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Исследования, проводимые в России и зарубежом в интересах экономии топлива в воздушном 
транспорте, показывают, что применение регенерации теплоты в авиационных газотурбинных 
двигателях (ГТД) позволяет значительно – до 20…30% снизить расход топлива. До недавнего 
времени применение в авиационных газотурбинных двигателях регенерации теплоты 
сдерживалось значительным увеличением массы силовой установки за счёт установки 
теплообменника. В настоящее время появились технологические возможности создания лёгких, 
высокоэффективных теплообменников для применения на летательных аппаратах без ущерба 
для их эксплуатационных характеристик. Эффективность авиационной силовой установки с 
регенерацией теплоты в системе летательного аппарата в значительной степени зависит от 
выбора параметров рабочего процесса ГТД. В работе рассматривается постановка задачи 
оптимизации и выбора рациональных значений параметров рабочего процесса газотурбинных 
двигателей с рекуператором для вертолётов. На основе разработанного метода 
многокритериальной оптимизации путём численного моделирования проведены и 
представлены результаты оптимизации значений параметров рабочего процесса газотурбинного 
двигателя со свободной турбиной и рекуператором (ГТД СТр) в системе лёгкого вертолёта по 
таким критериям, как суммарная масса силовой установки и топлива, потребного на полёт, и 
удельные затраты топлива вертолёта на тонно-километр перевозимой коммерческой нагрузки. 
Расчет показателей эффективности двигателя проводился на основе моделирования полётного 
цикла вертолёта с учетом его аэродинамических характеристик. Приведена разработанная 
математическая модель расчёта массы компактного теплообменника, предназначенная для 
решения задач оптимизации на этапе концептуального проектирования двигателя. 
Разработанные методы и модели реализованы в автоматизированной системе АСТРА. 
Показано, что оптимальные параметры рабочего процесса ГТД СТр существенно зависят от 
степени регенерации теплоты в рекуператоре, а также показана возможность повышения 
эффективности ГТД СТ за счёт применения регенерации теплоты. 
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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 2020-2025 гг. уменьшение выбросов CO2 на 26%, уменьшение выбросов NOx на 
65%, снижение удельного расхода топлива на 15% и сокращение вдвое воспринимае-
мого авиационного шума [5; 6]. В настоящее время исследуются различные технологии 
для совершенствования будущих авиационных двигателей. 

Одним из перспективных направлений является создание газотурбинных двигате-
лей со свободной турбиной с регенерацией теплоты (ГТД СТр) поскольку у этих двига-
телей не нужна высокая скорость на срезе сопла. На рис. 1 представлена схема газотур-
бинного двигателя со свободной турбиной с рекуператором [7]. 
 

 
 

Рис. 1. Схема турбовального газотурбинного двигателя с рекуператором 
 
 

Применение в авиационных двигателях утилизации теплоты позволяет обеспе-
чить снижение удельного расхода топлива, а также снижение выбросов NOx [8 – 10]. 
Однако трудности технической реализации таких разработок связаны с усложнением 
конструкции, увеличением габаритов и массы двигателя из-за установки рекуператора. 
Поэтому при создании ГТД с регенерацией теплоты необходимо учитывать не только 
повышение топливной эффективности, но и ухудшение массовых характеристик, так 
как на эффективность силовой установки в целом эти факторы оказывают противопо-
ложное влияние. Создание авиационного ГТД с регенерацией теплоты с приемлемыми 
габаритно-массовыми и эксплуатационными показателями требует дальнейшего со-
вершенствования методов расчёта компактных теплообменников, анализа условий ра-
ционального согласования параметров теплообменника и двигателя, исследования но-
вых, высокоэффективных типов поверхностей теплообмена, а также совместной 
оптимизации параметров рабочего процесса двигателя и теплообменника, изучения 
эксплуатационных характеристик ГТД с регенерацией теплоты [11 – 13]. 

Интерес к ГТД с регенерацией теплоты является мировой тенденцией. Так в рабо-
те [14] приводятся результаты оценки эффективности ГТД СТ для вертолёта с неореб-
рённым пластинчатым рекуператором со степенью регенерации 0,8-0,9. В работе [15] 
обобщены характеристики некоторых типов теплообменников для применения в авиа-
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ционных газотурбинных двигателях и предложены возможные конструктивные реше-
ния для рекуператоров. В работах [16; 17] проводится детальный анализ рекупериро-
ванного ГТД СТ с оценкой экономии топлива и экологических показателей при раз-
личных траекториях и дальностях полёта. В работе [18] проводятся расчетно-
конструкторские исследования семейства малоразмерных газотурбинных двигателей 
(МГТД) различного типа и назначения на основе единого базового газогенератора. На 
базе унифицированного газогенератора разработаны компоновки ГТД СТ мощностью 
свыше 200 кВт с теплообменником. В работе [19] проводится детальный анализ раз-
личных схем ГТД СТ с рекуператором по эффективному КПД двигателя. 

С увеличением степени регенерации р  удельный расход топлива еС  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 двМ М М М n   , который включает массу двигателя с теплообменником и 

массу топлива, необходимого для полёта на заданную дальность [13]. 
В качестве теплообменников для авиационных ГТД наиболее предпочтительными 

являются пластинчатые рекуператоры [20 – 23]. В рекуператорах 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 условия его компоновки на двига-
теле. Рекуператоры сравнительно просты в изготовлении и достаточно перспективны в 
отношении возможности получения хороших габаритно-массовых показателей как при 
использовании их в современных авиационных ГТД, так и при дальнейшем развитии 
этих двигателей путём реализации высокотемпературных циклов.  

В данной работе приведены результаты анализа влияния степени регенерации 
теплоты на значения оптимальных параметров рабочего процесса ГТД СТ, а также воз-
можности повышения эффективности ГТД СТ с регенерацией теплоты на основе опти-
мизации параметров их рабочего процесса. 

 
Постановка задачи оптимизации параметров рабочего процесса ГТД СТ  

с регенерацией теплоты 

Математическая задача многокритериальной оптимизации параметров рабочего 
процесса ГТД СТ с регенерацией теплоты в системе вертолёта формулируется следую-
щим образом [11]: 
 

    * arg min max , ; , 0x y i j j jy X p a x b g X p     ,  (1) 

 

где  * *
к г, , ,...,р jX Т x   – вектор оптимизируемых параметров рабочего процесса, 

1,j k ;   су+т ткм е ждв, , ,..., iY М С С S Y  – множество критериев оптимизации, 1,i n ; 

,j ja b  – ограничения на проектные (оптимизируемые) переменные; 

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

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

 

( )
,

( )
opt ii

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  ). 

Множество значений параметров, принадлежащих локально-оптимальной обла-
сти, в случае представления результатов в плоскости двух оптимизируемых перемен-
ных: суммарная степень повышения давления в цикле – *

к  и температура газа перед 

турбиной – *
гТ , определяется следующим выражением [13]: 

 

     , , 1 ,i i opt i i opt
i

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




        
   

,          (2) 

 
где y  	– заданная величина допустимого относительного отклонения от оптимальных 
значений критериев. В этом случае результаты многокритериальной оптимизации 
представляются на плоскости в виде области компромиссов как результат пересечения 
локально-оптимальных областей [10 – 13]: 
 


n

i
iXX

1

,


                 (3) 

 

где n  – количество рассматриваемых критериев оценки.  
При трёх оптимизируемых параметрах ( *

к , *
гТ  и степень регенерации теплоты – 

р ) области локально-оптимальных параметров являются трехмерными, а область ком-

промиссов – их пересечением. В этом случае при многокритериальной оптимизации 
для отыскания наиболее эффективного решения в этой области компромиссов исполь-
зуется минимаксный принцип оптимальности [13]. 

Для иллюстрации работоспособности разработанного метода в качестве критери-
ев выбраны: лётно-технический – затраты топлива на тонно-километр ткмC  и массовый 

– 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 вертолёта и дальности полёта означает увеличение коммерческой 
нагрузки, а при заданной коммерческой нагрузке и дальности полёта – уменьшение 
взлётной массы вертолёта. Этот критерий характеризует ту часть массы ЛА, которая 
непосредственно зависит от параметров СУ [11].  

В случае ГТД СТ с теплообменником получаем: 
 

 су т су дв то дв тч п дв
1

n

i iM K M M n G t n    ,    (4) 

 

где тчiG  – часовой расход топлива на i-ом участке траектории полёта вертолёта; двn  – 

количество ГТД в СУ; пit  – время полёта на i-ом участке траектории. 

Масса двигателя определяется следующим образом [25]: 
 

   
2

1

*
г

0,286*
дв в.взл к.взл c рест

1
m

m
M B G k k k

 



 .   (6) 
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Таблица. Значение коэффициентов 1 2, ,B m m  [27] 

Тип ГТД B 1m  2m  

ГТДСТ с редуктором 51,4 
в0,0519 0,8464G   к0,0078 0,3807   

ГТДСТ без редуктора 39,53 
в0,0149 0,7999G   к0,001 0,9846   

 
Масса компактного теплообменника (рекуператора) тоМ  определяется следую-

щим образом [26]. В зависимости от степени регенерации р  и скорости протекания 

газа через теплообменник гС  	рассчитывается удельная масса теплообменника: 

 

6,8
то

г

4, 25
0,025 e

C


 
  
 

.            (7) 

 
По заданному расходу воздуха через теплообменник вG  	и рассчитанной удельной 

массе то  	определяется масса теплообменника 

 

то в тоМ G  .      (8) 

 
Удельные затраты топлива ЛА на тонно-километр перевозимой коммерче-

ской нагрузки. Этот широко распространённый критерий совершенства транспортных 
и пассажирских вертолётов характеризует расход топлива на 1 тонно-километр (или 
пассажиро-километр) [13; 25]: 
 

топ е кр екр двт
ткм 3 3

кн п кн т10 10
L

M C N nM
C

M L M V  
 

.         (9) 

 
В данной работе ставилась задача: на основе численных расчётов провести опти-

мизацию параметров рабочего процесса ГТД СТ в системе транспортного вертолёта по 
таким критериям, как суммарная масса силовой установки и топлива, потребного на 
полёт, и удельные затраты топлива ЛА на тонно-километр. В работе [19] установлено, 
что наиболее предпочтительной схемой ГТД СТ является схема, в которой рекуператор 
устанавливается на выходе из силовой турбины (см. рис. 1). 

 
Моделирование полёта вертолёта  

при решении задач оптимизации параметров двигателя 

В качестве летательного аппарата выбран вертолёт, по характеристикам близкий к 
транспортному вертолёту «Ансат» (рис. 2) [27; 28]. 

При оптимизации параметров рабочего процесса ГТД СТ проводилось моделиро-
вание полёта вертолёта по заданной траектории (рис. 3). 

На этапе параметрических исследований ГТД целесообразно моделировать по-
лётный цикл для заданной траектории, которую можно описать прямолинейными 
участками, полёт по которым является важным, часто встречающимся в лётной практи-
ке видом движения вертолёта.  
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Рис. 2. Ансат  п 0 п2,9 км, 275 км/ч, 3,3 т, 510 кмmaxH v M L    [28] 

 
 

 
Рис. 3. Типовой профиль полёта транспортного вертолёта: 

1 – висение; 2 – набор высоты; 3 – горизонтальный полёт; 4 – снижение 
 

Для описания участков траектории использовались следующие установившиеся 
режимы полёта [27]: 

– вертикальные (висение, вертикальный подъём и вертикальное снижение); 
– горизонтальный полёт; 
– набор высоты и снижение по наклонным траекториям; 
– планирование на режиме самовращения несущего винта. 
В модуле вертолёта заложен аэродинамический расчёт ЛА по методу мощностей 

заключающийся в определении и последующем сравнении потребных и располагаемых 
мощностей в различных условиях установившегося полёта (горизонтального, с набо-
ром высоты и т.д.). 
 

потр пр движiN N N N ,         (10) 
 

где потрN  – мощность, которую необходимо подводить к несущему винту для выполне-

ния установившегося режима горизонтального полёта вертолёта; iN  – мощность, за-

трачиваемая для создания индуктивной скорости, необходимой для создания подъём-
ной силы; прN  – мощность для преодоления профильного сопротивления вращению 

лопастей НВ; движN  – мощность для преодоления вредного сопротивления движению 

вертолёта. 
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Потребная мощность для совершения полёта меняется по траектории полёта в 
каждой точке в связи с изменением условий полёта и из-за уменьшения массы ЛА на 
величину расходуемого топлива, что в совокупности требует изменения режима работы 
двигателей. 

Моделирование полёта вертолёта по заданной траектории осуществлялось на ос-
нове работы [27], в которой подробно описан расчёт потребной мощности для совер-
шения полёта вертолёта. 

Траектория транспортного вертолёта (рис. 3), состоящая из взлёта (рис. 4), набора 
высоты и крейсерского полёта, а также участков торможения, снижения и посадки 
(рис. 5), разбивается на заданное количество участков. В начальной и конечной точке 
каждого участка рассчитываются текущие параметры вертолёта – высота и скорость 
полёта, время, за которое был пройден участок, а также масса вертолёта, учитывающая 
количество затраченного за участок топлива. Рассчитанные параметры являются 
начальными данными для следующего участка. 

Таким образом, в результате моделирования полётного цикла вертолёта вычисля-
ется масса топлива, расходуемая за полёт (учитывая, в том числе, аэродинамический 
запас на борту). Задача моделирования полётного цикла решается итерационным путём 
последовательных приближений, в результате которых происходит уточнение всех 
массовых составляющих вертолёта. 

 

 
 

Рис. 4. Траектория взлёта по-вертолётному: 
I – отрыв вертолёта от земли и вертикальный подъём; II – кратковременное зависание  

и плавный перевод на разгон; III – горизонтальный или наклонный разгон; IV – перевод в набор высоты 
 
 

 
 

Рис. 5. Траектория посадки по-вертолётному: 
I – выравнивание (снижение); II – выдерживание (дальнейшее уменьшение скорости до зависания); 

 III – кратковременное зависание и вертикальное снижение до высоты 1 м;  
IV – вертикальное снижение с высоты 1 м и приземление 
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Результаты исследования 

В данном исследовании степень регенерации р  задавалась равной 0; 0,5; 0,7. 

Мощность двигателя определялась исходя из потребной для вертолёта мощности сило-
вой установки с учётом его аэродинамических характеристик.  

В качестве примера на рис. 6 – 8 приведены результаты оптимизации параметров 
газотурбинного двигателя с рекуператором по критериям су+т ткм ,  M C  	и эффективному 

КПД двигателя е  	с учётом зависимости гидравлических потерь в каналах теплооб-

менника от степени регенерации  varр  . 

 

 
 

Рис. 6. Области оптимальных параметров ГТД СТ с рекуператором по критерию maxe   

 п max 0 п 2,9 км, 275 км/ч, 3,3 т, 510 кмH v M L     

 
 

 
Рис. 7. Области оптимальных параметров ГТД СТ с рекуператором по критерию су+тM min  

 п max 0 п 2,9 км, 275 км/ч, 3,3 т, 510 кмH v M L     
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Рис. 8. Области оптимальных параметров ГТД СТ с рекуператором по критерию ткм min C   

 п max 0 п 2,9 км, 275 км/ч, 3,3 т, 510 кмH v M L     

 
  

Из рисунков видно, что при увеличении степени регенерации от 0 до 0,7 опти-
мальные значения степени повышения давления по всем рассмотренным критериям 

су+т ткм ,  M C  и е  существенно уменьшаются, примерно в 2 раза. Оптимальная темпера-

тура газа увеличивается с ростом степени регенерации, но существенно меньше, при-
мерно на 10…15%. За счёт применения утилизации теплоты эффективность двигателя 
повышается по критерию су+т  M  на 15%, а по критерию ткмC 	 на 20…30%. 

На рис. 9 представлено сопоставление оптимальных параметров по рассматрива-
емым критериям при степени регенерации р  0,5.  

 

 
Рис. 9. Области оптимальных параметров ГТД СТ с рекуператором 

су+тM min , ткм min C  , maxe   

 п max 0 п 2,9 км, 275 км/ч, 3,3 т, 510 кмH v M L     

 
 
Из рис. 9 следует отметить, что существует зона компромиссов по всем кри-

териям. 
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Заключение 

Приведена постановка задачи и результаты оптимизации параметров рабочего 
ГТД СТ с регенерацией теплоты в системе вертолёта по критериям суммарной массы 
силовой установки и топлива, потребного на полёт, и удельных затрат топлива ЛА на 
тонно-километр, а также по эффективному КПД (удельному расходу топлива) двига-
теля. 

Из анализа результатов расчётов следует, что оптимальные значения степени по-
вышения давления по критериям су+т ткм,  M C  и е  существенно уменьшаются при уве-

личении степени регенерации от 0 до 0,7, примерно в 2 раза. Оптимальная температура 
газа увеличивается с ростом степени регенерации, но существенно меньше, примерно 
на 10…15%. 

Установлено, что утилизация теплоты выхлопных газов позволяет увеличить эф-
фективный КПД ГТД СТр на 25…35%, уменьшить су+т  M  на 15…20% и ткмC  на 

20…30%.  
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Recent studies related to fuel economy in air transport conducted in our country and abroad show that 
the use of recuperative heat exchangers in aviation gas turbine engines can significantly, by up to 
20...30%, reduce fuel consumption. Until recently, the use of cycles with heat recovery in aircraft gas 
turbine engines was restrained by a significant increase in the mass of the power plant due to the 
installation of a heat exchanger. Currently, there is a technological opportunity 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 focused on setting of the 
optimization problem and the choice of rational parameters of the thermodynamic cycle parameters of 
a gas turbine engine with a recuperative heat exchanger. On the basis of the developed method of 
multi-criteria optimization the optimization of thermodynamic cycle parameters of a helicopter gas 
turbine engine with a ANSAT recuperative heat exchanger was carried out by means of numerical 
simulations according to such criteria as the total weight of the engine and fuel required for the flight, 
the specific fuel consumption of the aircraft for a ton- kilometer of the payload. The results of the 
optimization are presented in the article. The calculation of engine efficiency indicators was carried out 
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on the basis of modeling the flight cycle of the helicopter, taking into account its aerodynamic 
characteristics. 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 and 
simulation of the transport helicopter flight cycle is presented. The developed methods and models are 
implemented in the ASTRA program. It is shown that optimal parameters of the working process of a 
gas turbine engine with a free turbine and a recuperative heat exchanger depend significantly on the 
heat exchanger effectiveness. The possibility of increasing the efficiency of the engine due to heat 
regeneration is also shown. 

Turboshaft gas turbine engine; recuperative heat exchanger; mathematical model; optimization; 
criteria; working process parameters; heat exchanger effectiveness; optimal parameters; helicopter 
flight cycle; thermodynamic cycle 
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