрихованной области (3-4вк-
5вк-5), а термический КПД равен термическому 
КПД основного цикла, поскольку горение происхо-
дит при давлении P

2
.

Объект исследования

На рис. 3 показана схема турбореактивного дви-
гателя с компрессором двигателя, разработанного  
в отрасли, соответствующая патенту RU 2 418 969 — 
автор Грехнев А. В. [14].

Турбина и реактивное сопло двигателя выпол-
нены с отдельным выходом газов, что обеспечивает 
наличие в высокотемпературной камере сгорания 
перед соплом давление воздуха, равное выходя-
щему из компрессора. Размещение выхода газов  
из турбины в эжектируемой части потока увеличи-
вает перепад давления на турбине и ведёт к увели-
чению ее энергии. 

Максимальное расширение газов в турбине со-
ответствует максимальной энергии турбины. Пере-
дача этой энергии компрессору приводит к умень-
шению количества воздуха, поступающего в камеру 
сгорания турбины и увеличению количества воз-
духа для высокотемпературной камеры сгорания 
перед реактивным соплом в сравнении с обычной 
схемой двигателей.

Математическая модель

Расчёт ведётся по параметрам заторможенного 
потока в характерных сечениях двигателя.

Определение параметров
 воздуха на входе в компрессор

Для заданного значения Н (высота полёта) опре-
деляются давление P

H
 и температура Т

Н
 окружаю-

щей среды, а также скорость звука на данной вы-
соте a. В соответствии с заданной величиной M

П 

(число Маха полёта) и типом входного устройства 
выбираем величину σ

вх
.

Полное давление на входе в компрессор опре-
делим как
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Рис. 2. Идеальный цикл двигателя ТРДФ
Fig. 2. The ideal cycle of an augmented turbojet engine

Рис. 3. Схема ТРДВК [14] с компрессором КВД двигателя, 
разработанного в отрасли: 1 — компрессор; 2 — турбина; 

3 — камера сгорания для турбины; 
4 — камера сгорания для реактивного сопла; 
5 — сопло турбины; 6 — реактивное сопло

Fig. 3. The turbojet engine with a high-temperature combustor 
configuration [14] with HPC compressor of the industry-

developed engine: 1 — compressor; 2 — turbine; 
3 — combustor; 4 — augmentor; 
5 — turbine nozzle; 6 — jet pipe
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                                                   ,

а температура торможения 

                                                  .

При использовании газодинамических функций 
эти уравнения будут иметь вид

                               и                    ,

где 
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[15].

Скорость полёта определим по формуле

                                       .

Определение параметров воздуха
 на входе в камеру сгорания

Давление за компрессором определяем по фор-
муле

                                        .

Температура воздуха за компрессором

                                              .

Параметры газа перед турбиной

Задаём значение температуры газа 
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, давление 
определяем по формуле

                                         ,

где σ
К.С.

 — потери в камере сгорания.
Относительный расход топлива определяется:

для ТРДФ

                                                    ,

где 
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 — теплосодержание газа и топлива 
в i-м сечении; Н

и
 — низшая удельная теплота сгорания 

топлива; η
Г
 — коэффициент полноты сгорания топлива  

в камере сгорания.
Расход воздуха реактивного сопла является ча-

стью известного расхода воздуха компрессора. Эту 
часть находим из условий равенства работ сжатия 
воздуха в компрессоре и полного расширения га-
зов в турбине (при проходе через нее только части  
от общего расхода через компрессор). 
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Х для одного килограмма воздуха, прохо-

дящего через компрессор в секунду, где Х — часть 

воздуха, проходящего через турбину, 
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воздуха, проходящего через реактивное сопло Y = 
=1–X. Расход газа через реактивное сопло G

гс
 = 

G
вк
Y.
Следовательно, для ТРДВК

                                                        .

Определение параметров газа за турбиной

Задаёмся значением 
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, тогда полное давление 
за турбиной будет

                                     .

Определяем температуру газа за турбиной

                                                  .

Определение параметров газового потока 
перед реактивным соплом

Температура газа перед соплом: 
для ТРДФ 
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Давление газа перед реактивным соплом:

для ТРДФ 
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,
где σ

ф
 и σ

ВК
 — коэффициенты восстановления пол-

ного давления.
Находим относительный расход топлива

для ТРДФ
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Рис. 4. Идеальный цикл двигателя ТРДВК
Fig. 4. The ideal cycle of a turbojet engine with a high-temperature combustor
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A
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N
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. 
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 5
3–

59

56

                                                              ,

                                         .

для ТРДВК
  

                                                      ,

                                           . 

Коэффициент изменения массы
для ТРДФ
 
                                              ,

для ТРДВК

                                               .

Определение скорости истечения
 из реактивного сопла

Будем рассматривать реактивное сопло с пол-
ным расширением.

Располагаемый перепад давления на реактивном 
сопле равен:
для ТРДФ 

                                             ,

для ТРДВК

 
                                             .

Скорость истечения из реактивного сопла опре-
деляем с помощью газодинамических функций 

c
c
 = λ

сид
φ

с
а

кр
,

где λ
сид

 — идеальная приведенная скорость, кото-
рая определяется по газодинамической функции; 
φ

с
 — коэффициент скорости реактивного сопла;  

а
кр
 —  критическая скорость звука, м/с;

                                         .

В зависимости от заданного значения k
Г
, крити-

ческая скорость звука а
кр
 определяется по уравне-

ниям:
для ТРДФ 

 
                                                   ,

для ТРДВК

 
                                                    .

Определение удельной тяги 
и удельного расхода топлива

Удельную тягу в случае полного расширения 
определяем по формуле

P
уд
 = 

Г
 c

c
 –V

П
,

а удельный расход топлива — из уравнения

                                           .

Сравнительный анализ параметров 
ТРДФ и ТРДВК

Для сравнительного анализа параметров ТРДФ  
и ТРДВК, представленных на рис. 1 и рис. 3, вы-
полнен расчет на режиме работы: Н = 11 км, V

П
 =  

=2,5 М, где H — высота полёта, V
П
  — скорость по-

лёта, M — число Маха. 
Данные компрессора: G

пр.
 = 2,4 кг/с, π

к
 = 5,4,  

 = 0,8, где G
пр.

 — приведенный расход воздуха че-
рез компрессор, π

к
 — степень повышения давления  

в компрессоре,  — адиабатический КПД компрес-
сора.

Выполнен расчёт основных параметров ТРДФ  
и ТРДВК для одинаковых условий работы с одним 
и тем же компрессором по представленной выше 
математической модели. 
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Таблица 1. Сравнение параметров ТРДФ и ТРДВК
Table 1. Comparison of the parameters of an augmented turbojet engine and a turbojet engine with a high-temperature 
combustor

Схема двигателя q
ТΣ c

c
, м/с P

уд
, м/с P, Н C

уд
, кг/Н∙ч

ТРДФ 0,0524 1401 737 3979 0,256

ТРДВК 0,0326 1626 941 5081 0,125

Рис. 5. Схема ВСУ с компрессором КВД двигателя, 
разработанного в отрасли: 1 — компрессор; 2 — турбина; 

3 — камера сгорания; 4 — выхлопное сопло турбины; 
5 — канал движения сжатого воздуха потребителю
Fig. 5. The auxiliary power unit configuration with HPC 

compressor of the industry-developed engine: 
1 — compressor; 2 — turbine; 3 — combustor; 4 — jet exhaust; 

5 — compressed air flow channel to the consumer
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Результаты расчёта представлены в табл. 1.

Заключение

Сжигание топлива в (высокотемпературной) ка-
мере сгорания перед реактивным соплом в возду-
хе с давлением и температурой за компрессором 
позволяет максимально увеличить величину подво-
димой энергии за счет высокого давления и уве-
личенного подогрева газов. Увеличение энергии 
газов в реактивном сопле приводит к увеличению 
их скорости истечения из сопла и увеличению тяги 
двигателя. При этом увеличивается термический 
коэффициент полезного действия и уменьшается 
расход топлива.

Высокая скорость истечения газов из реактив-
ного сопла способствует применению двигателя для 
изделий со сверхзвуковой скоростью полета.

На рис. 5 показана схема возможного генератора 
сжатого воздуха с компрессором двигателя Омско- 
го моторостроительного конструкторского бюро.

Компрессор содержит осевую и диагональную 
ступени, имеет высокий коэффициент полезного 
действия, большой запас устойчивой работы и ма-
лую массу. 

Генератор сжатого воздуха с данным компрес-
сором, выполненный по схеме рис. 5, способен по-
ставлять потребителю до 1,8 кг в секунду с давлени-
ем 0,5 МПа при температуре 460 К.

Данный генератор сжатого воздуха может найти 
применение для самолетов, морских судов и для от-
ряда службы чрезвычайных ситуаций.
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AN EXAMPLE OF USE OF GAS TURBINE 
ENGINE COMPRESSOR, WHICH HAS BEEN MASTERED 
IN PRODUCTION AND HAS GOOD CHARACTERISTICS 

IN A NEW PRODUCT PROJECT

A. V. Grekhnev 

Branch of the Public Joint Stock Company «UEC-Saturn» — 
Omsk Engine Design Bureau, 

Russia, Omsk, Bogdan Khmelnitsky, 283, 644021

The development of a new gas turbine engine requires a lot of time and money spent on the design 
and testing its compressor, which has been shown as the most complex and time-consuming assembly 
unit of the engine.
This article examines the potential application of the industry-developed engine compressors in the 
designs of a new turbojet engine and a gas turbine compressor. The comparative analysis of the ideal 
cycles of an augmented turbojet engine and a turbojet engine with a high-temperature combustor is 
made. The advantage of the turbojet engine with a high-temperature combustor configuration over 
the augmented turbojet engine configuration is shown. The high rates of jet-pipe gas velocity make a 
turbojet engine with a high-temperature combustor suitable for supersonic cruise products.

Keywords: turbojet engine, compressor, turbine, main combustion chamber, high temperature combustion 
chamber, afterburner, jet nozzle, ideal engine cycle.
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