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Аннотация. Представлено исследование влияние размерности ТРД на оптимальные значения парамет-
ров его рабочего процесса (суммарной степени повышения давления и температуры газа перед турби-
ной) и выбор конструктивной схемы двигателя. Оптимизация параметров проведена в многокритери-
альной постановке с учетом функциональных ограничений, в качестве критериев выбраны удельный 
расход топлива на крейсерском режиме и суммарная масса силовой установки и топлива, потребного 
для полета ЛА на заданную дальность. В качестве летательных аппаратов рассмотрены самолеты-ми-
шени и крылатые ракеты. Определены области оптимальных параметров рабочего процесса малораз-
мерных ТРД в диапазоне тяг от 0,1 кН до 2 кН. Показано, что при уменьшении размеров двигателя опти-
мальные значения параметров рабочего процесса уменьшаются, а области оптимальных параметров 
сужаются. Определены рациональные, по совокупности критериев, параметры рабочего процесса и кон-
структивные схемы малоразмерных ТРД в зависимости от тяги двигателя и его целевого назначения. 
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ВВЕДЕНИЕ 

Малоразмерные ГТД имеют самую широкую 

сферу применения. Они используются как сило-

вые установки легких самолетов, самолетов-ми-

шеней, крылатых ракет, вертолетов, как вспомо-

гательные силовые установки самолетов, как си-

ловые наземных и водных транспортных 

средств, как приводы электрогенераторов, в ка-

честве источников сжатого воздуха др. [1]. 

В перспективе малоразмерные двигатели рас-

сматриваются в составе распределенных сило-

вых установок самолетов [2]. 

Большинство малоразмерных, также, как и 

ГТД больших размеров, как тепловые машины 

работают по циклу Брайтона. Основными пара-

метрами термодинамического цикла являются 

температура газа перед турбиной (𝑇г
∗), сум-

марная степень повышения давления (πк 
∗  ).

Помимо указанных параметров цикла, рабочий 

процесс ГТД определяется параметрами, ха-

рактеризующими термогазодинамическое со-

вершенство узлов (потери полного давления во 

входном устройстве, КПД компрессора, пол-

нота сгорания топлива, потери давления в ка-

мере сгорания, КПД турбины, потери в выход-

ном устройстве и др.). Для двухконтурных дви-

гателей рабочий процесс дополнительно опре-

деляется величиной степени двухконтурности 

(m) и распределением энергии между внутрен-

ним и наружным контуром, характеризую-

щимся величиной степени повышения давле-

ния в вентиляторе ( πв
∗)  [3].

Различные целевые назначения малоразмер-

ных ГТД определяют рациональные параметры 

рабочего процесса и порождают большое разно-

образие конструктивных схем этих двигателей. 

Компрессоры МГТД могут быть центробеж-

ными, осецентробежными, осевыми. Турбины – 

осевыми или радиально-осевыми. Камеры сгора-

ния – индивидуальными, осевыми прямоточ-

ными, противоточными. Все это приводит к 

необходимости оптимизации параметров рабо-

чего процесса и обоснования выбора наиболее 

рациональной схемы турбокомпрессора МГТД 

под конкретное целевое назначение. 

В данной работе приведены результаты оп-

тимизации параметров линейки малоразмерных 

ТРД (МТРД) с тягами на взлетном режиме от 

0,1 кН до 2 кН, а также рекомендации по выбору 
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наиболее рациональных параметров и схем для 

каждого представителя линейки МТРД для само-

летов-мишеней и крылатых ракет. 

ПОСТАНОВКА ЗАДАЧИ 

На основе численного моделирования прове-

сти оптимизацию параметров рабочего процесса 

каждого представителя линейки малоразмерных 

ТРД в диапазоне тяг от 0,1 кН до 2 кН в системе 

самолета-мишени и в системе крылатой ракеты 

по таким критериям, как суммарная масса сило-

вой установки и топлива, потребного на полет, и 

удельный расход топлива ТРД. На основе этих 

результатов выработать рекомендации по вы-

бору наиболее рациональных параметров рабо-

чего процесса и схемы каждого из двигателей ли-

нейки. 

Математическая постановка задачи оптими-

зации параметров рабочего процесса по ком-

плексу критериев оценки двигателя в системе 

ЛА выглядит следующим образом. 

Отыскиваются оптимальные значения j-го 

параметра рабочего процесса МТРД по каждому 

i-ому из выбранных критериев: 

𝑥𝑖 𝑗
𝑜𝑝𝑡

= {arg min 𝑌𝑖  | 𝑌𝑖 = 𝐹(𝑥, 𝑝)},

где 𝑥 = (к 
∗  , 𝑇г

∗) – вектор оптимизируемых па-

раметров рабочего процесса МТРД, j=1...к, 

(к 
∗ – суммарная степень повышения давления

в компрессоре, 𝑇г
∗ – температура газа перед тур-

биной); 𝑌𝑖 = {𝑀су+т , 𝐶уд} – множество крите-

риев оптимизации (𝑀су+т  – суммарная масса си-

ловой установки и топлива, 𝐶уд – удельный рас-

ход топлива). 

Формируются области локально-оптималь-

ных параметров по каждому из критериев: 

𝑋𝑖 = {𝑥|𝑌𝑖(𝑥𝑖
𝑜𝑝𝑡

, 𝑝) ≤  𝑌𝑖(𝑥, 𝑝) ≤

≤ (1 + 𝑌𝑖 𝜌𝑖⁄ )𝑌𝑖(𝑥𝑖
𝑜𝑝𝑡

, 𝑝)}

где 𝑌𝑖 = (𝑌𝑖(𝑥, 𝑝) − 𝑌𝑖(𝑥𝑖
𝑜𝑝𝑡

, 𝑝)) 𝑌𝑖(𝑥𝑖
𝑜𝑝𝑡

, 𝑝)⁄  –

заданное относительное отклонение критерия 

оптимизации от оптимального значения (крите-

риальный допуск); 𝑖 – коэффициент, позволяю-

щий учесть степень важности (значимости) i-ого 

критерия (0 < 𝑖 ≤ 1); 𝑝 – вектор исходных про-

ектных данных. 

Определяется область компромиссов как пе-

ресечение областей локально-оптимальных па-

раметров с учетом ограничений на проектные пе-

ременные и функциональных ограничений: 

𝑋∩ = ⋂𝑋𝑖|𝑞(𝑥, 𝑝) ≤ 0; 𝑎𝑗 ≤ 𝑥𝑗 ≤ 𝑏𝑗,

где 𝑎𝑗, 𝑏𝑗 – ограничения на проектные перемен-

ные; 𝑞(𝑥, 𝑝) ={ℎк вых , ℎт вх ,т , 𝐷г }  – множество

функциональных ограничений. 

Из области компромиссов с учетом ограни-

чений выбирается наиболее рациональное реше-

ние 𝑋∩
∗𝑋∩.

Основные исходные проектные данные при-

ведены в табл. 1. 

Таблица 1  

Основные исходные проектные данные 

Параметр Наименование 

Значение 

Самолет-

мишень 

Крылатая 

ракета 

Ркр/Рвзл Соотношение тяг на крейсерском и взлетном режимах 0,4 0,5 

H Высота полета, км 3 0,8 

M       Число Маха полета 0,4 0,85 

L{п} Дальность полета, км 500 2000 

η*{п.к.баз} Политропический КПД компрессора, базовое значение 0,86 

η*{т.баз} КПД турбины, базовый 0,86 

Н рк.к. цб 

Ограничение на высоту лопатки на выходе из центробежного 

компрессора, м  0,005 

Н рк.к. ос 

Ограничение на высоту лопатки на выходе из осевого компрес-

сора, м 0,01 

Нрк.т. ос Ограничение на высоту лопатки на входе в турбину, м 0,01 

Uк Ограничение на величину окружной скорости компрессора, м/с 600 

т max

Ограничение на величину степени понижения давления в тур-

бине 3 

𝑇г 𝑚𝑎𝑥
∗ Ограничение на величину температуры газа перед турбиной, К 1300 

,
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ОСОБЕННОСТИ ИСПОЛЬЗУЕМЫХ 

МАТЕМАТИЧЕСКИХ МОДЕЛЕЙ МГТД 

Учет влияния малоразмерности на эф-

фективность узлов 
Особенности рабочего процесса малоразмер-

ных двигателей заключаются в том, что при 

уменьшении размерности двигателя уменьша-

ются величины КПД узлов; возрастают потери в 

проточной части, обусловленные уменьшением 

числа Рейнольдса (Re),  возрастанием относи-

тельных радиальных и осевых зазоров в лопаточ-

ных машинах, относительным ростом толщины 

пограничного слоя. Уменьшение размеров дви-

гателя ниже определенного уровня приводит к 

тому, что при уменьшении размеров элементов 

лопаточных машин снижаются значения крите-

рия Rе и увеличиваются вязкие потери, растет 

толщина пограничного слоя. У малоразмерных 

турбомашин возрастают относительные значе-

ния толщин лопаток, радиального зазора, радиу-

сов входных и выходных кромок. Это связано, с 

одной стороны, с уменьшением абсолютных раз-

меров проточной части двигателя, а с другой, с 

технологией изготовления, рабочими нагруз-

ками и эксплуатационными особенностями. 

Главный результат влияния размерности – сни-

жение КПД лопаточных машин, относительный 

рост потерь на утечки. [1]. 

Известно, что охлаждение турбин малораз-

мерных ГТД организовать сложнее, чем в двига-

телях средних и больших размеров. В связи с 

уменьшением размеров лопатки не только за-

трудняется размещение внутренних каналов 

охлаждения, но становится неблагоприятным от-

ношение площадей поверхностей теплоотдачи 

(внутренней) и теплоотвода (внешней). Аэроди-

намически выгодную тонкую выходную кромку 

охладить становится невозможным. Утолщение 

выходной кромки улучшает возможности охла-

ждения задней части лопатки, но из-за потерь на 

смешение и импульсных потерь суммарные по-

тери в закромочных следах получаются боль-

шими. Дополнительный пленочный расход воз-

духа существенно улучшает процесс охлажде-

ния, но является источником дополнительных 

потерь, уменьшающих КПД турбины. 

Указанные факторы должны учитываться 

при моделировании малоразмерных ГТД. Осо-

бенностью разработанной авторами математиче-

ской модели малоразмерного ГТД является учет 

снижения КПД лопаточных машин и относи-

тельного возрастания потерь в проточной части 

при уменьшении размера двигателя. В этой мо-

дели учтены поправки на КПД осевого, осецен-

тробежного и центробежного компрессоров; на 

коэффициент полноты сгорания топлива и по-

тери полного давления в камере сгорания; на 

КПД осевой и радиально-осевой турбин. В мате-

матической модели МГТД в САЕ системе 

АСТРА использованы зависимости, основанные 

на обобщении экспериментальных данных, по-

лученных в работах Ю. И. Тулупова, В. Т. Мит-

рохина, А. И. Шерстюка, А. Е. Зарянкина, 

О. И. Емина, Б. Ш. Ланды и др. [1], аппроксими-

рованные следующими выражениями [4]: 

 для осевой турбины ∆ηт
∗ = 0,00006 𝐴т⁄ +

+ 0,0022; 
 для радиально-осевой турбины ∆ηт

∗ = 
= 0,02048 𝑙𝑛 𝐴т + 0,08471,

где 𝐴т =  𝐺г√𝑇г
∗ 𝑚г𝑃г

∗⁄ =  𝐹са𝑞(са) – пропускная

способность турбины; 

 для центробежного компрессора Δηк пол
∗ =

= 0,01582 𝐺в пр вых⁄ + 0,00184;

 для осевого и осецентробежного компрессо-

ров Δηк пол
∗ = 0,02308 𝐺в пр вых⁄ + 0,00522.

 поправка изоэнтропического КПД турбины 

на охлаждение: ∆η = 0,75 ∙ �̅�охлΣ
.

Модели массы малоразмерных малоресурс-

ных ГТД 

Существуют различные подходы к оценке 

массы МГД. На этапе концептуального проекти-

рования наиболее распространены регрессион-

ные модели, основанные на статистике создан-

ных двигателей. Это модели определяют зависи-

мость массы двигатели либо от тяги (мощности), 

либо от параметров рабочего процесса, либо от 

характерных линейных размеров и др. 

В САЕ-системе АСТРА для малоразмерных, 

малоресурсных МТРД и МТРДД использованы 

следующие модели массы [3, 4]: 

  21
*
г

0,286
в пр к взл с ресπ 1

T

m m

МТРДM BG k k k  , (1) 

где 𝐺в.пр = 𝐺в
101,325

р𝐻
∗ ∙ √

𝑇𝐻
∗

288,15
– приведенный к

САУ расход воздуха через двигатель на макси-

мальном (взлетном) режиме; kс – коэффициент 

совершенствования массы ГТД по годам; kрес – 

коэффициент, учитывающий изменение массы 

ГТД в зависимости от величины назначенного 

ресурса (kрес =0,8–1,05); k Тг – коэффициент, учи-

тывающий возрастание массы двигателя за счет 

системы охлаждения турбины: 

 г

4 *
г max1 2 10 1200

Т
k Т

   , при 𝑇г.max
∗

 >

1200 K, k Тг = 1, при 𝑇г.max
∗

 < 1200 К. 

Значения коэффициентов B, m1, m2 для мало-

ресурсных МТРД и МТРДД приведены в табл. 2. 
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В случае МТРДД со смешением и без смеше-

ния потоков массу двигателя в общем случае 

можно рассчитать следующим образом: 

 I IIдв ксм с рес.M M M M k k             (2)

Таблица 2  

Коэффициенты для определения массы 

малоресурсных МТРД и МТРДД 

0,5< в пр IG <5 кг/с 5 < в пр IG < 50 кг/с 

𝜋к
∗ ≤ 5 𝜋к

∗ > 5 𝜋к
∗ ≤ 5 𝜋к

∗ > 5

В 11,4 14,6 12,0 14,1 

m1 0,8 1,0 

m2 0,0 0,5 0,0 0,5 

Здесь 

 
20,286

1 *
I I г

к
в пр.вен

в

1 T

mm
M B kG


  
   
   

– 

масса газогенератора внутреннего контура дви-

гателя (без вентилятора и турбины вентилятора); 

 0,286
I I в пр.вен в в

в в

1 1
1 1G G  


– расход

воздуха на взлетном режиме через внутренний 

контур, приведенный по параметрам за вентиля-

тором. 

II

0,903 1,1930,104
в взл в

0,865M G m
   – масса тур-

бовентиляторного и обечайки наружного кон-

тура, m – степень двухконтурности, а в – сте-

пень повышения давления в вентиляторе. 
0,753

ксм в взл
2,316M G


 – масса камеры смеше-

ния у ТРДДсм. 

РЕЗУЛЬТАТЫ ОПТИМИЗАЦИИ 

В качестве представителей множества ли-

нейки МТРД выбраны двигатели с тягой на 

взлетном (расчетном режиме) Рвзл = 0,1; 0,2; 0,4; 

0,6; 0,8; 1,0; 1,4; 1,8; 2,0 кН.  

В качестве первого приближения принята 

схема МТРД с центробежным компрессором и 

осевой турбиной (схема: цб к + ос т). В последу-

ющем схема уточнялась для обеспечения выпол-

нения функциональных ограничений.  

Расчеты проводились в САЕ системе 

АСТРА, разработанной на кафедре теории дви-

гателей Самарского университета [4]. 

Пример оптимизации параметров рабочего 

процесса МТРД при Рвзл = 0,6, соответствующие 

описанной постановке задачи для самолета-ми-

шени приведены на рис. 1, а для крылатой ракеты 

на рис. 2. Локально-оптимальные области соот-

ветствуют отклонениям критериев оптимизации 

от своих оптимумов (в данном случае миниму-

мов) на 2%. На рисунках показаны линии задан-

ных ограничений на величины высот лопаток на 

выходе из компрессора (Нрк.к), на входе в тур-

бину (Нрк.т), окружной скорости на периферии 

рабочего колеса компрессора (Uк), степени по-

нижения давления в турбине (П*{т}), темпера-

туры газа перед турбиной. (Т*г). Подобным об-

разом проводилось построение локально-опти-

мальных областей для всего диапазона тяг.  

Рис. 1. Области оптимальных параметров МТРД 

для самолета-мишени. Рвзл=0,6 кН 

На рис. 3 и 4 показано влияние размерности 

МТРД на области оптимальных параметров по 

критериям 𝑀су+т  и 𝐶уд для самолета-мишени, на

рис. 5 и 6 – для крылатой ракеты. 

Рис. 2. Области оптимальных параметров МТРД 

для крылатой ракеты. Рвзл=0,6 кН 
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Рис. 3. Влияние размерности двигателя на области 

оптимальных параметров МТРД по критерию Mсу+т

для самолета-мишени (схема: цб к+ос т) 

Рис. 4. Влияние размерности двигателя на области 

оптимальных параметров МТРД по критерию Cуд

для самолета-мишени (схема: цб к+ос т) 

Рис. 5. Влияние размерности двигателя на области 

оптимальных параметров МТРД по критерию Mсу+т

для крылатой ракеты (схема: цб к+ос т) 

Рис. 6. Влияние размерности двигателя на области 

оптимальных параметров МТРД по критерию Cуд

для крылатой ракеты (схема: цб к+ос т) 

Из приведенных рисунков видно, что с 

уменьшением размерности двигателя области 

оптимальных параметров рабочего процесса 

МТРД существенно сужаются, особенно по сте-

пени повышения давления к 
∗   , а сами значения

к  𝑜𝑝𝑡
∗  уменьшаются в 3–4 раза при уменьшении 

тяги двигателя от 2 кН до 0,1 кН. При этом опти-

мальные значения температуры газа перед тур-

биной  𝑇г 𝑜𝑝𝑡
∗  уменьшаются незначительно,

на 5–15 %. 

Из этого следует, что при проектировании 

малоразмерных ГТД необходимо обязательно 

учитывать влияние размерности двигателя на эф-

фективность его узлов и потери в проточной ча-

сти. 

При построении локально-оптимальных об-

ластей было выявлено, что для МТРД с тягой 

0,1; 0,2; 0,4; 0,6 кН, предназначенных для само-

летов-мишеней, не выполняется ограничение по 

высоте лопатки на входе в турбину: локально-оп-

тимальные области и область компромиссов ле-

жат выше линии ограничения Нрк.т=0,01 

(пример представлен на рис. 1). Это свидетель-

ствует о том, что для двигателей этого диапазона 

тяг необходимо переходить от осевой турбины 

на радиально-осевую. Такие же выводы были 

сделаны и при построении локально-оптималь-

ных областей для крылатых ракет (можно видеть 

по рис. 2).  

Кроме того, оказалось, что для МТРД с тягой 

1,4; 1,8 и 2,0 кН, предназначенных для крылатых 

ракет, не выполняется ограничение по окружной 

скорости на периферии центробежного компрес-

сора: область компромиссов лежит выше линии 

ограничения Uк=600 м/с. Поэтому и для этих 

МТРД необходимо переходить от центробеж-

ного компрессора к осецентробежному. Такой 

же вывод сделан и для самолета-мишени. 
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В табл. 3 и на рис. 7 и 8 приведены результи-

рующие  данные  по  выбранным рациональным  

параметрам и схемам МТРД, удовлетворяющие 

всем заданным ограничениям. 

Рис. 7. Рациональные параметры и схемы МТРД для самолетов-мишеней 

в зависимости от тяги на взлетном режиме 

Рис. 8. Рациональные параметры и схемы МТРД для крылатых ракет 

в зависимости от тяги на взлетном режиме 

http://www.google.ru/url?sa=i&rct=j&q=&esrc=s&source=images&cd=&cad=rja&uact=8&ved=0ahUKEwjes-Xp8-jPAhVF2SwKHZOFCcsQjRwIBw&url=http://dic.academic.ru/dic.nsf/bse/77153/%D0%93%D0%B0%D0%B7%D0%BE%D1%82%D1%83%D1%80%D0%B1%D0%B8%D0%BD%D0%BD%D1%8B%D0%B9&psig=AFQjCNE0OYAXYle5czD91lj0leQFzPJyKQ&ust=1477036392006090
http://www.google.ru/url?sa=i&rct=j&q=&esrc=s&source=images&cd=&cad=rja&uact=8&ved=0ahUKEwjes-Xp8-jPAhVF2SwKHZOFCcsQjRwIBw&url=http://dic.academic.ru/dic.nsf/bse/77153/%D0%93%D0%B0%D0%B7%D0%BE%D1%82%D1%83%D1%80%D0%B1%D0%B8%D0%BD%D0%BD%D1%8B%D0%B9&psig=AFQjCNE0OYAXYle5czD91lj0leQFzPJyKQ&ust=1477036392006090
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ЗАКЛЮЧЕНИЕ 

В результате проведенных исследований 

выполнен анализ влияния размерности  ГТД на 

эффективность осевых, осенецтробежных и 

центробежных компрессоров, осевых и 

радиально осевых турбин. На этой основе в 

математичекие модели термогазодинамического 

анализа ГТД введены поправки на КПД 

лопаточных машин, учитывающие влияние 

фактора размерности. Усовершенствованые 

математические модели массы малорамерных 

ГТД. 

Поставлена и решена задача многокрите- 

риальной (по критериям: суммарная масса 

силовой установки и топлива и удельный расход 

топлива) оптимизации параметров рабочего 

процесса (температуры газа перед турбиной и 

суммарной степени повышения давления) 

линейки (множества) малоразмерных ТРД с 

диапазоном тяг от 0,1 кН до 2,0 кН для 

беспилотных летательных аппаратов (самоле- 

тов-мишеней и крылатых ракет) с учетом 

функциональных ограничений. Сформированы 

области компромисов с учетом заданных 

ограничений и выбраны для каждого 

представителя линейки МТРД наиболее 

рациональные параметры рабочего процесса, 

принадлежащие областям компромиссов. 

Показано, что с уменьшением размерности 

двигателя области оптимальных парметров 

рабочего процесса существенно сужаются. При 

этом оптимальная степень повышения давления 

уменьшается в 3–4 раза, а температура газа перед 

турбиной на 10–15%  при уменьшении тяги 

двигателя от 2 до 0,1 кН. 

Показано, что для выбранных из обасти 

компромиссов параметров рабочего процесса 

для МТРД с тягами от 0,1 до 0,6 кН наиболее 

целесообразно применение цетробежного 

компрессора и радиально-осевой турбины в 

турбокомпрессоре, для МТРД с тягами от 0,8 до 

1 кН – цетробежного компрессора и осевой 

турбины, для МТРД с тягами от 1,4 до 2,0 кН – 

осецентробежного компрессора и осевой 

турбины. 

Полученные рузультаты могут быть 

использованы в качестве основы дальнейшего 

проектирования линейки малоразмерных ТРД 

для беспилотных летательных аппаратов. 
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