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Непрерывное повышение топливной эффективности двигателей летательных аппаратов 
является главной мировой тенденцией современного двигателестроения. К настоящему времени 
авиационные газотурбинные двигатели достигли высокой степени термодинамического и 
конструктивно-технологического совершенства. Одним из перспективных способов 
дальнейшего улучшения их топливной эффективности является применение сложных 
термодинамических циклов с регенерацией тепла выхлопных газов за турбиной и с 
промежуточным охлаждением в процессе сжатия воздуха. До недавнего времени применение в 
авиационных газотурбинных двигателях циклов с рекуператором и интеркулером сдерживалось 
значительным увеличением массы силовой установки за счёт теплообменников. В настоящее 
время появилась технологическая возможность создания компактных, лёгких, 
высокоэффективных теплообменников для применения на летательных аппаратах без ущерба 
для их эксплуатационных характеристик. Важной задачей при проектировании двигателей со 
сложными циклами является выбор параметров их рабочего процесса, обеспечивающих 
максимальную эффективность системе «силовая установка – летательный аппарат». В статье 
рассматривается постановка задачи оптимизации и выбора рациональных параметров рабочего 
процесса трёхвальных двухконтурных турбореактивных двигателей (ТРДД) с интеркулером и 
рекуператором. На основе разработанного метода многокритериальной оптимизации путём 
численного моделирования проведены и представлены результаты оптимизации параметров 
рабочего процесса ТРДД с интеркулером и рекуператором в системе пассажирского самолёта 
типа Airbus А310 по таким критериям, как суммарная масса силовой установки и топлива, 
потребного на полет, и удельные затраты топлива самолёта на тонно-километр перевозимой 
коммерческой нагрузки. Приведена разработанная математическая модель для расчёта массы 
компактного теплообменника, предназначенная для решения задач оптимизации на этапе 
концептуального проектирования двигателя. Разработанные методы и модели реализованы в 
САЕ-системе АСТРА. Показана возможность повышения эффективности ТРДД за счёт 
применения сложных термодинамических циклов. 
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Введение 

В начале XXI века авиационная промышленность столкнулась с серьёзными про-
блемами, наиболее значительными из которых являются ужесточения требований по 
экологическим и экономическим показателям [1-4]. Консультативный совет по аэро-
космическим исследованиям в Европе (ACARE) предложил для авиационных двигате-
лей к 2020 году уменьшение выбросов 2СО  на 26%, уменьшение выбросов xNO  на 

65%, снижение удельного расхода топлива на 15% и сокращение вдвое воспринимае-
мого авиационного шума [4-5]. В настоящее время исследуются различные технологии 
для совершенствования будущих авиационных двигателей.  

Одним из перспективных направлений является создание двигателей со сложны-
ми термодинамическими циклами (ГТДсц). На рис. 1 представлена схема двухконтур-
ного турбореактивного двигателя с промежуточным охлаждением воздуха (в интерку-
лере) в процессе его сжатия и утилизацией тепла газов за турбиной в рекуператоре [6]. 

Применение в авиационных двигателях сложных термодинамических циклов поз-
воляет обеспечить ряд преимуществ, таких как снижение удельного расхода топлива, 
снижение расхода охлаждаемого воздуха, необходимого для охлаждения турбины вы-
сокого давления за счёт снижения температуры охлаждающего воздуха на выходе из 
компрессора высокого давления, а также снижение выбросов xNO  за счёт снижения 

температуры пламени в камерах сгорания [7-9]. Однако трудности технической реали-
зации таких разработок связаны с усложнением конструкции, увеличением габаритов и 
массы двигателя из-за установки теплообменников. Поэтому при создании ГТД со 
сложными циклами необходимо учитывать не только повышение топливной эффектив-
ности, но и ухудшение массовых характеристик, так как на эффективность силовой 
установки в целом эти факторы оказывают противоположное влияние. Создание авиа-
ционного ГТДсц с приемлемыми габаритно-массовыми и эксплуатационными показа-
телями требует дальнейшего совершенствования методов расчёта компактных тепло-
обменников, анализа условий рационального согласования параметров теплообменника 
и двигателя, исследования новых, высокоэффективных типов поверхностей теплообме-
на, совместной оптимизации параметров рабочего процесса двигателя и теплообменни-
ка, изучения эксплуатационных качеств и характеристик ГТДсц [10-12]. 
 

 
Рис. 1. Схема трёхвального двухконтурного турбореактивного двигателя: 

а – с интеркулером и рекуператором; б – с рекуператором 

а 

б 
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Интерес к ГТД с интеркулером и рекуператором является мировой тенденцией. 
Так в работе [13] приводятся результаты оценки эффективности турбовального двига-
теля для вертолёта с рекуперацией тепла с неоребрённым пластинчатым теплообмен-
ником со степенью регенерации 0,8-0,9. В работе [14] обобщены характеристики неко-
торых типов теплообменников для применения в авиационных газотурбинных двигате-
лях и предложены возможные конструктивные решения для рекуператоров. В работах 
[15; 16] проводится детальный анализ рекуперированного турбовального двигателя с 
оценкой экономии топлива и экологических показателей при различных траекториях и 
дальностях полёта. Работ по применению регенерации тепла в двухконтурных турборе-
активных двигателях значительно меньше. В работах [17; 18] проводится анализ харак-
теристик пластинчатого и трубчатого теплообменников для ТРДД с интеркулером.       
В работе [19] приводится концептуальный проект двухпроходного перекрёстного ин-
теркулера для авиадвигателя. 

С увеличением степени регенерации   удельный расход топлива удС  двигателей 

с теплообменником уменьшается, однако с ростом степени регенерации увеличивается 
масса теплообменника тоМ , причём чем выше степень регенерации, тем более интен-

сивно увеличивается масса теплообменника. При оценке эффективности двигателя в 
системе летательного аппарата необходимо одновременно учитывать и уменьшение 
расхода топлива, и увеличение массы силовой установки суМ . Для этого используется 

такой критерий как суммарная масса силовой установки и топлива 

 су т т дв то дв  M M M M n     (или удельный показатель е су т дв дв М P n  ), который 

включает массу двигателя с теплообменником и массу топлива, необходимого для по-
лёта на заданную дальность ( т уд кр дв кр дв п топМ С Р n t М ) [12]. Уменьшение удельного рас-

хода топлива и увеличение массы теплообменника с увеличением степени регенерации 
приводит к образованию минимума су+тМ  (рис. 2). 

Таким образом, при выборе параметров рабочего процесса двигателя со сложны-
ми циклами необходимо одновременно оптимизировать и параметры рабочего процес-

са  * *
к г вII, , ,Т m 
 , и степень регенерации   . 

 

 
 

Рис. 2. Влияние степени регенерации на массу теплообменника и расход топлива 
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В качестве теплообменников для авиационных ГТД с рекуператором (ГТДр) 
наиболее предпочтительными являются пластинчатые рекуператоры [20-23]. В рекупе-
раторах теплообмен между газом и воздухом осуществляется непосредственно через 
стенки, разделяющие потоки. Рекуператор при разделении его на отдельные секции 
позволяет получить большое разнообразие конструктивных форм, что облегчает усло-
вия его компоновки на двигателе. Для авиационных ГТДр, в которых увеличение диа-
метральных габаритов нежелательно из-за роста лобового сопротивления силовой 
установки, отмеченное обстоятельство может иметь решающее значение при выборе 
типа теплообменника. Рекуператоры сравнительно просты в изготовлении и достаточно 
перспективны в отношении возможности получения хороших габаритно-массовых по-
казателей как при использовании их в современных авиационных ГТДр, так и при 
дальнейшем развитии этих двигателей путём реализации высокотемпературных цик-
лов.  

В данной работе приведены результаты анализа возможностей повышения эффек-
тивности ТРДД за счет применения сложных термодинамических циклов (цикла Брай-
тона совместно с регенерацией тепла за турбиной и промежуточным охлаждением в 
процессе сжатия) на основе оптимизации параметров их рабочего процесса.  

 
Постановка задачи оптимизации параметров рабочего процесса ТРДД  

с регенерацией тепла и промежуточным охлаждением 

Обобщённая математическая постановка задачи оптимизации параметров рабоче-
го процесса газотурбинного двигателя со сложными циклами по комплексу критериев 
оценки двигателя в системе ЛА с учётом параметрических и функциональных ограни-
чений выглядит следующим образом: 
 

    * arg min max , ; , 0x y i j j jy X p a x b g X p     , 

 

где  * * *
к г вII интер рекп, , , , , ,..., jX Т m x     – вектор оптимизируемых параметров рабочего 

процесса, 1,j k ;   су+т т.км уд ждв, , ,..., iY М С С S Y  – множество критериев оптимиза-

ции, 1,i n ; ,j ja b  – ограничения на проектные (оптимизируемые) переменные;  

   к вых т вх т гg ,  ,  ,  ,  и др.X p h h D  – множество функциональных ограничений; 

 * *
вх кс к.баз т.баз с, , , ,  и др.p       – множество детерминированных исходных проектных 

данных;    
 

( )
,

( )
opt ii

i i
opt i

Y X Y X
y X p

Y X
 


  – относительное отклонение критерия оптими-

зации от оптимального значения; i  – степень значимости i-го критерия  0,1i  . 

В общем случае, когда число оптимизируемых параметров 3k  , при многокри-
териальной оптимизации используется минимаксный принцип оптимальности (прин-
цип гарантированного результата). 

В частном случае, когда результаты оптимизации можно представить на плоско-
сти ( 2k  ), применяется метод поиска областей компромиссов как пересечение ло-
кально-оптимальных областей [9 – 11]: 

 


n

i
iXX

1

,


   

где n – количество рассматриваемых критериев оценки. 
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Математически множество значений параметров, принадлежащих локально-
оптимальной области, в случае представления результатов в плоскости двух оптимизи-

руемых переменных  *
к ,X m   (или при фиксированных остальных оптимальных 

переменных) определяется следующим выражением: 
 

     | , , 1 ,i i opt i i opt
i

y
X X Y X p Y X p Y X p




        
   

, 

 
где  y  – заданная величина допустимого относительного отклонения от оптимальных 
значений критериев. 

Для ТРДД с рекуператором и интеркулером в общем случае количество оптими-

зируемых переменных равно шести  * * *
к г вII интер рекп, , , , ,Т m    , область оптимальных 

параметров в этом случае представляет собой гиперпространство.  
Для иллюстрации работоспособности разработанного метода в качестве критери-

ев выбраны: лётно-технический – затраты топлива на тонно-километр ( т.кмС ) и массо-

вый – суммарная масса силовой установки и топлива ( су т M  )	[24; 25].  

Суммарная масса силовой установки и топлива, потребного на полёт на за-
данную дальность. Снижение массы топлива и массы силовой установки при постоян-
ной взлётной массе самолёта и дальности полёта означает увеличение коммерческой 
нагрузки, а при заданной коммерческой нагрузке и дальности полёта – уменьшение 
взлётной массы самолёта. Этот критерий характеризует ту часть массы ЛА, которая 
непосредственно зависит от параметров СУ.  
 

су т су дв то тс топ тла  M K M МM M  . 

 
В случае ТРДД с теплообменниками получаем: 

 

   су т су дв то дв кр уд кр тс топ п нз дв     M K M M n P C M M t t n     , 

 
где тсM  – коэффициент, учитывающий массу топливной системы ЛА; топM  – коэффи-

циент, учитывающий массу топлива, потребного на полёт на нерасчётных режимах;  

пt  – время полёта; нзt  – время полёта на навигационном запасе топлива. 

Масса двигателя определяется следующим образом [25]: 
 

 дв I II ксм c ресM M M M k k   , 

 

где    
21

*
г

0,286

I в I пр.вен к в 1
mm

T
М B G k 

     – масса газогенератора внутреннего конту-

ра (без вентилятора и турбина вентилятора); 0,903 1,104 1,193
II в в2,865M G m   – масса турбо-

вентилятора и обечайки наружного контура; 0,753
ксм в взл2,316M G   – масса камеры смеше-

ния у ТРДД со смешением потоков внутреннего и наружного контуров; тоM  – масса 

компактного теплообменника (рекуператора или интеркулера) [26]. В зависимости от 
степени регенерации   и скорости протекания газа через теплообменник гС  	рассчиты-

вается удельная масса теплообменника: 
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6,8
то

г

4, 25
0,025 e

C


 
  
 

. 

 
По заданному расходу воздуха через теплообменник вG  	и рассчитанной удельной 

массе то  	определяется масса теплообменника 

 

то в тоM G  . 

 
Удельные затраты топлива ЛА на тонно-километр перевозимой коммерче-

ской нагрузки. Этот широко распространённый критерий совершенства транспортных 
и пассажирских самолётов характеризует расход топлива на 1 тонно-километр (или 
пассажиро-километр) [12; 25]: 
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где т уд кр кр топ п дв   LM C Р M t n  – величина расходуемого за полёт топлива. 

Постановка задачи оптимизации и выбора рациональных параметров ТРДД со 
сложными циклами формулируется следующим образом: на основе численных расчё-
тов провести оптимизацию параметров рабочего процесса ТРДД в системе пассажир-
ского самолёта по таким критериям, как суммарная масса силовой установки и топлива, 
потребного на полёт, и удельные затраты топлива ЛА на тонно-километр. В качестве 
летательного аппарата выбран самолёт, по характеристикам близкий к пассажирскому 
самолёту Airbus А310-300. Схема исследуемого трёхвального двигателя с раздельным 
истечением из контуров и с рекуператором и интеркулером представлена на рис. 1. 

 
Результаты исследования 

В данном исследовании степень регенерации θ задавалась равной 0; 0,5; 0,7; 0,9. 
Температура газа перед турбиной на крейсерском режиме принималась равной  
1400, 1600, 1800, 2000 К. Тяга двигателя определялась исходя из потребной для самолё-
та тяги силовой установки с учётом его аэродинамических характеристик. Принято до-
пущение, что гидравлические потери в каналах теплообменника постоянны. 

В качестве примера на рис. 3 – 5 приведены результаты оптимизации параметров 
двухконтурного турбореактивного двигателя с рекуператором (рис. 1, б) по критериям 

су т т.км уд  ,  и M С С  	при постоянном значении гидравлических потерь в каналах тепло-

обменника ( то const  ). 

На рис. 6 – 8 представлены результаты оптимизации параметров трёхвального 
ТРДД с рекуператором и интеркулером (рис. 1, а) по критериям су т т.км уд  ,  и M С С 	. 

Из рисунков видно, что при увеличении степени регенерации рекуператора от 0 
до 0,9 оптимальные значения степени повышения давления по всем рассмотренным 
критериям су т т.км уд  ,  и M С С  	существенно уменьшаются, примерно в пять раз. Опти-

мальная степень двухконтурности также уменьшается с ростом степени регенерации, 
но существенно меньше, примерно на 25…30%. Кроме того, двигатель с интеркулером 
и рекуператором является наиболее эффективным (рис. 6 – 8). 
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Рис. 3. Области оптимальных параметров ТРДД с рекуператором по критерию уд minС   

при *
гкр п п кн п1400К, 11км, 0,8, 20 т, 7000 кмТ Н М М L      

 

 
Рис. 4. Области оптимальных параметров ТРДД с рекуператором по критерию су+т minМ    

при *
гкр то п п кн п1600К, const, 11км, 0,8, 20 т, 7000 кмТ Н М М L       

 

 
Рис. 5. Область оптимальных параметров ТРДД с рекуператором по критерию т.км minС   

при *
гкр то п п кн п1800К, const, 11км, 0,8, 20 т, 7000 кмТ Н М М L       
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Рис. 6. Области оптимальных параметров ТРДД с рекуператором и интеркулером по критерию 

уд minС   при *
гкр то п п кн п1400К, const, 11км, 0,8, 20 т, 7000 кмТ Н М М L       

 

 
Рис. 7. Области оптимальных параметров ТРДД с рекуператором и интеркулером по критерию 

су+т minМ   при *
гкр то п п кн п1600К, const, 11км, 0,8, 20 т, 7000 кмТ Н М М L       

 

 
Рис. 8. Области оптимальных параметров ТРДД с рекуператором и интеркулером по критерию 

т.км minС   при *
гкр то п п кн п1800 К, const, 11км, 0,8, 20 т, 7000 кмТ Н М М L       

 
На рис. 9 – 11 приведены зависимости оптимальных значений критериев 

су+т т.км уд, иМ С С  	от температуры газа перед турбиной при различных значениях степе-

ни регенерации рекуператора. Видно, что с ростом температуры газа перед турбиной 
эффективность ТРДД повышается. Она также повышается с ростом степени регенера-
ции. 
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Рис. 9. Зависимости оптимальных значений критерия удС  от *

г.крТ 	  

при разных значениях степени регенерации рекуп 	 ТРДД с интеркулером и рекуператором 

 п п кн п11км, 0,8, 20 т, 7000 кмН М М L     

 

 
Рис. 10. Зависимости оптимальных значений критерия су+тМ  от *

г.крТ  при разных значениях  

степени регенерации рекуп 	 трёхвального ТРДД с интеркулером и рекуператором 

 то п п кн пconst, 11км, 0,8, 20 т, 7000 кмН М М L       

 

 
Рис. 11. Зависимости оптимальных значений критерия т.кмС  от *

г.крТ  при разных значениях  

степени регенерации рекуп 	 трёхвального ТРДД с интеркулером и рекуператором 

 то п п кн пconst, 11км, 0,8, 20 т, 7000 кмН М М L       
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Заключение 

В результате проведённых исследований получены следующие результаты и вы-
воды: 

1. Разработаны:  
– математическая модель двухконтурного турбореактивного двигателя со слож-

ными циклами: с регенерацией тепла за турбиной в рекуператоре и с промежуточным 
охлаждением в процессе сжатия воздуха в компрессоре в интеркулере; 

– метод многокритериальной оптимизации и выбора рациональных параметров 
рабочего процесса ТРДД со сложными термодинамическими циклами и его реализация 
в САЕ-системе АСТРА. 

2. Приведены результаты оптимизации параметров рабочего ТРДД со сложными 
циклами в системе самолёта по критериям суммарной массы силовой установки и топ-
лива, потребного на полёт, и удельных затрат топлива ЛА на тонно-километр, а также 
по удельному расходу топлива. 

3. Из анализа результатов расчётов следует, что оптимальные значения степени 
повышения давления по критериям су+т т.км уд, иМ С С  существенно уменьшаются при 

увеличении степени регенерации от 0 до 0,9 – примерно в пять раз. Оптимальная сте-
пень двухконтурности при этом также уменьшается с ростом степени регенерации, но 
существенно меньше – примерно на 25…30%. 

4. С ростом температуры газа перед турбиной эффективность ТРДД со сложным 
циклом повышается. Она также повышается с ростом степени регенерации. 

Дальнейшим направлением исследований является проведение совместной опти-
мизации параметров рабочего процесса и рекуператора турбовальных ГТД СТ в систе-
ме вертолёта по критериям оценки их технико-экономической эффективности. 
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Continuous improvement of fuel efficiency of aircraft engines is the main global trend in modern 
engine construction. To date, aviation gas turbine engines have reached a high degree of 
thermodynamic and design-and technology perfection. One of the promising ways to further improve 
their fuel efficiency is the use of complex thermodynamic cycles with turbine exhaust heat 
regeneration and with intermediate cooling in the process of air compression. Until recently, the use of 
cycles with a recuperative heat exchanger and an intercooler in aircraft gas turbine engines was 
restrained by a significant increase in the mass of the power plant due to the installation of heat 
exchangers. Currently, it has become technologically possible to create compact, light, high-efficiency 
heat exchangers for use on aircraft without compromising their performance. An important target in 
the design of engines with heat recovery is to select the parameters of the working process that provide 
maximum efficiency of the aircraft system. The article focuses on the statement of the task of 
optimization and choice of rational parameters of the working process of a bypass three-shaft turbojet 
engine with an intercooler and a recuperative heat exchanger. On the basis of the developed method 
multi-criteria optimization was carried out by means of numerical simulations. The results of 
optimization of thermodynamic cycle parameters of a bypass three-shaft turbojet engine with an 
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intercooler and a recuperative heat exchanger in the aircraft system according to such criteria as the 
total weight of the engine and fuel required for the flight, and the aircraft specific fuel consumption per 
ton - kilometer of the payload are presented. A passenger aircraft of the Airbus A310-300 type was 
selected. The developed mathematical model for calculating the mass of a compact heat exchanger, 
designed to solve optimization problems at the stage of conceptual design of the engine is presented. 
The developed methods and models are implemented in the ASTRA program. The possibility of 
improving the efficiency of turbofan engines due to the use of complex thermodynamic cycles is 
shown. 

Three-shaft bypass turbojet; heat exchanger; thermodynamic cycle; mathematical model; 
optimization; criterion; working process parameters; heat exchanger effectiveness; optimal 
parameters; calculation results 
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