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В статье описаны варианты создания двухконтурных двигателей разной тяги на базе выполненного газо-

генератора. Рассмотрена практика создания ТРДД на базе выполненного газогенератора на примере двигателей 
ОАО «Авиадвигатель» и ОАО «Кузнецов». 

 
Модернизация, газогенератор выполненный, линейка двигателей, двигатель газотурбинный. 
 
Все современные авиадвигателестрои-

тельные фирмы очередные модификации 
своих двигателей создают, как правило, на 
базе существующего газогенератора. Однако 
фирмы обычно решают задачи проектирова-
ния двигателя под заданный самолёт. Кроме 
того,  фирмы к понятию «существующий га-
зогенератор» подходят гибко и при необхо-
димости дорабатывают его, добавляя ступе-
ни компрессора на входе или на выходе из 
него. Здесь предполагается качественно оце-
нить возможный диапазон изменения тяги 
при различных вариантах разработки двух-
контурных двигателей на базе выполненного 
газогенератора, учитывая и возможную до-
работку последнего. 

Первый вариант. Двухвальный ТРДД 
не имеет подпорных ступеней, а следова-
тельно кНД в вp p p* * *= =II . 

Газогенератор задан постоянными ве-
личинами в исходной расчётной точке (0): 

кВД 0p * , ( )0q lвВД , ВДпр. 0n const=вВД  и 

F const=вВД . 
Режим работы двигателя задаётся по-

стоянной температурой газа перед турбиной 
T const* =г . 

При такой постановке вопроса тяга 
двигателя на данном режиме может изме-
няться только за счёт изменения степени 
двухконтурности (m). С увеличением её уве-
личивается расход воздуха через наружный 
контур и, соответственно, мощность венти-
лятора. Согласно балансу мощности венти-

лятора и турбины увеличивается работа тур-
бины НД 
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а следовательно, и степень понижения дав-
ления в ней тНДp * .  Это приводит к уменьше-
нию величины сp I  и скорости истечения из 
сопла внутреннего контура: 

в тНД тНД с с: .m G N N cp p­ ­ ­ ­ * ­
¯ ¯® ® ® ® ®II I I  

Из условия наивыгоднейшего рас-
пределения энергии между контурами 

c cc c const=II I  одновременно с увеличением 
степени двухконтурности необходимо 
уменьшать степень повышения давления 
вентилятора вp * . 

Благодаря уменьшению скоростей ис-
течения из наружного и внутреннего конту-
ров уменьшаются потери кинетической 
энергии – увеличивается полётный КПД дви-
гателя и КПД движителя. Пропорционально 
ему изменяется удельная тяга двигателя (в 
расчёте на 1 кг рабочего тела, проходящего 
через внутренний контур): 
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Следует заметить, что снижение ве-
личины вp * , а следовательно и давления на 
входе в компрессор ВД (а также давления на 
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входе в турбину p*
г ),  приводит к тому,  что 

расход воздуха через внутренний контур 
уменьшается. Но преобладающее влияние на 
тягу оказывает в этом случае увеличение 
удельной тяги PудGI. 

Кроме того, нельзя не отметить, что 
рабочая точка на характеристике ком-
прессора ВД, строго говоря, не сохраняется 
постоянной. Из условия совместной работы 
узлов выполненного газогенератора следует, 
что величина тВДp *  сохраняется неизменной. 
Поэтому при constТ * =г  сохраняется неиз-
менной работа турбины ВД, а из условия ба-
ланса мощности – и работа компрессора ВД. 
Тогда, вследствие снижения температуры 
перед компрессором T *

вВД , обусловленного 
уменьшением величины Lв, степень повыше-
ния давления компрессора ВД кВДp *  увеличи-
вается, рабочая точка на его характеристике 
смещается вправо-вверх по линии совмест-
ной работы. 

Таким образом, с увеличением степени 
двухконтурности тяга двигателя повышает-
ся, а удельный расход топлива снижается. 

Второй вариант. Отличается от перво-
го тем, что с увеличением степени двухкон-
турности суммарная степень повышения 
давления не уменьшается, а сохраняется по-
стоянной, благодаря тому, что за вентилято-
ром, на одном валу с ним устанавливаются 
подпорные ступени 

к кВД кНД кВД в к.под.стp p p p p p* * * * * *
S = = I , 

где кВД constp * = , кНД constp * =  и в вp p* *=I II . 
Степень повышения давления под-

порных ступеней, а следовательно и число 
их, увеличивается с повышением m, так как 

кНД
к.под.ст

в

p
p

p

*
*

*=
I
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Здесь все параметры газогенератора и 
расход воздуха через внутренний контур со-
храняются неизменными, а параметры на-
ружного контура качественно изменяются 
так же, как и в предыдущем случае. Причём 
мощность вентилятора в целом увеличивает-
ся более существенно, поскольку кНД вp p* *> II . 
Соответственно увеличиваются работа тур-
бины LтНД и степень понижения давления в 

ней тНДp * , а величины cp I , cc I  и, следователь-
но, cc II  и вp *

II , наоборот, более значительно 
снижаются с увеличением степени двухкон-
турности. 

Главное отличие второго варианта от 
первого: постановка подпорной ступени ве-
дёт к увеличению расхода воздуха через ос-
новной контур и расхода топлива, а следова-
тельно и тяги. 

Таким образом, постановка подпорных 
ступеней позволяет на базе заданного газо-
генератора получить новые двигатели с су-
щественно большим диапазоном изменения 
тяги, а точнее, получить двигатель с сущест-
венно большей максимальной тягой. 

Третий вариант. В отличие от второго 
варианта дополнительная ступень компрес-
сора ставится не в качестве подпорной, а в 
качестве первой ступени компрессора ВД. 
Если бы эффективность этих ступеней и их 
степени повышения давления были одинако-
выми, то и основные данные двигателя были 
бы практически одинаковыми. Однако такая 
перестановка ступеней представляется не-
существенной только на первый взгляд. Бла-
годаря значительно более высокой частоте 
вращения ротора ВД, степень повышения 
давления первой ступени компрессора ВД 
легко получить на 15 – 20% выше степени 
повышения давления подпорной ступени. 
Поэтому в рассматриваемом случае обес-
печиваются соответственно более высокие 
значения суммарной степени повышения 
давления, расхода воздуха через внутренний 
контур и суммарного расхода воздуха. Всё 
это позволяет обеспечить более высокое зна-
чение тяги и приводит к снижению удельно-
го расхода топлива. 

Кроме того, в конструктивном и произ-
водственном отношении – это два совершен-
но разных варианта двигателя. Третий вари-
ант требует доработки собственно газогене-
ратора: работа турбины ВД (как и компрес-
сора) повышается, турбины НД – снижается, 
а суммарная работа турбин возрастает. Соот-
ветственно изменяются степени понижения 
давления турбин тВДp *  и тНДp * . Это приводит 
к необходимости увеличения пропускной 
способности турбины НД и сопла внутрен-
него контура. 
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Четвёртый вариант. Он представляет 
наибольший интерес, т.к. здесь вместе с уве-
личением степени двухконтурности увели-
чивается не только суммарная степень по-
вышения давления кp *

S  (как в третьем вари-
анте), но ещё и температура газа перед тур-
биной. Такой подход позволяет приблизить 
три основных параметра рабочего процесса 
(m, кp *

S  и Т *
г ) к их оптимальным (из условия 

обеспечения минимального удельного рас-
хода топлива) значениям. Понятно, что в 
этом случае диапазон изменения тяги можно 
получить существенно больше. Более под-
робно оптимизация параметров рабочего 
процесса изложена в работах [1, гл. 3]; 
[2, гл. 16] и [3]. 

Практика создания ТРДД с суще-
ственно разной тягой на базе выпол-
ненного газогенератора. 

Перечисленные способы увеличения 
тяги можно считать классическими. Однако 
в большинстве случаев они применяются не 
в чистом виде, а в комбинации, включая 
также пути совершенствования проточной 
части, поскольку практически все они при 
Т const* =г  ведут к увеличению тяги. 

Так, в ОКБ-19 (в настоящее время ОАО 
«Авиадвигатель») генерального конструк-
тора П.А. Соловьёва  при создании двигателя 
Д-30 (1964 – 1966 гг.) на базе Д-20П было 
увеличено число ступеней компрессора ВД 
до десяти вместо восьми. Добавлено по од-
ной ступени на входе в компрессор и на вы-
ходе из него, что позволило увеличить кВД 0p *  
на 35% (от 5,4 до 7,3) и расход воздуха через 
внутренний контур – на 12% (от 56 до 
63 кг/с). Чтобы не снизить степень двухкон-
турности и обеспечить значительное повы-
шение тяги, был, соответственно, увеличен 
суммарный расход воздуха через двигатель 
(от 113 до 128 кг/с) за счёт увеличения диа-
метра входа в компрессор НД от 900 до 
945 мм. 

Увеличено также число ступеней ком-
прессора НД до четырёх (вместо трёх) при 
сохранении степени повышения давления 

кНД 2,6p * =  (первая высоконагруженная 
сверхзвуковая ступень была заменена на две 
менее нагруженные), что позволило повы-
сить КПД этого компрессора на 5% в высот-

ных условиях длительной работы и на 7% на 
взлётном режиме. Высоконагруженная одно-
ступенчатая турбина ВД была заменена на 
двухступенчатую, что позволило повысить 
её КПД примерно на 6%. 

За турбиной НД была установлена ка-
мера смешения с лепестковым смесителем 
потоков наружного и внутреннего контуров 
и введён ещё целый ряд усовер-
шенствований, позволивший повысить ко-
эффициент скорости сопла и КПД турбины 
НД примерно на 3%, КПД компрессора ВД – 
на 2%. 

В результате взлётная тяга двигателя 
Д-30 по сравнению с двигателем Д-20П уве-
личилась от 52,9 до 66,6 кН, а удельный рас-
ход топлива снизился примерно на 15%: от 
92 до 78 кг/(кН·ч) в условиях длительной ра-
боты (Нп=11км, Mп=0,8) и от 70 до 
60 кг/(кН·ч) на взлётном режиме. 

При создании двигателей Д-30КУ 
(1965 – 1971 гг.) и Д-30КП (по параметрам 
рабочего процесса и основным данным они 
практически не отличаются) на базе двигате-
ля Д-30 ставилась задача значительного уве-
личения тяги (почти в 2 раза) и одновремен-
ного снижения удельного расхода топлива. 
Для её решения прежде всего был повышен 
суммарный расход воздуха через двигатель 
более чем в 2  раза (до 270  кг/с)  за счёт уве-
личения диаметра входа в компрессор НД до 
1450 мм. Степень двухконтурности уве-
личилась при этом от 1  до 2,4,  а из условия 
оптимального распределения энергии между 
контурами величина кНДp *  снизилась до 2,1 за 
счёт уменьшения числа ступеней компрессо-
ра НД до трёх (вместо четырёх). 

Одновременно за счёт постановки ещё 
одной ступени на входе в компрессор ВД (он 
стал одиннадцатиступенчатым) увеличилась 
степень повышения давления кВДp *  на 23% 
(до 9),  что позволило увеличить,  соответст-
венно, расход воздуха через внутренний кон-
тур и сохранить примерно постоянной сум-
марную степень повышения давления кp *

S . 
Температура газа перед турбиной на 

взлётном режиме в САУ была повышена от 
1330 до 1400 К, а увеличение степени двух-
контурности повлекло за собой увеличение 
работы и числа ступеней турбины НД, кото-
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рая стала четырёхступенчатой (вместо двух-
ступенчатой на двигателях Д-20П и Д-30). 

В результате взлётная тяга двигателя 
Д-30КУ возросла до 108 кН, а удельный рас-
ход топлива снизился до 72 кг/(кН·ч) в вы-
сотных условиях и до 50  кг/(кН·ч)  на взлёт-
ном режиме. 

Эффективность двигателя Д-30 по-
вышалась в основном путём увеличения эф-
фективного КПД,  а двигателя Д-30КУ –  пу-
тём повышения полётного КПД и, соот-
ветственно, КПД движителя. 

Задача более значительного снижения 
удельного расхода топлива, которая стави-
лась при создании двигателя ПС-90А (1981 –
 1991 гг.), могла быть решена только при по-
вышении эффективности двигателя и как те-
пловой машины, и как движителя. Поэтому 
она решалась как путём увеличения пара-
метров цикла (температура 0Т *

г  была увели-
чена до 1550 К, а степень повышения давле-
ния кВДp *  – до 14,2 за счёт добавления ещё 
двух ступеней к компрессору ВД, который 
стал тринадцатиступенчатым), так и путём 
увеличения степени двухконтурности почти 
в 2 раза (до 4,5). 

Из условия оптимального распреде-
ления энергии между контурами степень по-
вышения давления в наружном контуре была 
снижена до в 0 1,67p * =  (реализуется в одной 
ступени вентилятора), а чтобы не снижать 

кНДp * , поставлены две подпорные ступени, 
которые вместе с вентиляторной ступенью 
обеспечивают кНД 0 2,24p * = . Суммарная сте-

пень повышения давления кp *
S  при этом уве-

личилась на 80% и достигла 35. 
Расход воздуха через внутренний кон-

тур почти не изменился, т.е. степень двух-
контурности повышена за счёт увеличения 
суммарного расхода воздуха через двига-
тель, который достиг 478 кг/с, а диаметр 
входа в вентилятор – 1900 мм. 

В результате тяга двигателя ПС-90А 
повысилась до 156,8 кН, а удельный расход 
Cуд.кр снизился почти на 20% по сравнению с 
его значением на двигателе Д-30КУ и достиг 
59,2 кг/(кН·ч). 

Таким образом, удельный расход топ-
лива на каждом из рассматриваемых двух-

контурных двигателей Пермского ОАО 
“Авиадвигатель” (Д-20П, Д-30, Д-30КУ и 
ПС-90А) уменьшался в среднем на 
10 кг/(кН·ч), что позволило за неполные че-
тыре десятилетия снизить его примерно на 
40 кг/(кН·ч), до 59,2 кг/(кН·ч) в высотных 
условиях длительной работы. 

В конце 50-х годов двадцатого века в 
ОКБ Н.Д. Кузнецова (в настоящее время 
ОАО «Кузнецов») создаётся первый отечест-
венный высокотемпературный ТРДДФ НК-6 
с форсажной камерой в наружном контуре и 
взлётной тягой 215,6 кН. Суммарный расход 
воздуха через двигатель 340 кг/c, степень 
двухконтурности 1,79. Двигатель предпола-
галось устанавливать на бомбардировщике 
Ту-22. 

Компрессор двигателя включал в себя 
две ступени вентилятора ( в 2, 2p * = ), две под-
порных ступени и высоконапорный шести-
ступенчатый компрессор высокого давления. 
Суммарная степень повышения давления в 
компрессоре к 13,6p *

S = . Турбина имела одну 
ступень высокого давления и две ступени 
низкого давления ( 0 1400 КТ * =г ). Удельный 
расход топлива в крейсерских условиях по-
лёта (Нп=11 км, Мп=0,9) составлял 
87,72 кг/(кН·ч). 

В июле 1963 г. работы по двигателю 
были прекращены. Наработка двигателя на 
стенде к этому времени составила 50 часов. 
На базе газогенератора этого двигателя раз-
работан целый ряд ТРДД и ТРДДФ, которые 
выпускались большими партиями и устанав-
ливались на многие самолёты. 

В начале 60-х годов прошлого века был 
разработан  двигатель  для гражданской 
авиации   НК-8   с    взлётной   тягой  93,1кН 
( 0 1140 КТ * =г ). Компрессор низкого давле-
ния имел, как и на двигателе НК-6, две сту-
пени вентилятора в( 2,15)p * =  и две подпор-
ных ступени. Степень двухконтурности по-
низили до 0,98 за счёт снижения суммарного 
расхода воздуха через двигатель путём 
уменьшения диаметра на входе в вентилятор 
до 1355 мм. За турбиной низкого давления 
была установлена камера смешения потоков 
внутреннего и наружного контуров, что по-
зволило обеспечить в крейсерских условиях 
полёта (Нп=11 км, Мп=0,9) удельный расход 
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топлива 84,66 кг/(кН·ч). Двигатель стал пер-
вым серийным двигателем семейства НК-8. 

Дальнейшим развитием двигателя НК-8 
стал двигатель НК-8-4 – основной двигатель 
для самолёта Ил-62. За счёт увеличения тем-
пературы газа перед турбиной на 50 градусов 
( 0 1190 КТ * =г ), оптимизации совместной ра-
боты узлов с одновременным повышением 
степени двухконтурности ( 0 1,04m =  вместо 
0,98 на двигателе НК-8) тяга на взлётном 
режиме возросла до 102,9 кН, а удельный 
расход топлива снизился до 82,6 кг/(кН·ч). 

В 1970 г. для самолёта Ту-154 на базе 
двигателя НК-8 была сконструирована более 
экономичная модификация НК-8-2  с взлёт-
ной тягой Р0=93,1 кН и удельным расходом 
топлива 80,58 кг/(кН·ч). Снижение удельного 
расхода топлива было достигнуто за счёт по-
вышения эффективности узлов двигателя. В 
1972 г. создана модификация НК-8-2У с 
взлётной тягой 102,9 кН и удельным расхо-
дом топлива 78,13 кг/(кН·ч). Таких парамет-
ров удалось достигнуть путём повышения 
КПД узлов и увеличения температуры газа 
перед турбиной на 3,5% ( 0 1230КТ * =г ). 

В 1974 г. на базе двигателя НК-8-2У 
для первого отечественного аэробуса был 
создан двигатель НК-86. Задача снижения 
удельного расхода топлива, которая ста-
вилась при создании этого двигателя, ре-
шалась как путём увеличения параметров 
цикла ( 0Т *

г  была увеличена до 1172 К, а сте-
пень повышения давления в компрессоре кp *

S  
до 12,93 за счёт постановки дополнительной 
подпорной ступени в компрессоре низкого 
давления), так и путём увеличения степени 
двухконтурности до m0=1,18. Степень двух-
контурности увеличена за счёт повышения 
суммарного расхода воздуха через двигатель 
до 288 кг/с путём увеличения диаметра на 
входе в вентилятор на 100 мм (Dв=1455 мм). 
В результате тяга двигателя повысилась до 
127,4 кН, а удельный расход топлива сни-
зился до 75,48 кг/(кН·ч). 

Для первого в мире сверхзвукового 
пассажирского самолёта Ту-144 на базе дви-
гателя НК-6 был создан ТРДДФ НК-144 с 
форсажной тягой на взлётном режиме 
171,5 кН и 0 1360 КТ * =г  (в модификации 

НК-144А Рф 0=196 кН и 0 1390 КТ * =г ). Для 
улучшения экономичности на крейсерском 
режиме (Нп=11 км, Мп=0,8) применено час-
тичное отключение охлаждения турбинных 
лопаток. Двигатель имеет камеру смешения 
и общую форсажную камеру. Добавлены две 
ступени к компрессору низкого давления 
(одна ступень вентилятора и одна подпорная 
ступень), что позволило повысить суммар-
ную степень повышения давления в ком-
прессоре до 14,75. Снижена степень двух-
контурности до 0,6  за счёт снижения сум-
марного расхода воздуха через двигатель до 
236 кг/с путём уменьшения диаметра на вхо-
де в вентилятор до 1355 мм (как на двигате-
лях серии НК-8). 

На базе двигателя НК-144 разработан 
ТРДДФ НК-22 для самолёта Ту-22М с 
Рф 0=196 кН и 0 1390 КТ * =г . 

Для новых модификаций самолёта 
Ту-22М был создан трёхвальный ТРДДФ 
НК-25 со смешением потоков внутреннего и 
наружного контуров, с общей форсажной 
камерой и сверхзвуковым регулируемым со-
плом. Взлётная тяга на форсажном режиме 
245 кН, удельный расход топлива 
79,56 кг/(кН·ч) в длительных условиях полё-
та (Нп=11 км, Мп=0,8). Двигатель имел 
сверхзвуковые режимы полёта. Температура 
газа перед турбиной на взлётном режиме 
1600 К ( 0 1630 КТ * =г ), степень двухконтур-
ности m0=1,47. Компрессор двигателя с

к 25,7p *
S =  включает в себя три ступени вен-

тилятора ( в 2,53p * = ), пять ступеней ком-
прессора среднего давления и семь ступеней 
компрессора высокого давления. Диаметр на 
входе в вентилятор 1455 мм. 

На базе газогенератора двигателя 
НК-25 разработан ТРДД НК-56 для тяжёлых 
транспортных самолётов с взлётной тягой 
176,4 кН и удельным расходом топлива 
0,58 кг/(кН·ч) в условиях полёта Нп=11 км, 
Мп=0,8. Задача была решена за счёт увеличе-
ния степени двухконтурности более чем в 
три раза (до 4,9). 

Из условия оптимального распреде-
ления энергии между контурами степень по-
вышения давления в наружном контуре была 
снижена до в 1,55p * =  (реализуется в одной 
ступени вентилятора), а чтобы не потерять 
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суммарную степень повышения давления в 
компрессоре ( к 25,5p *

S = ) добавлена одна 
подпорная ступень компрессора низкого 
давления и одна ступень на вход компрессо-
ра среднего давления. Расход воздуха через 
внутренний контур почти не изменился, а 
степень двухконтурности повысилась за счёт 
увеличения суммарного расхода воздуха че-
рез двигатель до 588 кг/с путём увеличения 
диаметра на входе в вентилятор до 2030 мм. 
Увеличение степени двухконтурности при-
вело к росту работы турбины низкого давле-
ния и увеличению числа её ступеней до трёх. 

В начале 80-х годов прошлого века 
возникла потребность в двигателях с тягой 
на взлётном режиме 156,8 кН. В связи с этим 
была разработана модификация двигателя 
НК-56 – двигатель НК-64. Снижение взлёт-
ной тяги до 156,8  кН было получено в ос-
новном за счёт снижения суммарного расхо-
да воздуха через двигатель до 481 кг/с путём 
уменьшения диаметра на входе в вентилятор 
до 1860 мм, убрана подпорная ступень (сте-
пень двухконтурности упала до 4,1).  Для 
обеспечения удельного расхода топлива 
59,16 кг/(кН·ч) была увеличена напорность 
первой ступени компрессора среднего дав-
ления и напорность ступеней компрессора 
высокого давления к( 27,6)p *

S = . 
Приведённые материалы позволяют за-

ключить, что изменения параметров рабоче-

го процесса, основных данных и экономич-
ности двигателей Пермского ОАО «Авиа-
двигатель» и Самарского ОАО «Кузнецов» 
соответствуют основным тенденциям миро-
вого авиационного двигателестроения (разд. 
16.5 [2]). 

 
Работа выполнена при финансовой поддержке Прави-
тельства Российской Федерации (Минобрнауки), на 
основании Постановления Правительства РФ №218 от 
09.04.2010. 
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