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Аннотация. Рассмотрены методические подходы к анализу вариантов газотурбинных двигателей, 
создаваемых на базе единого унифицированного газогенератора различной размерности и степени по-
вышения давления. Приведены результаты параметрических оценок основных параметров авиационных 
ГТД часто встречающихся схем (двухконтурный двигатель с умеренно высокой степенью двухконтурности 
для регионального самолета и турбовинтового двигателя), имеющих один и тот же газогенератор. В ка-
честве примера применения разработанных подходов рассмотрены варианты двигателей для возможной 
замены одного из иностранных двигателей, используемых на отечественном пассажирском самолете, а 
также турбовинтового и/или турбовального двигателя альтернативными, создаваемыми на базе единого 
газогенератора. 
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Abstract. Traditional method based on defi nition of the most rational engine and its units project parameters 
proceeding from intended purpose and features of operation is usually used when the new aviation gas turbine engine 
(GTE) creation in practice. Besides, another method, supposing maximum possible use of some engine units and 
elements from its predecessor already manufactured and checked up in operation, is widely used.

The rest of engine units of the new engine are designed anew, most often at higher technical and/or techno-
logical level. In this case, it is possible to expect occurrence of the new engine (usually of the same generation) in 
a shorter time and at a lower cost.

In practice, preserved engine units are usually considered the high-pressure compressor (HPC), as the most 
labor-intensive in designing and operational development GTE unit, or engine core, consisting of the HPC, the 
combustion chamber and the high-pressure turbine (HPT).

For the successful realization of this method when creating a new engine (or families of engines) of the required 
thrust or power rate, it is necessary, that initial “engine-donor” has a core with the necessary parameters, fi rst of 
all, core size parameter and compressor pressure ratio. 

Because such a condition is not always executable, the problem of creation new engine core, capable of meet-
ing the thrust and power requirements of a number of engines for various purpose constructed on the basis of this 
unifi ed core, is set.

The results of parametrical research of three the most widespread schemes engines variants, having same base 
engine core, are presented in the article.

As an example, options for replacing some foreign engines, applied on domestic aircrafts, with new alternative 
engines, constructed on the basis of this unifi ed core, are shown.

Keywords: unifi ed core, core size parameter, turbofan engine, turboshaft engine, trust and specifi c fuel param-
eters, engine mathematical model
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Введение

При создании авиационного газотурбинного 
двигателя (ГТД) на практике обычно применяют 
различные подходы к выбору его схемно-конструк-
тивного и технического облика. Наиболее распро-
страненный из них связан с определением рацио-
нальных проектных параметров разрабатываемого 
двигателя исходя из его назначения и особенностей 
эксплуатации. При этом весьма заметную роль в 
выборе параметров разрабатываемого двигателя 
могут сыграть и ограничения по временным и ма-
териальным затратам на его создание. Такой подход 
предполагает создание двигателя, в наименьшей 
степени унифицированного со своими предшест-
венниками, и требует предварительного создания 
опережающего научно-технического задела (НТЗ), 
достаточно больших затрат времени и средств, но 
дает возможность создать новый двигатель следу-
ющего поколения с существенно улучшенными 
характеристиками [1].

Другой подход основывается на максимально 
возможном использовании при разработке нового 
двигателя некоторых узлов и элементов уже вы-
полненного и проверенного в эксплуатации его 
предшественника, при этом остальные составля-
ющие проектируются заново, чаще всего на более 
высоком техническом и/или технологическом 
уровне. Целью такого организационно-техничес-
кого решения может быть создание двигателя той 
же схемы и назначения, но с относительно более 
высокими тягово-экономическими и ресурсны-
ми показателями. В этом случае можно ожидать 
появления нового двигателя (обычно того же по-
коления) за относительно более короткий срок и 
с меньшими материальными затратами, который 
на определенный промежуток времени сможет 
решить, например, проблему восстановления или 
даже некоторого увеличения тяговооруженности 
самолета (на котором стоял исходный двигатель) 
с учетом постоянно, на протяжении всего срока 
службы увеличивающегося его взлетного веса [2]. 

Кроме этого, на базе уже выполненного авиа-
ционного двигателя и его узлов могут создаваться 
двигатели других конструктивных схем и назначе-
ний, в том числе и промышленные газотурбинные 
установки (ГТУ) [3].

В качестве таких унифицированных узлов обыч-
но на практике рассматривается либо компрессор 
высокого давления (КВД) как наиболее трудоемкий 
в проектировании и доводке узел газотурбинного 
двигателя, либо газогенератор (ГГ) в целом, состоя-
щий из КВД, камеры сгорания и турбины высокого 
давления (ТВД).

Одним из примеров такого подхода можно 
считать создание линейки модифицированных 
двигателей на базе одного и того же газогенерато-
ра, например турбореактивного двухконтурного 
двигателя с форсажной камерой (ТРДДФ) фирмы 
General Electric F404 [4]. Как показала практика, в 
результате почти двадцатилетней модернизации 
исходного двигателя удалось увеличить его взлет-
ную тягу больше чем на треть за счет постановки 
более мощного по степени повышения давления 
и производительности вентилятора, соответс-
твующего следующему, 5-му поколению, при 
практически неизменной газогенераторной части 
исходного двигателя [5].

Примером может служить также создание фир-
мой General Electric турбореактивного двухконтур-
ного двигателя (ТРДД) CFM56 (совместно с фран-
цузской фирмой SNECMA), а также линейки ГТУ 
LM6000 на базе газогенератора ТРДДФ F101 [6].

Аналогичные подходы используются и в отече-
ственной практике авиадвигателестроения. Так, 
еще в прошлом веке на базе газогенератора опыт-
ного двигателя НК-6 в ОКБ «Труд» (г. Куйбышев) 
было разработано семейство турбореактивных 
двухконтурных двигателей НК-8, НК-86, а также 
НК-144 для пассажирских самолётов [7].

Примером может служить также разработка 
ОАО «Авиадвигатель» семейства промышленных 
газотурбинных установок в диапазоне мощностей 
10…25 МВт на базе газогенератора ТРДД ПС-90А 
[7]. Исследуемый подход также успешно приме-
няется и при проектировании малоразмерных 
газотурбинных двигателей (МГТД) [8].

Однако следует иметь в виду, что для реали-
зации этого подхода при создании современного 
двигателя (или семейства двигателей) требуемой 
тяги или мощности на достаточно продолжитель-
ный срок эксплуатации с сохранением конкурен-
тоспособности необходим не только исходный 
«двигатель-донор» с газогенератором нужной 
размерности, но и достаточно высокий уровень 
газодинамического совершенства как самого дви-
гателя, так и его узлов. 

Постановка задачи исследования

В настоящее время достаточно интересным мо-
жет оказаться промежуточный (компромиссный) 
подход к проектированию семейства двигателей, 
обладающий достоинствами обоих рассмотренных 
подходов. 

Речь идет об определении технического обли-
ка унифицированного газогенератора (УГГ) для 
нескольких газотурбинных двигателей различных 
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схем и назначений. В этом случае появляется воз-
можность не только спроектировать УГГ нужной 
размерности с современным уровнем совершенства 
его узлов, но и выбрать его проектные параметры, в 
наибольшей степени соответствующие проектным 
параметрам всех рассматриваемых двигателей. 
Однако следует понимать, что двигатели, спроек-
тированные на базе УГГ для самолётов различного 
назначения, неизбежно будут несколько уступать 
по параметрам тем двигателям, которые специаль-
но спроектированы под определенную задачу.

В качестве двигателей, построенных на одном 
УГГ, рассмотрим турбовинтовой двигатель (ТВД) 
для транспортного самолёта (или турбоваль-
ный двигатель ТВаД для вертолёта) в диапазоне 
взлётной мощности 1…3 МВт и турбореактивный 
двухконтурный двигатель с раздельным истече-
нием потоков из сопел (ТРДД) для регионального 
пассажирского самолёта с расширенным диапазо-
ном значения тяги на крейсерском режиме полета 
500…2000 кгс.

Исходя из выбранного уровня тяги (мощности) 
рассматриваемых двигателей, были приняты три 
уровня размерности газогенератора GГГ (т.е. зна-
чения приведенного расхода воздуха на выходе из 
КВД) 1,5 кг/с, 2 кг/с и 2,5 кг/с. Для всех рассмат-
риваемых значений GГГ высота лопатки последней 
ступени КВД составляет не менее 10 мм, что позво-
ляет при расчетных оценках не учитывать влияние 
радиального зазора на коэффициент полезного 
действия КВД [9].

Значение температуры газа перед турбиной 
для всех вариантов двигателей было выбрано на 
достаточно умеренном уровне (Т *г = 1500 К), что 
позволило несколько «сэкономить» на расходе 
охлаждающего горячие элементы двигателя воз-
духа. Считалось, что суммарный расход воздуха, 
отбираемый из-за КВД на охлаждение турбины 
высокого давления, составляет 5% от расхода на 
входе в газогенератор: 1,5% подается в сопловой 
аппарат (после сечения «горла») и 3,5% — в рабо-
чее колесо. Остальные ступени турбины считались 
неохлаждаемыми.

Значение окружной скорости на периферий-
ном диаметре первой ступени компрессора 
газогенератора (для оценки частоты вращения 
ротора газогенератора) принималось в диапазоне 
uк = 310…350 м/с в зависимости от размерности 
УГГ (uк = 310 м/с для GГГ = 1,5 кг/с и uк = 350 м/с 
для GГГ = 2 кг/с и GГГ = 2,5 кг/с).

Расчетное значение политропического КПД 
КВД считалось не зависящим от степени повыше-
ния полного давления в компрессоре и принима-

лось равным 0,89, что соответствует современному 
уровню совершенства этого узла [9]. Связь обще-
принятого адиабатического *

к и политропического 
*

пол коэффициентов полезного действия определя-
лась соотношением [10]
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где *
к — адиабатический коэффициент полезного 

действия каскада компрессора;
*

пол — политропический коэффициент полезного 
действия каскада компрессора;
*

к — степень повышения полного давления в кас-
каде компрессора;
k — показатель адиабаты воздуха (здесь условно 
принимался равным 1,4).

В процессе выбора наиболее рационального 
значения степени повышения давления КВД этот 
параметр варьировался в диапазоне от *

КВД = 4 до 
*

КВД = 15.
Методически исследование строилось следую-

щим образом. На первом этапе для каждого соче-
тания степени повышения давления КВД *

КВД и 
параметра размерности газогенератора GГГ «завя-
зывался» УГГ в составе ТВД/ТВаД, при этом опре-
делялись все его термогазодинамические и геомет-
рические характеристики, которые в дальнейшем 
считались неизменными. Все расчеты проводились 
с использованием типовой математической модели 
(ММ) авиационного ГТД, рассмотренной в [11, 
12, 13]. Преимущество использования такого рода 
математических моделей связано с тем, что они 
позволяют после проведения предварительной «за-
вязки» рассматриваемого двигателя с определением 
его основных параметров сформировать необходи-
мые исходные данные для дальнейшего анализа и 
проектирования отдельных узлов двигателя [14, 15] 
и разработки его системы автоматического управ-
ления [16] для обеспечения требуемых параметров 
и характеристик на основных режимах работы. 

В качестве характеристик основных узлов 
двигателя (вентилятора и компрессоров, камеры 
сгорания, турбины и др.), как обычно при решении 
такого рода поисковых задач на ранних стадиях 
проектирования, рассматриваются их типовые 
(обобщенные) характеристики [17, 18]. 

Сохранение газогенератора двигателя

При расчетном анализе газотурбинных двига-
телей различного назначения с унифицирован-
ным газогенератором возникает необходимость в 
корректировке типовой математической модели 
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двигателя [11] для сохранения характеристик УГГ 
и его узлов, а также их геометрических размеров. 
Для этого необходимо «зафиксировать» следующие 
параметры:

площадь и относительный диаметр втулки 
на входе в компрессор (КВД) унифицированного 
газогенератора;

площадь на выходе из КВД;
площадь критического сечения соплового 

аппарата (СА) и средний диаметр рабочего колеса 
ТВД;

характеристики компрессора и турбины, 
входящих в состав газогенератора;

система охлаждения (значения расхода отби-
раемого от КВД охлаждающего воздуха в процентах 
от расхода воздуха на входе в ГГ);

характеристики камеры сгорания, определя-
ющие полноту горения и потери полного давления 
в ней.

Значения вышеперечисленных параметров 
определяются при «завязке» первого из рассматри-
ваемых двигателей (в нашем случае — ТВД/ТВаД) 
и затем сохраняются неизменными при расчёте 
других вариантов двигателей.

Двигатель для транспортного самолёта/вертолёта

Рассмотренная схема двигателя для транспор-
тного самолёта/вертолёта — одна из простейших: 
одновальный турбовинтовой двигатель (ТВД) со 
свободной силовой турбиной.

«Завязка» ТВД/ТВаД проводилась в условиях 
взлёта при Н = 0 км и М = 0. В качестве основного 
параметра, характеризующего эффективность дви-
гателя, принималось значение располагаемой мощ-
ности (при условном расширении до атмосферного 
давления) свободной турбины с КПД *

ст = 0,9. 
Схема двигателя показана на рис. 1, серым цветом 
обозначен газогенератор.

�

�
�

�

�

�

Для возможности раскрутки вала компрес-
сора на других типах двигателей значение его 
относительной приведенной частоты вращения 
принималось с некоторым запасом n пр КВД = 0,98. 
Положение рабочей точки на напорной ветке ха-
рактеристики КВД выбиралось исходя из обеспече-
ния допустимого уровня запаса газодинамической 
устойчивости компрессора высокого давления.

На представленных графиках зависимостей от *
к 

мощности (рис. 2), удельного эффективного расхо-
да топлива (рис. 3), инвариантного по отношению 
к размерности ГГ, линией с коротким штрихом 
обозначаются зависимости, соответствующие га-
зогенератору размерности GГГ = 1,5 кг/с, линией 
с длинным штрихом — размерности GГГ = 2 кг/с и 
сплошной линией — размерности GГГ = 2,5 кг/с.

Из анализа полученные результаты расчетов 
двигателей, как уже отмечалось, можно видеть, 
что на зависимость удельного расхода топлива 
(рис. 3) двигателя Суд от степени повышения 
давления *

КВД не влияет размерность двигателя. 
Это объясняется неизменными для всех рас-
смотренных двигателей значением температуры 
газа за камерой сгорания Т*

г = 1500 К, а также 
относительными значениями отборов из-за КВД 
и выпуска в тракт турбины охлаждающего возду-
ха. В связи с этим на рис. 3 зависимости для всех 
рассмотренных размерностей ГГ показаны одной 
сплошной линией.

Значения высоты лопатки последней ступени 
КВД при различных сочетаниях *

квд и GГГ (даже 
в предположении о форме проточной части ком-
прессора с постоянным наружным диаметром) 
находятся в пределах hлоп = 10…25 мм, что, как 
уже отмечалось, является вполне допустимым для 
современных осевых компрессоров. Значения фи-
зической частоты вращения ротора компрессора 
находятся в пределах 11 000…23 000 об/мин. 

Рис. 1. Схема турбовального двигателя для транспортного самолёта
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Обобщая результаты расчетов с учетом вы-
бранного для рассмотрения диапазона *

КВД и 
GГГ, получаем следующий диапазон характе-
ристик ТВД/ТВаД: мощность, выдаваемая сво-
бодной силовой турбиной, находится в пределах 
1…9 МВт, удельный эффективный расход топли-
ва — 0,22…0,37 кг/(кВтч).

Двигатель для регионального пассажирского 
самолёта

Для регионального пассажирского самолёта 
была выбрана схема ТРДД с раздельным истечени-
ем потоков наружного и внутреннего контуров. В 
этом случае силовая установка с таким двигателем 
имеет традиционную для данного самолёта ступен-
чатую форму, что облегчает её компоновку на пи-
лоне под крылом, а также способствует некоторому 
облегчению конструкции.

С помощью скорректированной математиче-
ской модели ГТД [9] рассмотрены варианты «за-
вязки» ТРДД с раздельным истечением потоков 
наружного и внутреннего контуров для регио-
нального самолёта в условиях крейсерского полета 
(Н = 11 км, М = 0,8). Схема рассматриваемого дви-
гателя показана на рис. 4, серым цветом выделен 
унифицированный газогенератор.

Вентилятор двигателя (В), работающий на на-
ружный и внутренний контуры, совместно с ком-
прессором низкого давления (КНД) обеспечивает 
умеренное значение степени двухконтурности на 
крейсерском режиме m = 5. При этом степень 
повышения полного давления в вентиляторе *

в 
подбиралась исходя из оптимального (соответству-
ющего наилучшей топливной экономичности дви-
гателя [19]) соотношения скорости потока воздуха 
на выходе из сопла наружного контура и скорости 

Рис. 2. Зависимость мощности двигателя от степени повышения полного давления КВД

Рис. 3. Зависимость удельного расхода топлива от степени повышения полного давления КВД
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потока газа на выходе из сопла внутреннего контура 
cII /cI = 0,85. При этом степень повышения полно-
го давления предположительно двухступенчатого 
КНД (так называемых «подпорных ступеней»), 
работающего только на внутренний контур и нахо-
дящегося на одном валу с вентилятором, задавалась 
постоянной (*

КНД = 1,5).
Относительная приведенная частота вращения 

КВД принималась равной nпр КВД = 1,0 для получе-
ния более высоких значений суммарной степени 
повышения давления. Положение рабочей точки 
на напорной ветке характеристики компрессора 
газогенератора определялось заданным значением 
температуры газа перед турбиной Т *г = 1500 К.

Полученные в результате расчетных оценок 
зависимости тяги и удельного расхода топлива в 
условиях крейсерского полёта, а также частоты 
вращения ротора газогенератора рассмотренных 
двигателей от степени повышения полного давле-

Рис. 4. Схема турбореактивного двухконтурного двигателя для регионального самолёта

Рис. 5. Зависимость крейсерской тяги двигателя от степени повышения давления КВД

ния *
КВД и размерности газогенератора GГГ пред-

ставлены на рис. 5 и 6.
Значения частоты вращения ротора высокого 

давления ТРДД получились несколько выше, чем 
в ТВД. Это объясняется тем обстоятельством, что 
вследствие наличия вентилятора и компрессора 
низкого давления обеспечивается дополнительное 
«поджатие» воздуха перед газогенератором и тем 
самым более высокое (чем в ТВД/ТВаД) значение 
температуры воздуха на входе в КВД. Значения 
физической частоты вращения ротора газогенера-
тора nвд для рассматриваемого ТРДД находятся в 
пределах 12 000…27 000 об/мин.

Более высокое (по сравнению с ТВД/ТВаД) 
значение температуры воздуха на входе в газогене-
ратор также приводит (при сохранении значения 
температуры газа перед турбиной Т *г = 1500 К) к 
относительно более низкому значению степени 
подогрева рабочего тела в газогенераторе; это, в 
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свою очередь, вызывает смещение рабочей точки 
на характеристике КВД вниз по напорной ветке 
и вследствие этого — относительное повышение 
запаса его газодинамической устойчивости КВД 
(до уровня Ку КВД = 0,37…0,39).

Обобщая результаты расчетов с учетом вы-
бранного для рассмотрения диапазона степени 
повышения давления в КВД *

КВД и размерности 
газогенератора GГГ, получаем следующие значения 
интересующих нас характеристик турбореактивно-
го двухконтурного двигателя: суммарная крейсерс-
кая тяга в диапазоне 600…2800 кгс, а удельный рас-
ход топлива — 0,63…0,77 кг/(кгсч). Полученная 
зависимость удельного расхода топлива для ТРДД 
также инвариантна по отношению к размерности 
унифицированного газогенератора.

Применение полученных результатов

Полученные результаты проведенного расчет-
ного исследования могут быть использованы для 
предварительного выбора параметров газогенера-
тора, в наибольшей степени подходящего для про-
ектирования на его основе рассмотренных выше 
вариантов авиационных двигателей: ТВД (ТВаД) 
для транспортного самолета (вертолета) и ТРДД для 
регионального пассажирского самолета. 

Будем считать, что проектируемый двигатель 
требуется в классе тяги, соответствующем приме-
няемому на отечественном самолете SSJ100 ино-
странному двигателю SaM-146 [18, 19], который 
в рамках программы импортозамещения может 
подлежать замене на отечественный. 

Одновременно с этим будем анализировать 
возможность создания и применения двигателей 
других схем (ТВД/ТВаД или ГТУ, ТРДДсм с уме-

ренной степенью двухконтурности), созданных на 
основе того же УГГ.

Необходимо отметить, что на практике рассмат-
риваемые в качестве альтернативных двигатели, 
предназначенные для ремоторизации, должны 
иметь параметры и характеристики как минимум 
не хуже, чем исходные двигатели, предназначенные 
к замене. С другой стороны, следует помнить, что 
газотурбинные двигатели, созданные на базе уни-
фицированного газогенератора, изначально «обре-
чены» иметь более низкие тягово-экономические 
параметры, чем специально созданные ГТД, име-
ющие параметры и характеристики, оптимально 
подобранные для решения той или иной конкрет-
ной задачи. Поэтому для обеспечения наилучших 
характеристик замещающие двигатели должны 
дополнительно пройти оптимизацию (естественно, 
с учетом принятых ограничений по газогенерато-
ру). В связи с этим полученные в данном разделе в 
качестве примера результаты следует воспринимать 
как сугубо предварительные, требующие уточнения 
как отдельно по каждому узлу, так и по всему дви-
гателю в целом.

Турбореактивный двухконтурный двигатель 
SaM-146 (согласно [20, 21]) имеет на взлётном 
режиме тягу от 6240 до 7095 кгс и на крейсерс-
ком — 1650…1700 кгс. По результатам исследова-
ния (см. рис. 5 и 6) данный диапазон крейсерской 
тяги может быть обеспечен ТРДД с газогенера-
тором размерностью GГГ = 2 кг/с, имеющим пя-
тиступенчатый компрессор высокого давления 
*

КВД = 5,9…6,1, или же газогенератором чуть 
большей размерности GГГ = 2,5 кг/с, с шестисту-
пенчатым КВД *

КВД = 8,1…8,5. Для сравнитель-
ного анализа в таблице представлены параметры и 

Рис. 6. Зависимость удельного расхода топлива от степени повышения давления КВД
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характеристики SaM-146 и двух вариантов ТРДД с 
унифицированным газогенератором.

Параметры турбореактивных двухконтурных двигателей

Параметры SaM-146 
[20]

ТРДД
Вариант 1 Вариант 2

Тяга на крейсер-
ском режиме, кгс

1650…1700 1500…1700 1500…1700

Удельный расход 
топлива, 
кг/(кгс/ч)

0,629 0,695…0,705 0,665…0,675

Суммарная сте-
пень повышения 
давления ком-
прессоров

27,5…28,0 19,6…23,0 26,2…30,9

Степень повы-
шения давления 
КВД

– 5,2…6,1 7,1…8,5

Температура газа 
перед турбиной, 
К

– 1500 1500

Степень двухкон-
турности

4,4 5 5

Размерность газо-
генератора, кг/с

– 2,5 2,0

Несколько более высокие значения удельного 
расхода топлива рассмотренных вариантов ТРДД 
(по сравнению с исходным двигателем) могут 
быть объяснены не вполне оптимальным выбором 
значения степени повышения давления в вентиля-
торе и КНД, а также более низким уровнем тем-
пературы газа перед турбиной. Этот недостаток в 
дальнейшем может быть устранен благодаря более 
рациональному выбору этих параметров по резуль-

татам оптимизации в составе силовой установки 
самолета [15].

При использовании газогенератора ТРДД вари-
антов 1 и 2 (приведенный расход воздуха на выходе 
из КВД при этом будет 2…2,5 кг/с) можно получить 
турбовальный двигатель с полезной мощностью 
3,5…4,65 МВт. Область возможных параметров 
ТВД/ТВаД (или ГТУ той же мощности) показана 
на рис. 7 голубым фоном.

В указанную область возможных значений мощ-
ности турбовального двигателя с унифицированным 
газогенератором попадает газотурбинная установка 
ГТУ-4П номинальной мощностью 4 МВт, предна-
значенная в качестве привода для электрогенератора 
переменного тока в составе блочно-контейнерных 
электростанций ГТЭС-4000 и ТЭС-4000 [22].

Как показал анализ, на базе рассмотренного 
варианта УГГ также может быть создан ряд других 
двигателей, например ТРДДсм с диапазоном тяги на 
взлётном режиме в диапазоне 3000…4500 кгс.

Следует еще раз отметить, что приведенный в 
этом разделе в качестве примера анализ и, соот-
ветственно, полученные результаты носят сугубо 
предварительный характер. Окончательный выбор 
вариантов для возможной ремоторизации отечест-
венных или замены иностранных двигателей в рам-
ках импортозамещения может быть сделан только 
после всестороннего исследования параметров [23] 
и характеристик альтернативных двигателей (в том 
числе в системе силовой установки летательного 
аппарата [15]) во всем диапазоне их эксплуатаци-
онных режимов. 

Рис. 7. Зависимость крейсерской тяги ТРДД от полезной мощности ТВД/ТВаД
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Выводы

При создании нового газотурбинного двигателя 
разработка его газогенератора является наиболее 
затратной составляющей как во временнóм, так и в 
материальном плане. Поэтому сохранение единого 
газогенератора для создаваемого авиационного 
ГТД может позволить не только разработать мо-
дификацию исходного двигателя с улучшенными 
параметрами, но и сформировать целую линейку 
газотурбинных двигателей различного назначения 
в условиях ограничения по времени и материаль-
ным затратам. 
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