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Аннотация. Показано, что в двухконтурном турбореактивном двигателе со смешени-
ем потоков контуров и общей форсажной камерой для эффективного использования 
промежуточного подогрева на прямоточных режимах работы с целью увеличения 
расхода воздуха через наружный контур путем уменьшения диаметральных размеров 
внутреннего контура при сохранении степени повышения давления вентилятора и 
диаметральных размеров наружного контура необходимо использовать как критерий 
эффективности максимум степени понижения давления во внутреннем контуре после 
турбин компрессора, а степень повышения давления в цикле увеличивать до обеспе-
чения абсолютного максимума этого критерия эффективности. 

Ключевые слова: простой цикл; сложный цикл; промежуточный подогрев; двухкон-
турный турбореактивный двигатель; форсажная камера. 

 
ВВЕДЕНИЕ 

В настоящее время проводятся работы 

по созданию трехконтурных турбореактив-

ных двигателей. Так, в работах [1–3] прове-

дено исследование положительного эффекта 

от применения технологии третьего контура 

в условиях дозвукового и сверхзвукового 

полета.  

Трехконтурный турбореактивный дви-

гатель обеспечивает улучшение топливной 

экономичности на дозвуковых скоростях 

полета и рост тяги в области сверхзвуковых 

скоростей полета вследствие увеличения 

степени двухконтурности двигателя при от-

крытии третьего контура. Вместе с тем, 

увеличиваются диаметральные размеры, 

масса и усложняется конструкция и регули-

рование трехконтурного двигателя в связи с 

наличием клапанов отбора и перепуска воз-

духа из третьего контура. 

Заметим, что двухконтурный турбореак-

тивный двигатель со смешением потоков 

контуров и общей форсажной камерой 

(ТРДДФсм) на больших сверхзвуковых ско-

ростях полета может использоваться как 

турбопрямоточный двигатель (ТПД) с пере-

водом внутреннего контура на пониженный 

режим работы или режим авторотации тур-

бовентилятора [4]. 

В связи с этим, в статье теоретически 

рассматривается увеличение расхода возду-

ха через наружный контур и тяги ТРДДФсм 

на сверхзвуковых скоростях полета также 

при увеличении степени двухконтурности, 

но за счет использования во внутреннем 

контуре двигателя промежуточного подо-

грева, при котором становится возможным 

уменьшение диаметральных размеров этого 

контура при сохранении его мощности, сте-

пени повышения давления вентилятора и 

диаметральных размеров наружного конту-

ра [5]. 

В статье использованы результаты, по-

лученные при теоретических исследованиях 

наземных одноконтурных ГТД сложного 

цикла, которые сделали возможным введе-

ние промежуточного подогрева в цикл 

авиационных ТРДД. Так, в наземных ГТД 
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предложено использовать как критерий эф-

фективности условие равенства эффектив-

ных КПД двигателей простого и сложного 

цикла, при котором обеспечивается макси-

мальное увеличение работы сложного цикла 

относительно работы простого цикла по 

сравнению с другими допустимыми по эко-

номичности условиями, когда КПД сложно-

го цикла больше КПД простого цикла [6]. 

Учтено, что вместо условия равенства 

эффективных КПД двигателей простого и 

сложного цикла можно использовать экви-

валентный по экономичности собственный 

критерий эффективности – максимум сте-

пени понижения давления в свободной тур-

бине наземных ГТД сложного цикла [7]. 

В авиационных ТРДД сложного цикла 

предложено использовать такой максимум 

как собственный критерий эффективности. 

Это позволило обеспечить практически 

одинаковую экономичность ТРДДФсм про-

стого и сложного цикла на нефорсирован-

ных режимах работы в дозвуковом крейсер-

ском полете. 

ЦЕЛЬ 

Показать теоретически эффективность 

введения промежуточного подогрева в цикл 

ТРДДФсм, заключающуюся в увеличении 

степени двухконтурности, расхода воздуха 

через наружный контур и тяги двигателя на 

прямоточных режимах работы.  

ТЕОРЕТИЧЕСКИЙ АНАЛИЗ 

За расчетный режим работы сравнивае-

мых ТРДДФсм простого и сложного цикла 

примем режим сверхзвукового крейсерского 

полета с М = 2,8 на высоте Н = 18…20 км, 

при котором обеспечивается также требуе-

мая взлетная тяговооруженность. Расчетный 

режим соответствует началу перехода из-

вестных турбопрямоточных двигателей 

(двигатель J58 Pratt&Whitney для самолета 

SR-71) на прямоточные режимы работы  

с М  3.  

На рис. 1 показаны схемы ТРДДФсм 

простого и сложного цикла для простоты 

теоретического анализа выполненные как 

одновальные, на которых ТВ – часть турби-

ны, условно передающая свободную энер-

гию в наружный контур. В двигателе слож-

ного цикла между турбинами компрессора 

внутреннего контура расположена проме-

жуточная камера сгорания (КС2).  

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Введем обозначения: в – вентилятор; к – 

компрессор; кс (кс1) – основная камера сго-

рания; кс2 – промежуточная камера сгора-

ния; т – общая турбина вентилятора и ком-

прессора; тк – часть общей турбины, приво-

дящая компрессор внутреннего контура;  

тв – часть общей турбины, приводящая часть 

вентилятора, расположенную в наружном 

контуре; см – смеситель; фк – форсажная 

камера; ф – форсажный режим; II – канал 

наружного контура; I – канал внутреннего 

контура; н – невозмущенный поток, окру-

жающая среда; Тн – температура окружаю-

щей среды; р
*
, Т

*
 – полное давление и тем-

пература заторможенного потока; Vп – ско-

рость полета; Н – высота полета; М – число 

Маха полета;  = Т
*
г/Тн – степень повыше-

ния температуры в цикле двигателя; г =  

= Т
*
г/Т

*
н – степень повышения температуры 

в турбокомпрессоре двигателя; v = Т
*
н/Тн – 

степень повышения температуры во вход-

ном устройстве; 
*
v – степень повышения 

давления во входном устройстве; 
*
в – сте-

пень повышения давления в вентиляторе; 


*
к – степень повышения давления в ком-

прессоре; 
*
к = 

*
в

*
к – общая степень по-

вышения давления в вентиляторе и ком-

прессоре; 
*
т – степень понижения давления 

в турбине; е = 
*(-1)/

; Gв – расход воздуха; 

Gт – расход топлива; m – степень двухкон-

Рис. 1. Схемы одновальных ТРДДФсм простого (а)  

и сложного (б) цикла 
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 турности; Pуд – удельная тяга двигателя;  

Cуд – удельный расход топлива; L – удель-

ная работа;  – коэффициент полезного 

действия (КПД) цикла и компрессоров и 

турбин; опт – оптимальный; е – эффектив-

ный;  – общий, суммарный; г – газ; в – 

воздух;  – показатель адиабаты (принято 

 = г = в = 1,4); цикл 1-1 – простой цикл с 

одним охлаждением и одним подогревом; 

цикл 1-2 – сложный цикл с одним охлажде-

нием и двумя подогревами. 

При теоретических исследованиях для 

простоты простые и сложные циклы рас-

смотрены как действительные циклы с иде-

альным газом, газовая постоянная и показа-

тель адиабаты которого остаются неизмен-

ными. В первом приближении не учитыва-

лись также потери полного давления по 

тракту двигателей и расход воздуха на 

охлаждение турбин и камер сгорания.  

Температуру газа на выходе из первой 

(КС1) и второй (КС2) камеры сгорания 

внутреннего контура двигателя сложного 

цикла примем одинаковой и равной ее ве-

личине на выходе из основной камеры сго-

рания (КС) двигателя простого цикла  

Т
*
г = 1500 К.  

Сначала найдем оптимальную степень по-

вышения давления (СПД) 
*
копт1-1 (екопт1-1) 

для ТРДДФсм простого цикла (цикл 1-1), 

соответствующую максимуму удельной тя-

ги и минимуму удельного расхода топлива 

на форсированном режиме работы по фор-

муле, полученной акад. А. М. Люлькой 

)/(}1]1)1([1{ mBmBmе оптк  , 

где B = 1/(гкт); к – общий КПД вен-

тилятора и компрессора. 

Заметим, что при СПД 
*
копт1-1  

(екопт1-1) и постоянной температуре газа в 

форсажной камере Т
*

ф = const максимум 

удельной тяги и минимум удельного расхо-

да топлива соответствуют максимуму сте-

пени повышения давления в вентиляторе 


*
вmax и степени понижения давления в ре-

активном сопле при равенстве давлений в 

наружном и внутреннем контуре на входе в 

смеситель p
*

II = p
*

I [8]. 

Затем найдем степень двухконтурности 

ТРДДФсм сложного цикла (цикл 1-2), уве-

личенную за счет введения в цикл двигателя 

промежуточного подогрева. Для этого за-

пишем уравнение баланса мощности части 

вентилятора В, расположенной в наружном 

контуре, компрессора внутреннего контура 

и турбин Т1 и Т2 для одновального 

ТРДДФсм сложного цикла (рис. 1, б). 

Учтем, что компрессор внутреннего контура 

включает собственно компрессор К и часть 

вентилятора, расположенную во внутрен-

нем контуре двигателя, а общая степень по-

вышения давления в компрессоре внутрен-

него контура 
*
к = 

*
в

*
к. 

  тLGLGLG вкввв . 

В полученном уравнении заменим 

удельную работу узлов двигателя на ее от-

носительные значения (отнесенные к произ-

ведению теплоемкости на температуру ат-

мосферного воздуха СрТн при Срв = Срг) и 

поделим все члены на параметр GвII. Тогда с 

учетом Т
*
н = Тнv, m = GвII/GвI и  = Т

*
г/Тн 

получим уравнение баланса мощности 

ТРДДФсм простого цикла (цикл 1-1) 

  тLLLm кв , 

где 
в

в
vв

е
L






1
, 











к

к
vк

e
L

1
, 

т1

т2т1

т )]
1

1()
1

1[( 

ее
L  – общая 

удельная работа турбин Т1 и Т2 при т1 =  

= т2, ев = 
*
в
(к-1)/к

, ек = 
*
к

(к-1)/к
, ет = 

(к-1)/к
; 


*
т1 (ет1) и 

*
т2 (ет2) – степень понижения 

давления в первой и второй ступени подо-

грева, которые являются независимыми  

турбинами Т1 и Т2. 

Подставив в полученное уравнение ба-

ланса мощности относительные значения 

работы узлов Lв, Lк, Lт с учетом общей 

степени понижения давления во второй 

турбине 
*

т2 = 
*
т/

*
т1 (ет2 = ет/ет1), полу-

чим уравнение  

1т

тΣ

т1

т1кΣ

кΣ

в

в
21 )

1
2()

η

11
( 







 

е

е

е

ее
mv , 

в котором параметр 
*

т1 (ет1) является неза-

висимой переменной. 

Из этого уравнения найдем параметр  


*
т (ет)  

]})/1()/1([)/12({ кΣквв21т1т1

т11т
тΣ






 ееmе

е
е

v

.
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Приравняем полученное выражение па-

раметра 
*
т (ет) к его независимому от 

усложнения цикла значению 
*
т = 

*
к/

*
в 

(ет = ек/ев) при равенстве p
*

II = p
*

I. Тогда 

после преобразований с учетом г = /v по-

лучим уравнение 

 кΣв
2
1т1тгкΣкΣ1т1т1тг /ηθ)/η1()12(ηθ ееееее

вт121 η/1)(   вееm , 

из которого найдем искомую степень двух-

контурности  

вкΣ

кΣкΣт1вт1кΣт1г
21

)/1(

)1()/12(






ве

ее/еее
m . (1) 

На рис. 2 показано увеличение степени 

двухконтурности ТРДДФсм m1-2 при увели-

чении СПД на расчетном режиме работы за 

счет введения в цикл промежуточного подо-

грева газа между турбинами.  

 
Рис. 2. Зависимость параметров ТРДДФсм  

простого и сложного цикла от степени повышения 

давления на расчетном режиме работы  

Н = 18…20 км; М = 2,8; Т
*

г1 = Т
*

г2 = 1500 К;  

Т
*

ф = 2000 К:             – параметры ТРДДФсм  

простого цикла при m1-1 = 0;               – параметры 

ТРДДФсм сложного цикла;  – максимум,  

абсолютный максимум 

Параметры двигателей найдены расче-

том при постоянной степени двухконтурно-

сти двигателя простого цикла m1-1 = 1,0, 

одинаковой степени повышения давления 

вентилятора в сравниваемых двигателях, 

равной этому параметру в двигателе про-

стого цикла 
*
в1-1 = 

*
в1-2, и следующих ко-

эффициентах потерь энергии в узлах двига-

телей: в = 0,87; к = 0,84; 
*
т1 = 0,91; 


*
т = 0,93. 

Степень двухконтурности двигателя 

сложного цикла m1-2 найдена по формуле (1) 

при обеспечении равенства полного давле-

ния в наружном и внутреннем контурах 

p
*

II = p
*

I и оптимальной степени понижения 

давления т1опт в первой турбине Т1, соот-

ветствующей при данной СПД принятому 

критерию эффективности – максимуму сте-

пени понижения давления во внутреннем 

контуре после турбин компрессора, вклю-

чающего часть вентилятора, расположен-

ную в этом контуре,  до давления на входе в 

двигатель 
*
св1-2max.  

Параметр 
*
т1опт (ет1опттв) найден по 

формуле (2), идентичной формуле, обеспе-

чивающей при данной СПД максимум сте-

пени понижения давлении в свободной тур-

бине одноконтурного ГТД сложного цикла 

за счет перераспределения общей степени 

понижения давления между этой турбиной 

и турбинами компрессора при подогреве 

газа между ними [7]. 

)
2

1
1/(1

т1г

т1опт









к

ке
е .                (2) 

Найдем СПД, при которой обеспечива-

ется максимум энергии, переданной в 

наружный контур и соответственно макси-

мальное увеличение степени двухконтурно-

сти двигателя сложного цикла. Учтем, что в 

двигателях простого и сложного цикла этот 

максимум соответствует максимуму сво-

бодной энергии внутреннего контура, изо-

лированного от наружного контура от входа 

в вентилятор до выхода из реактивного соп-

ла двигателя. 

Свободная энергия такого изолирован-

ного внутреннего контура двигателя слож-

ного цикла зависит от степени понижения 

давления в этом контуре *св1-2, для просто-

ты найденной при одинаковом давлении 
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цент роб ежно го  в енти лят ора …  
 на входе в двигатель и выходе из реактив-

ного сопла, т.е. без учета скоростного напо-

ра, который при равенстве  p
*

II = p
*

I  не уве-

личивает передачу свободной энергии  в 

наружный контур. 

Как видно также из рис. 2, в двигателе 

сложного цикла абсолютный максимум сво-

бодной энергии внутреннего контура  

Lсв1-2абсmax обеспечивается при СПД  


*
копт1-2 (екопт1-2), соответствующей абсо-

лютному максимуму параметра *св1-2абсmax, 

являющемуся критерием эффективности. 

Эта СПД соответствует также абсолютному 

максимуму энергии, переданной в наруж-

ный контур, и найдена по формуле (3), т.к. 

эта формула идентична формуле, обеспечи-

вающей абсолютный максимум степени по-

нижения давления в свободной турбине од-

ноконтурного ГТД [7]. 

3)12( т1кг2-опт1к /е   .         (3) 

Максимум степени понижения давления 

во внутреннем контуре двигателя сложного 

цикла, как критерий эффективности, найден 

по формуле 
*
св1-2max = 

*
к/

*2
т1опт (есв1-2max = 

= ек/е
2

т1опт), т.к. этот максимум обеспечива-

ется при одинаковой степени понижения 

давления в турбинах компрессора *т1 = *т2 

одноконтурного ГТД сложного цикла [7].  

Как видно из рис. 2, в двигателе просто-

го цикла при СПД 
*
копт1-1, соответствую-

щей максимуму параметра 
*
вmax, обеспечи-

вается также максимум параметра 
*
св1-1max 

и максимум свободной энергии внутреннего 

контура Lсв1-1max и, следовательно, макси-

мум энергии, переданной в наружный кон-

тур. Для нахождения степени понижения 

давления во внутреннем  контуре двигателя 

простого цикла 
*
св1-1 = 

*
к/

*
тк (есв1-1 = 

= ек/етк) степень понижения давления в 

турбине компрессора внутреннего контура 


*
тк (етк) найдена по известной формуле  

етк = 1/[1–(ек–1)/(гкт)] [8]. 

При нахождении относительной свобод-

ной энергии внутреннего контура сравнива-

емых двигателей  

Lсв1-1 = (Т
*
тк/Тн)(1–1/

*
св1-1

(к–1)/к
) и 

Lсв1-2 = (Т
*
т2/Тн)(1–1/

*
св1-2

(к-1)/к
) 

температура газа на выходе из турбины 

компрессора внутреннего контура двигателя 

простого цикла соответствует формуле  

Т
*
тк = Т

*
г[1–(1–1/етк)тк], а температура газа 

на выходе из турбин компрессора внутрен-

него контура двигателя сложного цикла со-

ответствует формуле  

Т
*
т2 = Т

*
г[1–(1–1/ет1опт)т1]. 

Как видно также из рис. 2, в сравнивае-

мых двигателях степень повышения давле-

ния вентилятора увеличивается и достигает 

максимума 
*
вmax, а удельный расход топли-

ва уменьшается до минимума Суд.фmin при 

СПД 
*
копт1-1 = 4,2. Степень двухконтурно-

сти двигателя сложного цикла при СПД 


*
копт1-1 также увеличивается до m1-2 = 1,4 

соответственно увеличению параметров  


*
св1-2max и Lсв1-2max по сравнению с этими 

параметрами двигателя простого цикла 

*св1-1max и Lсв1-1max. 

При СПД 
*
копт1-2 и абсолютном макси-

муме параметров 
*
св1-2абсmax и Lсв1-2абсmax 

степень двухконтурности двигателя слож-

ного цикла также увеличивается до значе-

ния m1-2 = 2, которое является практически 

наибольшим увеличением этого параметра 

при приемлемой экономичности, т.к. при 

небольшом уменьшении параметра 
*
в  

(и соответствующем увеличении параметра 

Суд.ф) параметр m1-2 увеличивается с боль-

шим градиентом, а его увеличение является 

целью введения промежуточного подогрева 

в цикл двигателя.  

В сравниваемых двигателях при одина-

ковой температуре газа в форсажной камере 

Т
*
ф = const и одинаковой степени повыше-

ния давления вентилятора 
*
в1-1 = 

*
в1-2 

обеспечивалась одинаковая скорость исте-

чения газа из реактивного сопла, одинако-

вая удельная тяга Pуд.ф и одинаковый удель-

ный расход топлива Суд.ф на форсированных 

режимах работы. Последнее следует из то-

го, что в сравниваемых двигателях общее 

количество подведенной теплоты Q и от-

носительный расход топлива на форсиро-

ванных режимах работы qт = Gт/Gв зави-

сит от разности температур газа в форсаж-

ной камере Т
*
ф и воздуха на входе в ком-

прессор Т
*
н [8], которые в сравниваемых 

двигателях одинаковы.  
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В результате, как показано на рис. 2,  

в сравниваемых двигателях удельные пара-

метры Pуд.ф и Суд.ф при увеличении СПД 
*
к 

изменяются одинаково. Удельные парамет-

ры найдены с учетом скоростного напора 


*

v по известным формулам Pуд.ф = 

= (1+qт)Cсф–Vп и Cуд.ф = 3600 qт/Pуд.ф, при 

Т
*
ф = 2000 К, 

*
сф = 

*
v

*
в

*
вх и 

*
вх = 0,794 

для 3-х скачкового диффузора. 

Таким образом, в двигателе сложного 

цикла для увеличения степени двухконтур-

ности m1-2 необходимо обеспечить макси-

мальную зависимость от СПД степени по-

нижения давления во внутреннем контуре 


*
св1-2max = f(

*
к) и одинаковую зависимость 

от СПД степени повышения давления вен-

тилятора 
*
в = f(

*
к) в двигателях простого 

и сложного цикла для обеспечения одина-

ковых удельных параметров этих двигате-

лей. 

На рис. 3 показано увеличение степени 

двухконтурности m1-2 и изменение относи-

тельного расхода воздуха через наружный 

контур двигателя сложного цикла  

GВII = GвII 1-2/GвII 1-1 на расчетном режиме 

работы в зависимости от степени двухкон-

турности двигателя простого цикла m1-1.  

Зависимости получены при СПД  


*
копт1-2, при которой обеспечивается абсо-

лютный максимум параметров  


*
св.1-2абсmax и Lсв1-2абсmax, и практически 

наибольшее увеличение степени двухкон-

турности двигателя сложного цикла по 

сравнению с двигателем простого цикла.   

Относительное увеличение расхода воз-

духа через наружный контур двигателя 

сложного цикла за счет введения промежу-

точного подогрева при постоянном суммар-

ном расходе воздуха в сравниваемых двига-

телях Gв = GвII + GвI найдем по формуле  

GвII = [m1-2/(m1-2+1)]/[m1-1/(m1-1+1)], кото-

рую легко получить подставив в очевидное 

выражение GвII = mGвI другое очевидное вы-

ражение GвI=Gв/(m+1). 

Заметим, что увеличение степени двух-

контурности в двигателе простого цикла на 

расчетном режиме работы m1-1 = f(Т
*
н) по 

сравнению со взлетным режимом работы 

происходит за счет термодинамического 

дросселирования с увеличением скорости  

полета. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 
 

Рис. 3. Зависимость параметров ТРДДФсм  

сложного цикла от степени двухконтурности  

аналогичного двигателя простого цикла  

на расчетном режиме работы  

при оптимальной степени повышения давления 


*

копт1-2, соответствующей абсолютному  

максимуму параметров *св1-2абсmax и Lсв1-2абсmax 

(условия и обозначения на рис. 2):  
           –  параметры  ТРДДФсм простого цикла; 

                – параметры ТРДДФсм  

сложного цикла 

Приближенная зависимость параметра 

m1-1 от параметра mвзл на рис. 3 соответству-

ет данным [4] для двигателей простого цик-

ла с близкими параметрами. 

Как видно из рис. 3, при увеличении па-

раметра m1-1 пропорционально увеличивает-

ся параметр m1-2 за счет введения промежу-

точного подогрева. Тогда, для уменьшения 

удельного веса необходимо увеличивать 

степень двухконтурности двигателя просто-

го цикла на взлете до умеренной величины 

mвзл = 1…2 (двигатели F-101-GE-100 «Дже-

нерал Электрик» с m = 1,91 и F-401-PW-100 

«Пратт – Уитни» с m = 1,0), чтобы за счет 

введения промежуточного подогрева и тер-

модинамического дросселирования полу-

чить высокую степень двухконтурности 

двигателя сложного цикла m1-2 = 3,5…6,5  

на прямоточных режимах работы. 

Вместе с тем, как видно из рис. 3,  

на расчетном режиме работы наибольшее 

увеличение относительного расхода воздуха 
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цент роб ежно го  в енти лят ора …  
 через наружный контур GвII и тяги двигате-

ля сложного цикла обеспечивается при ма-

лой степени двухконтурности двигателя про-

стого цикла на взлете mвзл  0,5. Так, при уве-

личении степени двухконтурности на расчет-

ном режиме работы от m1-1 = 1 (mвзл  0,5)  

до m1-1 = 2 (mвзл  1) увеличение расхода 

воздуха через наружный контур двигателя 

сложного цикла по сравнению с двигателем 

простого цикла уменьшается с 33 %  

(GвII = 1,33) до 16 % (GвII = 1,16). Физиче-

ский смысл такой зависимости заключается 

в том, что чем больше степень двухконтур-

ности и расход воздуха через наружный 

контур, тем меньше влияние на его величи-

ну оказывает изменение расхода воздуха 

через внутренний контур двигателя. 

Таким образом, введение промежуточ-

ного подогрева в цикл ТРДДФсм для увели-

чения расхода воздуха через наружный кон-

тур на прямоточных режимах работы 

наиболее эффективно при малой степени 

двухконтурности на взлетном режиме рабо-

ты, характерной для двигателей современ-

ных сверхзвуковых самолетов (двигатели  

F-135-PW-100 «Пратт – Уитни» с m = 0,57 и 

F-414-GE-400 «Дженерал Электрик» с  

m = 0,46).  

На рис. 3 показано также уменьшение 

параметра 
*
в при увеличении степени 

двухконтурности сравниваемых двигателей 

с соответствующим уменьшением удельной 

тяги Pуд.ф и увеличением удельного расхода 

топлива Cуд.ф на расчетном режиме работы. 

ЗАКЛЮЧЕНИЕ 

1. В ТРДДФсм на прямоточных режимах 

работы за счет введения в цикл двигателя 

промежуточного подогрева обеспечивается 

большое увеличение расхода воздуха через 

наружный контур и тяги при малой степени 

двухконтурности на взлете, характерной для 

двигателей современных сверхзвуковых са-

молетов, а при умеренной степени двухкон-

турности на взлете – большое увеличение 

степени двухконтурности с небольшим уве-

личением расхода воздуха через наружный 

контур. 

2. В ТРДДФсм на прямоточных режимах 

работы для увеличения эффективности вве-

дения в цикл двигателя промежуточного 

подогрева по п. 1 необходимо использовать 

при проектировании двигателя как критерий 

эффективности максимум степени пониже-

ния давления во внутреннем контуре после 

турбин компрессора, включающего часть 

вентилятора, расположенную в этом конту-

ре, до давления на входе в двигатель  


*
св1-2max, а степень повышения давления в 

двигателе увеличивать до оптимальной ве-

личины 
*
копт1-2, при которой обеспечива-

ется абсолютный максимум этого критерия 

эффективности. 
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