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Современная авиация принадлежит к числу главных факто6
ров существования и развития человеческого общества. Стреми6
тельный рост мирового объема перевозок с годовым приростом
на уровне ~6 % обеспечил достижение на рубеже нового тысяче6
летия величины общего объема пассажирских перевозок порядка
~3⋅1012 пассажирокилометров, что примерно в 5 раз превышает
соответствующий уровень для середины 19706х гг.

Ключевым фактором существования и эффективности любо6
го летательного аппарата тяжелее воздуха является двигатель с
его тяговыми, экономическими, экологическими, весогабаритными
и другими эксплуатационными характеристиками, среди которых
наиболее важными являются надежность и безопасность эксплуа6
тации. Уникальное сочетание свойств и способность эффективно
функционировать в существенно различных условиях является од6
ной из основных причин, по которым в зарубежной экономике
авиационный двигатель считается самостоятельным с коммерчес6
кой точки зрения продуктом.

В прошедшем году исполнилось 100 лет с начала серийного
производства авиационных двигателей в России. В 1912 г. на ба6
зе полукустарных мастерских был создан завод "Гном" по сборке
авиационного 76цилиндрового звездообразного поршневого мо6
тора "Гном6Рон" мощностью 80 л.с. Ныне на месте завода "Гном"
располагаются производственные корпуса одного из ведущих
предприятий авиадвигателестроения 6"НПЦ газотурбостроения
"Салют” (б. ММПП "Салют"), основная продукция которого 6 ави6
ационные газотурбинные двигатели [1].

Следуя за растущими потребностями авиации, поршневые
двигатели (ПД) развивались по схеме, параметрам и мощности.
В 406506х годах прошлого столетия авиационные ПД достигли
взлетной мощности в 15...20 и более раз превышающей мощ6
ность первых моторов типа "Гном". Однако возрастание при
этом размеров и веса ПД ограничило область их применения на
самолетах скоростью полета 650...700 км/ч вследствие сниже6
ния при больших скоростях эффективности винто6моторной си6
ловой установки.

В самом конце 306х 6 начале 406х годов прошлого века были
созданы первые авиационные ГТД (турбореактивные 6 ТРД и тур6
бовинтовые двигатели 6 ТВД). В отличие от винтомоторной сило6
вой установки особенностью ТРД является возрастание тяговой
мощности с ростом скорости полета, что позволило кардинально
раздвинуть диапазон скорости полета в сторону её увеличения. К

настоящему времени авиационные ГТД различных схем и пара6
метров практически полностью вытеснили ПД из транспортной
пассажирской и военной авиации, которые сохранились в основ6
ном в легкомоторной авиации общего назначения 6 АОН.

Укрупнённо, основными составляющими современного авиа6
ционного ГТД являются: тепловая машина, работающая по термо6
динамическому циклу с подводом тепла к рабочему телу (воздух с
продуктами сгорания) при постоянном давлении (цикл Брайтона);
устройство для преобразования располагаемой в результате вы6
полнения термодинамического цикла работы в реактивную тягу
("движитель"), схема которого зависит от типа и назначения лета6
тельного аппарата, и системы автоматического регулирования
(САУ), обеспечивающей поддержание необходимых режимов ра6
боты двигателя.

История существования авиационных ГТД насчитывает нем6
ногим более 70 лет. В результате научно6технического прогресса
за это время авиационные ГТД достигли наивысшего в сравнении
с продукцией общего машиностроения уровня показателей:

• термодинамического совершенства;
• аэродинамической нагруженности лопаточных машин

(компрессоров, турбин);
• максимальной температуры газа в турбине;
• теплонапряженности и экологического совершенства камер 

сгорания;
• эффективности охлаждения и теплозащиты горячей части;
• удельного веса;
• многорежимности работы;
• применения высокоэффективных конструктивно6технологи6

ческих решений;
• применения новых металлических и неметаллических 

конструкционных материалов;
• применения альтернативных (в том числе криогенных) топлив.
Высокая производительность современных лопаточных ма6

шин (компрессоров и турбин), исчисляемая в земных статических
условиях десятками и сотнями килограмм в секунду рабочего тела
в сочетании с высокими параметрами цикла обеспечивает преи6
мущества авиационных ГТД по компактности и весогабаритным
характеристикам.

Для иллюстрации уровня рабочих нагрузок и требований к
прочности основных элементов конструкции авиационных ГТД
можно привести следующее качественное сравнение. В манев6
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ренном самолете уровень перегрузки (отношение действующей
на тело силы к его весу) конструкции и экипажа может достигать ве6
личины порядка 101, тогда как в среднем по параметрам и размер6
ности авиационном ГТД уровень перегрузки ответственных дета6
лей ротора высокого давления (рабочие лопатки) на рабочем ре6
жиме составляет величину порядка 105, т.е. в десять тысяч раз
больше, при этом температура тела охлаждаемой рабочей лопат6
ки из жаропрочного сплава достигает многих сотен градусов.

Эти достижения в авиационных ГТД базируются на фундамен6
тальных и прикладных исследованиях в области газовой динами6
ки, горения и теплообмена, конструкционной прочности, теории
управления и технической диагностики. Широко применяется
компьютерное многодисциплинарное моделирование высоких
уровней, физический модельный эксперимент, натурные исследо6
вания экспериментальных узлов и систем двигателей на уникаль6
ных, имитирующих реальные условия эксплуатации, стендах, что
обеспечивается наличием мощной научно6технической инфраст6
руктуры. Помимо отечественного авиадвигателестроения, только
США (Pratt6Whitney, General Electric), Англия (Rolls6Royсe) и Фран6
ция (SNECMA) владеют полным циклом создания и выпуска авиа6
ционных ГТД. Недаром атрибутом великой державы считается
способность создавать и производить авиационные газотурбин6
ные двигатели.

В свою очередь авиационное двигателестроение, базирую6
щееся на наиболее передовых технологиях, стимулирует разви6
тие всех тех отраслей промышленности, где требуются компакт6
ные, мобильные и хорошо управляемые источники энергии: на6
земный и водный транспорт; теплоэнергетика; газоперекачка;
технологии сушки, очистки, пожаротушения и т.п.

Всё возрастающие и расширяющиеся требования к авиаци6
онным двигателям стимулируют развитие конструкционных мате6
риалов, технологического оборудования, электронной и электри6
ческой техники и др.

Развитие авиационных ГТД связано с растущими потребнос6
тями в развитии экономики, транспорта, обеспечением экономи6
ческой безопасности и поддержанием обороноспособности го6
сударства. Закономерности развития авиационных ГТД, т.е. пос6
ледовательное улучшение показателей технического совершен6
ства и эффективности их применения на летательном аппарате,
носит непрерывно6шаговый характер, отражающий необходи6
мость накопления требуемого объема знаний, осознания опыта
предшествующих разработок и эксплуатации, освоения новых
технологий создания высокоэффективных узлов и элементов. Эти
обстоятельства, наряду с факторами конкуренции и поддержания
паритетности, обуславливают существование поколений ("шагов"
развития) авиационных ГТД [2]. Поколение характеризуется типа6
ми и назначением ГТД, уровнем параметров цикла, принципиаль6
ной схемой основных узлов, конструкционными материалами, а
также технологией изготовления конструкций основных узлов.
Временные рамки создания поколений авиационных ГТД зависят
от множества факторов, в т.ч. и не технического характера; ори6
ентировочно сроки создания поколений ГТД (1 6 5) могут быть в ос6
новном отнесены соответственно к 406м, 506м, 606м, 706906м гг. и
к концу прошлого 6 началу нового тысячелетия.

На рис. 1 показаны ориентировочные области реализован6
ных максимальных значений параметров термодинамического
цикла (общей степени повышения давления в компрессорах и тем6
пературы газа перед турбиной) по поколениям авиационных ГТД,
полученные по данным [3], а также по экспертным оценкам. Сле6
дует иметь в виду, что в опубликованных данных по авиационным
ГТД не всегда режимы максимальных значений π*

кΣ и ТТ*
г совпада6

ют, что, однако, не меняет принципиальной тенденции совместно6
го возрастания параметров цикла от поколения к поколению. Об6
ласти значений π*

кΣmax и ТТ*
г max для отдельных поколений в совокуп6

ности укладываются в полосу, свидетельствующую о взаимосвя6
занном возрастании обоих параметров с развитием ГТД. Такой
характер развития авиационных ГТД как тепловой машины не яв6
ляется случайно сложившимся. Согласно теории рабочего про6

цесса, оптимальные для данной температуры газа (точнее степе6
ни повышения температуры термодинамического цикла) значения
степени повышения давления в цикле π *

Σ opt возрастают с увеличе6
нием температуры газа, причем величина π *

Σп, соответствующая
максимуму термического к.п.д. цикла, существенно превышает
π *

Σt, соответствующую максимуму работы цикла. Следует заме6
тить, что в области максимумов протекание π *

Σ (ТТ
*
г) носит доста6

точно пологий характер. На рис. 1 для сравнения показан расчет6
ный пример зависимостей π *

Σ opt от ТТ*
г при Тн = 288К, М = 0, к.п.д.

сжатия ηс = 0,85, к.п.д. расширения ηр = 0,92, полученные по
данным [4]. Из сопоставления следует, что действительное разви6
тие ГТД по параметрам цикла в целом (с учетом реальных к.п.д.
элементов, пологости функций π *

Σ (ТТ
*
г) в области максимума и тре6

бований по назначению ГТД) соответствует теоретическому поло6
жению о целесообразности согласованного повышения обоих
параметров цикла. Следует отметить, что верхняя граница поло6
сы зависимости π *

Σ (ТТ
*
г) на рис. 1, более близкая к теоретической

кривой ηmax, отражает приоритетное значение топливной эконо6
мичности двигателей магистральной дозвуковой авиации (поколе6
ния 3 6 5), тогда как меньшие значения π *

кΣ (по нижней границе по6
лосы) тяготеют к теоретической кривой максимальной работы
цикла lmax, отражая тем самым приоритетное значение компакт6
ности и малого веса многорежимных двигателей маневренной
сверхзвуковой авиации.

Темпы развития авиационных ГТД определяются в первую
очередь ограничениями допустимого на данном этапе уровня
температуры газа перед турбиной с учётом обеспечения проч6
ности, надежности, ресурса конструкции и, таким образом, нап6
рямую зависят от технологий создания высокотемпературных
конструкционных материалов и экономичных систем охлаждения
теплонапряженных деталей конструкции. Примерная величина
прироста максимальной температуры газа от поколения к поко6
лению составляет около 150...200К. Повышение температуры га6
за сопровождается, как отмечалось, увеличением степени повы6
шения давления в цикле и, следовательно, температуры воздуха в
конце сжатия. Развитие авиационных ГТД характеризуется разра6
боткой все более высоконапорных компрессоров. При этом ре6
шение проблем эффективности, прочности и надежности (газоди6
намической устойчивости) компрессоров достигается разработ6
кой и внедрением новых (для своего времени) технологий (разде6
ление на каскады, поворот лопаток направляющих аппаратов,
двухконтурная схема тракта, пространственное профилирование
элементов проточной части с повышенной нагрузкой на ступень,

РРиисс..  11..  ООббллаассттии  ррееааллииззоовваанннныыхх  ммааккссииммааллььнныыхх  ззннааччеенниийй  
ппааррааммееттрроовв  ттееррммооддииннааммииччеессккооггоо  ццииккллаа



моноколёса, жаропрочные сплавы в последних ступенях и др.).
Вследствие повышения обоих параметров цикла по мере

развития ГТД возрастают температура воздуха на входе и тем6
пература газа на выходе из основной камеры сгорания, распо6
ложенной между компрессором и турбиной. При этом осложня6
ются проблемы обеспечения её эффективности, прочности, на6
дежности, ресурса, приемлемых экологических характеристик
(эмиссия вредных веществ) и характеристик запуска. Развитие
авиационных ГТД в части камер сгорания характеризуется соз6
данием и внедрением новых технологий, позволяющих обеспе6
чить уникально высокий уровень теплонапряженности и других
характеристик камер. В их число входят конструктивно6схемные
решения, организация сложного многорежимного рабочего
процесса, обеспечения эффективного охлаждения стенки жаро6
вой трубы, температурного поля перед турбиной с приемлемой
неоднородностью, экологических характеристик в соответствии
с жесткими нормами на эмиссию и др. Сложность разработки
этих технологий связана с их зачастую неоднозначным влиянием
на различные характеристики камеры, при улучшении одних и
ухудшении других. Так, международные нормы на эмиссию вред6
ных веществ (Nox и др.) постоянно ужесточаются, что затрудняет
оптимизацию параметров цикла ТРДД в целях повышения топ6
ливной экономичности (рис. 2).

Принципиально сходные соображения можно высказать от6
носительно остальных узлов и элементов авиационных ГТД. Таким
образом, каждое новое поколение авиационных ГТД характери6
зуется комплексом новых созданных, реализованных в производ6
стве и внедренных в эксплуатацию технологий (технических "собы6
тий"), краткий перечень которых позволяет сформулировать опре6
деления поколений авиационных ГТД на основе анализа мировой
практики авиадвигателестроения. Впервые это сделано в ЦИАМ в
706х гг. прошлого века [4].

ППееррввооее  ппооккооллееннииее  характеризует начальный этап развития
авиационных ГТД (19406е 6 начало 506х гг.). Созданы относитель6
но простые по схеме и конструкции первые ТРД(ф) и ТВД в основ6
ном военного назначения с одновальными центробежными и осе6
выми компрессорами (π *

к = 3...5,5) и неохлаждаемыми турбинами
(ТТгг = 950...1150К). Конструкционные материалы заимствованы в
основном из практики поршневого авиадвигателестроения и па6
ротурбостроения (сталь, алюминиевые и магниевые сплавы). Пи6

лотируемые самолеты с ТРД первого поколе6
ния впервые преодолели звуковой барьер.

ВВттооррооее  ппооккооллееннииее (506е 6 606е гг.) харак6
терно существенным расширением работ по
созданию новых образцов ГТД (по прежнему
ТРД(Ф) и ТВД), что свойственно этапу экстен6
сивного развития направления. Компрессоры
осевые с π *

к = 7...13 одновальные с регулиру6
емым поворотом лопаток направляющих ап6
паратов или двухвальные, применяются пер6
вые сверхзвуковые ступени с высокой произ6
водительностью. Турбины с ТТгг = 1100...1250К с
неохлаждаемыми рабочими лопатками. В
номенклатуру конструкционных материалов
входят титан и улучшенные жаропрочные
сплавы. Двигатели в основном ориентирова6
ны на военное применение, в том числе на
серийных самолетах, достигших скорости
М = 2 и более. Модификации некоторых из
ГТД 26го поколения находят применение на
первых реактивных и турбовинтовых самоле6
тах пассажирской авиации, в связи с чем воз6
никает новая проблема 6 высокого шума при
взлете, создаваемого реактивной струёй
ТРД; разрабатываются первые образцы шу6
моглушащих сопел.

ТТррееттььее  ппооккооллееннииее авиационных ГТД (в
основном 19606е гг.) характерно принципи6

ально новым шагом 6 созданием и внедрением двигателей двух6
контурной схемы 6 ТРДД с малой и умеренной степенью двухкон6
турности (mm  = 0,5...2,5), что позволило снизить скорость истечения
реактивной струи и потери с выходной скоростью, тем самым
обеспечив повышение полетного кпд и экономичности (на
15...20 %), а также уровня шума (на 15...20 дБ). Создание ТРДД ста6
ло возможным прежде всего благодаря разработке и внедрению
технологий изготовления рабочих лопаток турбины с внутренним
конвективным воздушным охлаждением, что позволило поднять
максимальную температуру газа перед турбиной до уровня
1300...1450К. Компрессоры, как правило, двухвальные с
π *

к = 15...20. В сфере разработок двигателей военного назначе6
ния продолжается развитие ТРДФ и создаются первые ТРДДФ на
базе ТРДД для гражданской авиации; разрабатываются ТРД(Д)Ф
для первых СПС. В номенклатуре конструкционных материалов
растет доля жаропрочных сплавов. Двигатели 3 поколения до нас6
тоящего времени находятся в эксплуатации.

ЧЧееттввееррттооее  ппооккооллееннииее авиационных ГТД (1970 6 906е гг.) при6
ходится на стадию интенсивного развития данного направления,
характерную расширением разработок модификаций двигателей
различной тяги, мощности и назначения, включая ГТУ для назем6
ного (морского) транспорта и энергетики, на основе ограничен6
ного числа новых базовых конструкций авиационных ГТД и их га6
зогенераторов. Этот методологический подход отражает влияние
роста сложности двигателей, расширения и ужесточения эксплуа6
тационных требований, в первую очередь по ресурсу и надежнос6
ти, увеличения наукоёмкости и затрат на отработку новых техно6
логий и материалов.

Двухконтурные двигатели различных схем заняли господству6
ющее положение для разрабатываемых самолетов гражданской
и военной авиации. Благодаря созданию и внедрению новых тех6
нологий изготовления литых с направленной кристаллизацией и
монокристаллических лопаток турбины с эффективным охлажде6
нием температура газа перед турбиной достигла уровня
1500...1700К. Степень повышения давления в компрессорах, реа6
лизованная в двух 6 и трёхвальной схемах, выросла до 25...40,
причем нижняя часть диапазона по преимуществу соответствует
сверхзвуковым многорежимным ТРДДФ, а верхняя 6 дозвуковым
транспортным ТРДД. Степень двухконтурности последних возрос6
ла до 4...8, что в совокупности с увеличением параметров цикла
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позволило снизить удельный расход
топлива на крейсерском режиме поле6
та при М = 0,8 на ~15...20 % по срав6
нению с двигателями 3 поколения (рис.
3). Важной новой технологией ТРДД с
большой степенью двухконтурности
явилось создание одноступенчатых
вентиляторов со степенью повышения
давления ~1,6...1,8 ("движителей")
большого диаметра (порядка ~2 м для
двигателей средней тяги) без входного
направляющего аппарата. К числу ос6
новных требований к вентиляторам
этого типа относятся очень высокие
производительность и кпд при выпол6
нении ужесточающихся требований по
уровню шума и безопасности эксплуа6
тации. Разработки вентиляторов этого
типа продолжаются до настоящего
времени. Созданы вентиляторы с ло6
патками сложной пространственной
конфигурации без антивибрационных
полок и облегчённой конструкции, что
потребовало совместного решения
проблем газодинамики, прочности, ма6
териалов и способов производства.

Существенный рост степени двухконтурности и степени повы6
шения давления в компрессорах ТРДД 46го поколения обусловил
уменьшение размеров проточной части внутреннего контура,
особенно сильно проявляющееся в тракте высокого давления, т.е.
на выходе из компрессора газогенератора и на входе в турбину.
Следствием уменьшения высот лопаток, примерно пропорцио6
нальных квадратному корню из приведенного расхода воздуха
(газа) в данном сечении, является усиление отрицательного влия6
ния на к.п.д. радиального зазора, относительных толщин кромок
лопаток, отклонений формы профилей от номинальных и т.п. На
рис. 3 показана примерная зависимость удельного расхода топ6
лива ТРДД на крейсерском режиме при М = 0,8 и Н = 11 км по по6
колениям. В качестве параметра размерности принята величина
приведённого расхода воздуха за компрессором GK пр вых. Для
наглядности точки для конкретных ТРДД различных поколений
приведены к единой размерности по тяге RRввззлл = 16 тс. Видно, что
параметр размерности газогенератора ТРДД 46го поколения
имеет тенденцию к снижению в 3 и более раз по сравнению с
ТРДД 36го поколения той же тяги, что потребовало уже в 46м по6
колении ТРДД разработать и внедрить технологию управления
радиальным зазором в обеспечение повышения экономичности,
стабилизации параметров с наработкой в эксплуатации и надеж6
ности.

Характерной чертой разработок двигателей 46го поколения
является тенденция к сокращению числа ступеней турбокомпрес6
сорной группы в целях уменьшения затрат на производство и
эксплуатацию, снижения веса двигателя. Разработки новых лопа6
точных машин были направлены на интенсификацию рабочего
процесса в отдельных ступенях. Впервые в двигателях 46го поколе6
ния были разработаны и внедрены технологии высокоперепадных
одноступенчатых турбин газогенераторов, что в совокупности с
мероприятиями по сокращению числа ступеней в тракте сжатия
способствовало широкому распространению компактных двухо6
порных газогенераторов, что также внесло свой вклад в весовое
совершенствование двигателей. Удельный вес ТРДДФ 46го поко6
ления для маневренных самолетов был снижен в 5...7 раз по срав6
нению с ТРД первого поколения. Разработки усовершенствован6
ных модификаций двигателей 46го поколения продолжаются до
настоящего времени.

Среди созданных и эксплуатируемых ТРДДФ 46го поколения
для маневренной авиации следует выделить уникальный комплекс
качеств отечественных ТРДДФ РД633 и АЛ631Ф, обладающих, по6

мимо малого удельного веса, широким диапазоном условий
эксплуатации при высокой устойчивости, отсутствием ограниче6
ний на перемещение рычага управления двигателем и значитель6
ным модернизационным потенциалом.

ППяяттооее  ппооккооллееннииее авиационных ГТД (19906е 6 20006е годы)
продолжает и развивает основные тенденции, сложившиеся при
разработке двигателей 46го поколения. 

Максимальная температура газа перед турбиной достигла
уровня ~1900К, а степень повышения давления в компрессоре 50.
Степень двухконтурности в дозвуковых ТРДД достигает очень вы6
соких ("сверхбольших") значений mm  = 8...12, что в сочетании с по6
вышением параметров цикла и кпд узлов позволило снизить рас6
ход топлива на 10...15 % по сравнению с ТРДД 46го поколения
(рис. 3). При этом в обеспечение эффективности турбовентиля6
торного каскада были разработаны и внедрены технологии соз6
дания многоступенчатых (ZCT до 6 6 7) турбин низкого давления для
ТРДД безредукторных схем и понижающих частоту вращения вен6
тилятора мощных редукторов для ТРДД редукторной схемы.

Весовое совершенство зарубежных серийных ТРДДФ 56го
поколения типа F119 (Pratt&Whitney), ЕJ62000 (европейские фир6
мы) достигло уровня RR//GGддвв = 9...10.

В настоящее время отечественное авиадвигателестроение
переживает не лучшие времена. Хозяйственно6экономические из6
менения, произошедшие в начале 906х годов прошлого века, рез6
кое сокращение финансирования исследований и разработок
авиационных ГТД способствовали отставанию от зарубежных
фирм практически на целое поколение. В настоящее время акту6
альной задачей отечественного авиадвигателестроения является
преодоление сложившегося технологического отставания по сро6
кам и создание конкурентоспособных двигателей, соответствую6
щих требованиям внутреннего и внешнего рынков.

В разработке находится высокоэкономичный отечественный
базовый ТРДД 56го поколения ПД614 для ближне6среднемагист6
рального самолета нового поколения МС621. Этот двигатель тя6
гой в классе 14 тс разработан по двухвальной схеме и включает
все новые технологии в узлах, характерных для ТРДД 56го поколе6
ния (широкохордный бесполочный вентилятор с полыми лопатка6
ми и низкой окружной скоростью для снижения уровня шума, ма6
лоэмиссионная кольцевая камера сгорания, охлаждаемая турби6
на высокого давления с высоким к.п.д., облегченная многоступен6
чатая турбина низкого давления). В целях снижения технического
риска принята безредукторная схема ротора низкого давления, а

РРиисс..  33..  ИИззммееннееннииее  ууддееллььннооггоо  рраассххооддаа  ттооппллиивваа  ннаа  ккррееййссееррссккоомм  рреежжииммее  ппооллееттаа  
ппоо  ппооккооллеенниияямм  ттууррббооррееааккттииввнныыхх  ддввииггааттееллеейй
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степень двухконтурности составляет около ~9, что близко к прак6
тическому пределу для безредукторной схемы ТРДД.

Снижение удельного расхода топлива в новом ТРДД по срав6
нению с серийным аналогом предшествующего поколения соста6
вит, согласно проекту, ~15 %. Предусмотрено значительное улуч6
шение экологических характеристик: снижение шума на ~15 ЕРНдб
относительно главы 4 ИКАО и эмиссии NOх 6 на 20... 30 % относи6
тельно САЕР6 ИКАО.

Двигатель ПД614 рассматривается как базовая конструкция
для создания семейства дозвуковых ТРДД взлетной тягой в классе
8...18 тс для самолетов различного назначения (рис. 4) [7].

Разработка ПД614 осуществляется в рамках широкой коопе6
рации проектных организаций и серийных предприятий авиадви6
гателестроения при головной роли разработчика и системного
интегратора ОАО "Авиадвигатель". Научное обеспечение раз6
работки осуществляется ЦИАМ и другими институтами авиапро6
мышленности.

Опыт создания современных авиацион6
ных двигателей, характеризующийся значи6
тельным ростом затрат на разработку и
производство по сравнению с первыми по6
колениями ГТД, обусловил кардинальное из6
менение методологии создания новых дви6
гателей. Основой современной методоло6
гии является опережающее по срокам соз6
дание экспериментально апробированного
и обоснованного научно6технического за6
дела (НТЗ) по узлам, газогенераторам, де6
монстрационным двигателям. Раннее выяв6
ление технических проблем в конкретной
разработке и определение путей их реше6
ния позволяет существенно уменьшить зат6
раты на разработку и сертификацию двига6
теля благодаря сокращению доли наиболее
дорогой компоненты "доводки" 6 отработки
двигателя на опытных образцах. Базирова6
ние разработки двигателя на опережаю6
щем НТЗ также способствует согласованию
сроков создания авиационного комплекса в
целом. Создание опережающего НТЗ по
перспективным авиационным двигателям яв6
ляется приоритетным направлением в наци6
ональной научно6технической политике ин6

дустриально развитых странах Запада. Программы НТЗ финанси6
руются из средств государственного бюджета и, частично, из
собственных средств фирмы6разработчика. Выполняется поэтап6
ный контроль реального хода программ НТЗ с постановкой целей
и оценкой результатов по предложенной NASA популярной
сейчас шкале "уровней технологической готовности" от создания
концепции (уровень 2) до экспериментально подтвержденной на
образцах новой технологии (уровни 4 6 6) [5]. Выход на этот уро6
вень дает основание к применению данной технологии в разра6
ботке двигателя по полной программе.

Современная методология разработки авиадвигателей опи6
рается на интеграцию систем пространственного моделирования
течений в их элементах, деформаций под нагрузкой и т.п., компь6
ютерного проектирования, автоматизированного изготовления
деталей и физического эксперимента. На основе многодисципли6
нарных математических моделей (газовая динамика, теплообмен,
горение, прочность, экономика и др.) совершенствуются методы

расчета, оптимизации параметров и проек6
тирования двигателей. Создаются компью6
терные "испытательные стенды" ГТД, позво6
ляющие воспроизводить и наблюдать дета6
ли сложнейших рабочих процессов на уста6
новившихся и нестационарных режимах,
развиваются экспериментальная база и ме6
тоды физического эксперимента.

Современный авиационный ГТД 56го
поколения, впитавший в себя опыт и уроки
четырех предыдущих поколений и состоя6
щий из узлов, каждый из которых выполнен
из материалов с высокой удельной проч6
ностью с применением специальных высоко6
эффективных технологий, является уникаль6
ным продуктом машиностроения, аналогов
которому по уровню интенсивности рабо6
чего процесса, нагруженности и тепловому
состоянию основных узлов практически нет.
Эти показатели достигнуты при многократ6
ном повышении надежности конструкции,
характеризуемой наработкой на отказ в
полете (рис. 5) [8].

Компьютерное моделирование позво6
ляет дать предварительную оценку возмож6

РРиисс..  44..  ССееммееййссттввоо  ддооззввууккооввыыхх  ТТРРДДДД  ввззллееттнноойй  ттяяггоойй  вв  ккллаассссее  88......1188  ттсс  ддлляя  ссааммооллееттоовв  
ррааззллииччннооггоо  ннааззннааччеенниияя,, ссооззддааввааееммыыхх    ннаа  ббааззее  ддввииггааттеелляя  ППДД661144  ((ппррооеекктт))

РРиисс..  55..  ННааррааббооттккаа  ддввииггааттееллеейй  ннаа  ввыыккллююччееннииее  вв  ппооллёёттее
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ных путей развития авиационных ГТД. При традиционном пути
развития ТРДД с повышением максимальной температуры газа
перед турбиной на ~150...200К по сравнению с ТРДД 56го поко6
ления, общей степени повышения давления в компрессорах до
60...80, степени двухконтурности до 15...25 и высоких к.п.д. узлов
снижение удельного расхода топлива в ТРДД для дозвукового
пассажирского транспорта на крейсерском режиме при М = 0,8,
Н = 11 км (без учета отборов воздуха и мощности на самолетные
нужды) может составить ~10 % по сравнению с ТРДД 56го поколе6
ния и, тем самым, впервые преодолеть рубеж 0,5 кг/кгс⋅ч (рис. 3).
Однако видно, что это снижение связано с уменьшением размер6
ности газогенератора в 2...3 раза по сравнению с ТРДД 56го по6
коления при одинаковой взлетной тяге, т.е. потребует разработ6
ки технологий создания и производства малоразмерных газогене6
раторов с высокими к.п.д. узлов и стабильностью параметров в
производстве и эксплуатации. Принципиально возможно некото6
рое повышение экономичности применением новых схем двигате6
лей за счет преимущественного повышения термического к.п.д.
(ТРДД с промежуточным охлаждением и регенерацией тепла) или
полетного к.п.д. (ТРДД с открытым незакапотированным низкона6
порным винтовентилятором). Однако этим схемам присущи пока
неопреодолённые недостатки: первой 6 повышенный вес и разме6
ры; второй 6 повышенный шум винтовентилятора.

В целях стимулирования разработок новых технологий для
перспективных магистральных пассажирских самолётов NASA
(США) выдвигает следующие очень высокие требования к их
показателям: 

Кумулятивный уровень шума:
667722  ддББ  по отношению к нормам гл. 4.

Эмиссия NOx на взлётно6посадочном цикле:
667755  %% ии  ббооллееее  по отношению к нормам САЕР6.

Расход топлива:
667700  %%  ии  ббооллееее..

Ставится задача достижения 4 6 6 уровня технологической го6
товности по этим показателям к 2025 г. [6]. Столь значительное по6
вышение топливной и экологической эффективности требует уси6
лий как со стороны двигателя, так и планера и, в конечном счете,
глубокой интеграции обоих составляющих в системе самолета.

В частности [6], рассматриваются схемы ЛА "летающее кры6
ло" и с несущим фюзеляжем с очень высоким аэродинамическим
качеством на крейсерском режиме, что
само по себе способствует эффектив6
ности применения ТРДД с высокой и
сверхвысокой степенью двухконтурнос6
ти, ввиду быстрого снижения тяги пос6
ледних по скорости полета. Располо6
жение двигателей (вентиляторов) в по6
луутопленном положении на верхней
поверхности крыла вблизи его задней
кромки обеспечивает отсос части пог6
раничного слоя с поверхности крыла,
что, по мнению разработчиков, должно
благоприятно влиять на лётно6техни6
ческие характеристики ЛА. Одновре6
менно такая компоновка экранирует
двигатели со снижением воспринимае6
мого шума. Аналогичный эффект пред6
полагается получить от применения
распределенной силовой установки,
когда один газогенератор приводит
несколько вентиляторов уменьшенного
диаметра, расположенных сверху кры6
ла вдоль его задней кромки. Привод вы6
носных вентиляторов осуществляется
механическим или электрическим путем
со сверх6проводящей сетью и элект6

родвигателями. Эти и другие идеи совершенствования воздушно6
го транспорта требуют экспериментальной отработки и подтве6
рждения эффективности. В частности, необходимо создание тех6
нологии вентиляторов, работоспособных и эффективных при
эксплуатации в существенно неравномерном потоке, интеллекту6
альных адаптивных САУ, эффективных систем электрофикации ЛА
и силовой установки.

Перспективы развития авиации с учетом потребности обес6
печения социально6экономических нужд, обороноспособности,
расширения в перспективе сферы применения авиации в сторону
больших скоростей полета с созданием авиационно6космических
систем практически не имеют границ. Вместе с ней дальнейший
путь развития предстоит пройти и авиационным двигателям с соз6
данием новых технологий, применением принципиально новых
схем, включая адаптивные двигатели изменяемого рабочего про6
цесса (ДИП), комбинированные и основанные на новых принци6
пах преобразования энергии силовые установки.                        
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