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Дозвуковые двухконтурные турбореактивные двигатели пятого поколения достигли 
своего технического совершенства, их общий коэффициент полезного действия со-
ставляет 35…38 %. Дальнейшие работы в этом направлении без изменения термоди-
намического цикла двигателя являются бесперспективными. Предложен способ по-
вышения термодинамической эффективности циклов тепловых машин, основанный 
на использовании так называемых внутренних термодинамических циклов (циклов 
Письменного). Внутренние циклы обладают замечательными свойствами: они увели-
чивают полезную работу и коэффициенты полезного действия (термический и эф-
фективный) тепловой машины, а также снимают температурные ограничения. Разра-
ботана газодинамическая схема двухконтурного турбореактивного двигателя, где реа-
лизован внутренний термодинамический цикл. Во втором контуре двигателя 
установлены два теплообменника (циркуляционный и теплообменник-регенератор), 
первый из которых позволяет повысить температуру газа перед турбиной до 2300 К и 
более, второй — понизить температуру отработавших газов до температуры, соизме-
римой с температурой воздуха за вентилятором. Общий КПД двигателя в крейсер-
ском режиме полета (при высоте полета 11 км и числе Маха 0,8) в зависимости от тя-
ги двигателя приближается к 45…55 %. Ожидаемая экономия топлива по отношению 
к двухконтурным турбореактивным двигателям пятого поколения (Trent 1000, 
GP7270, PW4460 и др.) составит более 20 %. Суммарный экономический эффект для 
авиакомпаний при переходе на новый принцип построения авиадвигателей может 
превысить 10 млрд долл. США в год. 
Ключевые слова: двухконтурный турбореактивный двигатель, теплообменник, 
удельный расход топлива, тепловая машина, внутренний термодинамический цикл, 
цикл Письменного 

Subsonic bypass turbojet engines of the fifth generation have reached technical maturity, 
with overall efficiency of 35–38%. Without changing the thermodynamic cycle of the en-
gine, any further work in this direction is futile. The researcher proposes a method of in-
creasing the thermodynamic effectiveness of heat engines based on the so called internal 
thermodynamic cycles (Pismennyi cycles). The internal cycles possess remarkable charac-
teristics: they increase the effective work output and the heat engine efficiency (thermal and 
effective); furthermore, they remove temperature restrictions. A gas dynamic design of a 
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bypass turbojet engine is developed based on the internal thermodynamic cycle. Two heat 
exchangers (circulating and regenerating) are installed in the bypass duct, the first of which 
can increase the gas temperature before the fan to 2300 K and higher, while the second one 
can cool the exhaust temperature down to the level comparable to the air temperature be-
hind the fan. Depending on the thrust, general efficiency of the engine in cruise mode (H =  
= 11 km, M = 0.8) can reach 45–55 %. Compared to bypass turbojet engines of the fifth gen-
eration (Trent 1000, GP7270, PW4460, etc.), fuel savings with the new design are estimated 
to be more than 20 %. With the adoption of the proposed jet engine design the total eco-
nomic impact for airlines can exceed $10 billion annually.  
Keywords: bypass turbojet engine, heat exchanger, specific fuel consumption, heat engine, 
internal thermodynamic cycle, Pismennyi cycle  

В 1941 г. инженер А.М. Люлька, позднее став-
ший генеральным конструктором и академи-
ком, получил авторское свидетельство [1] на 
газодинамическую схему двухконтурного тур-
бореактивного двигателя (ТРДД, рис. 1). 

В ТРДД предложено распределять энергию 
топлива на бóльшую массу газа, что при той же 
тяге двигателя позволило уменьшить расход топ-
лива. Сущность данного предложения состоит в 
том, что тяга двигателя R в заданных условиях 
полета (при скорости полета vп = const) зависит от 
расхода газа Gг и скорости его истечения из сопла 
wc, а именно R  Gг (wc — vп). При этом важно, в 
какой зависимости находятся эти величины. 

Как известно, скорость истечения газа из 
сопла связана с температурой газа перед соплом 


сТ  соотношением 

с с~w T , соотвественно, 
 2
с с~ .Т w  В связи с этим при повышении расхода 

газа и снижении скорости его истечения из сопла 
температура 

сТ  уменьшается быстрее, чем увели-
чивается расход Gг. Следовательно, и общее ко-
личество используемой энергии (энтальпии) i* = 
= ср 

сТ Gг (ср — удельная теплоемкость газа), необ-
ходимое для получения той же тяги R, будет сни-
жаться, что фактически означает повышение эф-
фективности использования энергии топлива 
воздушно-реактивным двигателем (ВРД). 

Принцип перераспределения энергии топ-
лива на бóльшую массу рабочего тела лег в ос-
нову самого эффективного на сегодняшний 
день способа повышения газодинамической 
эффективности воздушно-реактивного двига-
теля (ВРД) — ТРДД [2]. 

Значения общих коэффициентов полезного 
действия (КПД) о ТРДД четвертого–пятого 
поколений в крейсерском режиме полета (при 
высоте полета летательного аппарата (ЛА) Н =  
= 11 км и числе Маха М = 0,8) и их стартовые 
тяги Ro приведены на рис. 2, где видно, что 
о  0,4. Фактически, это тот предел газодина-
мической эффективности, к которому стремит-
ся ТРДД А.М. Люльки (см. рис. 1). 

Этот вывод следует из общих положений 
теории ВРД, в соответствии с которыми ВРД 
выполняют функции как тепловой машины, так 
и движителя. В первом случае ВРД характери-
зуется эффективным КПД е , во втором — по-
летным КПД п , а в целом — общим КПД 

о пη η ηе  [2]. 
Академик Б.А. Стечкин получил соотношение, 

позволяющее определять полетный КПД ТРДД, 




п
c п

2η .
1 w v

 

 
Рис. 1. Газодинамическая схема ТРДД А.М. Люльки: 

1 — диффузор; 2 — вентилятор; 3 — компрессор; 4 — камера сгорания; 5 — турбина; 6 — сопло 
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Если полагать, что удельная тяга удR  
 с пw v  [2], то 




п
уд п

1η
1 2R v

 

или 




п
в п

1η ,
1 /(2 )R G v

 

где вG  — расход воздуха. 
Принимая во внимание, что расход воздуха 

через двигатель для заданных условий полета  
(Н = const, пv  = const) определяется как вG   Сd 

2, 
получаем 

  


п 2
1η .

1 R Cd
 (1) 

Здесь d — диаметр вентилятора;  
     2

в вх н вт1,256 М (λ ) 1 ,С q p d  
где в(λ )q  — плотность тока на входе в вентиля-
тор; 

нp  — давление торможения наружного 
потока; вх  — коэффициент восстановления 
давления во входном устройстве; втd  — отно-
сительный диаметр втулки вентилятора. 

Из соотношения (1) следует, что если из-
вестны (заданы) условия полета и тяга двигате-
ля, то полетный КПД ТРДД определяется диа-
метром его вентилятора: чем больше d, тем вы-
ше пη . 

Для дозвуковых ТРДД крейсерскими усло-
виями полета являются высота Н = 11 км и 
число Маха М = 0,8 [2]. Потребный диапазон 
тяг в крейсерском режиме полета для ТРДД со-
ставляет 30…70 кН. Таким образом, значение 
полетного КПД ТРДД фактически предопреде-
лено ЛА. При этом полетный КПД ТРДД имеет 
физический предел, так как диаметр вентиля-
тора не может быть сколь угодно большим 
(d < 3,0…3,5 м). 

На рис. 3 показаны значения полетных КПД 
ТРДД, полученные по формуле (1) при плотно-
сти тока на входе в вентилятор в(λ )q =  
= 0,85, коэффициенте восстановления давления 
во входном устройстве вх = 0,98 и относитель-
ном диаметре втулки вентилятора втd =  
= 0,4, в крейсерском режиме полета для раз-
личных R и d. 

Диаметры вентиляторов ТРДД пятого поко-
ления (TRENT 1000, GE90, НК-93 и др.) факти-
чески приблизились к своим предельным зна-
чениям (рис. 4), из чего следует, что повысить 
газодинамическую эффективность современ-

Рис. 2. Значения общих КПД о ТРДД  
четвертого–пятого поколений при высоте полета 

ЛА Н = 11 км и числе Маха М = 0,8  
и их стартовые тяги Rо 

Рис. 3. Зависимость полетного КПД ТРДД п  
от диаметра его вентилятора d  в крейсерском  

режиме полета при тяге: R = 30 (1), 40 (2),  
50 (3), 60 (4) и 70 (5) кН 

 
Рис. 4. Двигатель НК-93, установленный  

на летающей лаборатории Ил-76ЛЛ 
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ных ТРДД можно только путем увеличения их 
эффективного КПД. 

Цель работы — повышение эффективного 
(общего) КПД дозвуковых ТРДД и, как след-
ствие, их топливной эффективности по отно-
шению к двигателям пятого поколения (TRENT 
1000, GE90-115B и др.). 

В ТРДД использован термодинамический 
цикл Брайтона, термический КПД которого 
определяется как 

  г г1η 1 1/πk k
t , где π  — 

суммарная степень повышения давления в цик-
ле; гk  — показатель адиабаты. Эффективный 
КПД цикла Брайтона в составе ТРДД ηе  мень-
ше термического КПД как минимум на 20 % [2]. 
Отсюда 

  г г1η 0,8 0,8/π .k k
е  Если же принять 

во внимание, что максимальное значение сум-
марной степени повышения давления в цикле в 
дозвуковых ТРДД π  < 45 [3], то η 0,5,е  и, 
соответственно, оη  < 0,37…0,42 (d  3 м). 

Как показывают исследования [2, 3], увели-
чение эффективного КПД цикла Брайтона в 
составе ТРДД путем повышения π  более 45 
является проблематичной задачей. Это связано 
с тем, что при наличии ограничений по темпе-
ратуре газа перед турбиной ( 

гТ  = 1600…1900 К) 
и при выполнении соотношения π  > 45 про-
исходит возрастание доли внутренних потерь в 
цикле Брайтона и, как следствие, снижение его 
эффективного КПД [2], а также увеличение 
нагрузки на конструкцию двигателя. 

Таким образом, двигатели, выполненные по 
схеме, приведенной на рис. 1, фактически до-
стигли своего технического совершенства и как 
тепловая машина, и как движитель, и дальней-
шие работы по повышению их газодинамиче-
ской эффективности без изменения термоди-
намического цикла ТРДД являются беспер-
спективными. 
 
Предлагаемый способ повышения термоди-
намической эффективности циклов тепловых 
машин основан на использовании так называ-
емых внутренних термодинамических циклов 
(циклов Письменного) [4]. Внутренний цикл — 
это цикл, имеющий энергообмен с внешним 
циклом. Внешний цикл — это цикл, имеющий 
энергообмен с внешней средой. Отсутствие во 
внутреннем цикле энергообмена с внешней 
средой по определению означает отсутствие 
внешних потерь, а следовательно, термический 
КПД этого цикла в составе тепловой машины 
равен единице (вся теплота, а это разница меж-
ду полученной и возвращенной внешнему цик-

лу теплотой, преобразуется в работу). Внутрен-
ние циклы обладают замечательными свой-
ствами: они увеличивают полезную работу и 
КПД (термический и эффективный) тепловой 
машины, а также снимают температурные 
ограничения [5–14]. 

Способ, предложенный в работе [4], являет-
ся частным выражением метода круговых тер-
модинамических процессов С. Карно, в связи с 
чем, получил авторское название «Метод внут-
ренних термодинамических циклов». 

Метод внутренних термодинамических цик-
лов весьма эффективен применительно к ВРД 
[15–20], в том числе к ТРДД [19, 20]. Все эти 
двигатели [15–20] характеризуются очень вы-
соким эффективным КПД  η 60 % .е  

 
Предлагаемый дозвуковой ТРДД [19] (рис. 5) 
состоит из входного устройства 1, вентилятора 2, 
внутреннего и внешнего контуров. 

Внутренний контур включает в свой состав 
компрессоры 3, камеру сгорания 6, турбины 7  
и выходные патрубки 10, состоящие из диффу-
зорных каналов и одновременно являющиеся 
внутренними каналами теплообменника-
регенератора 8. Внутренние каналы последнего 
пересекают внешний контур, соединяя внут-
ренний контур с атмосферой. 

Внешний контур представляет собой кольце-
вой канал, заканчивающийся сужающимся 
соплом 9. Внутри этого контура последовательно 
расположены циркуляционный теплообменник 
(ЦТ) 11 [21] и теплообменник-регенератор. 
Внутренние каналы ЦТ с одной стороны через 
смеситель 5 соединены с воздушной полостью за 
компрессорами, а с другой — со смесителем че-
рез центробежный нагнетатель 4 и воздушными 
каналами системы охлаждения турбин. 

Принципы работы предлагаемого двигателя 
и ТРДД с раздельными контурами [2] различа-
ются лишь функционированием системы охла-
ждения турбин и выходного устройства. 

Система охлаждения турбин работает сле-
дующим образом. Горячий воздух, отбираемый 
за компрессором двигателя, подается в смеси-
тель и далее в ЦТ. Охлажденный в этом тепло-
обменнике воздух проходит в систему охла-
ждения турбин и центробежный нагнетатель, 
который направляет его в смеситель, где охла-
жденный воздух смешивается с горячим, при-
ходящим из двигателя. 

В результате смешения температура горяче-
го воздуха уменьшается. Образовавшаяся смесь 
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поступает в ЦТ, и цикл повторяется. Темпера-
тура воздуха будет снижаться до тех пор, пока 
не будет достигнут тепловой баланс между теп-
лом, поступающим в смеситель от двигателя, и 
теплом, отводимым через ЦТ во второй контур. 

Отличительной особенностью ЦТ является 
способность охладить воздух, отбираемый от 
компрессора ТРДД, практически до темпера-
туры, при которой этот воздух поступает в 
компрессор [22]. 

На рис. 6 приведена зависимость температу-
ры воздуха на выходе из ЦТ 

хТ  (см. рис. 5) от 
коэффициента интенсивности охлаждения воз-

духа , представляющего собой изменение тем-
пературы горячего воздуха в ЦТ по отношению 
к разности температур горячего и холодного 
воздуха на входе в ЦТ [21], и от коэффициента 
циркуляции ц (доли воздуха, возвращаемой в 
ЦТ нагнетателем) при температурах воздуха на 
входе в компрессор 

в.кТ  = 300 К и на выходе из 
него 

кТ  = 900 К. 
Эффект охлаждения достигается разницей 

расходов воздуха — проходящего через тепло-
обменник и циркулирующего в нем. Искусстве-
ный (вследствие циркуляции) рост расхода воз-
духа, участвующего в теплообмене, позволяет 
пропорционально этому увеличению повы-
шать количество теплоты, передаваемой из 
внутреннего контура во внешний, что является 
ноу-хау ТРДД Письменного [19]. 

Известные теплообменники, устанавливае-
мые во втором контуре ТРДД, охлаждающие 
воздух высокого давления для охлаждения 
турбины [2], этим эффектом не обладают.  
В обычных теплообменниках коэффициент 
циркуляции ц равен нулю, соответственно, 
степень охлаждения воздуха определяется 
только коэффициентом интенсивности охла-
ждения , чего явно недостаточно (см. рис. 6). 
Температура газа перед турбинами современ-
ных ТРДД не превышает 1900 К. 

Благодаря сочетанию высокой эффектив-
ности охлаждения воздуха в ЦТ с современ-
ными технологиями (монокристаллическими 
лопатками, конвективно-пленочным охлажде-
нием, керамическими сопловыми аппаратами 

 
Рис. 5. Схема ТРДД Письменного: 

1 — входное устройство; 2 — вентилятор; 3 — компрессор; 4 — нагнетатель; 5 — смеситель; 6 — камера 
сгорания; 7 — турбина; 8 — теплообменник-регенератор; 9 — сопло; 10 — выходной патрубок; 

11 — циркуляционный теплообменник 

Рис. 6. Зависимость температуры на выходе из ЦТ 
хТ  

от коэффициента циркуляции ц при коэффициенте 
интенсивности охлаждения воздуха  = 0,2 (1), 0,4 (2), 

0,6 (3) и 0,8 (4) 
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и др. [3]), температура газа перед турбиной 
ТРДД при достаточно умеренном (что весьма 
важно) отборе воздуха от компрессора (в пре-
делах 15 %) может быть повышена до 2300 K и 
более [22]. В результате этого работа цикла 
Брайтона (при тех же степенях повышения дав-
ления) увеличивается и, как следствие, доля 
внутренних потерь в работе цикла Брайтона 
снижается, что означает рост ηе . 

В теплообменнике-регенераторе (см. рис. 5), 
являющимся составной частью выходного 
устройства, осуществляется регенерация тепло-
ты отработавших газов, которая увеличивает 
общую работу цикла двигателя путем прибав-
ления к работе цикла Брайтона работы по-
явившеегося внутреннего цикла, что еще боль-
ше повышает ηе . 

Работа выходного устройства осуществля-
ется следующим образом. В турбинах происхо-
дит перепад давлений, превышающий распола-
гаемый (определяемый отношением давления 
газа перед турбиной к атмосферному). В ре-
зультате скорость газа за турбинами увеличива-
ется, а статическое давление становится меньше 
атмосферного. В выходных патрубках газ тор-
мозится до скорости, при которой его статиче-
ское давление повышается до атмосферного, 
после чего он истекает в атмосферу. 

Выходные патрубки, являющиеся внутрен-
ними каналами теплообменника-регенератора, 
обдуваются воздухом внешнего контура, где 
температура меньше, чем у отработавших газов. 
Между газом и воздухом устанавливается теп-
ловой поток, вследствие чего температура от-
работавших газов падает, т. е. приближается к 
температуре воздуха за вентилятором, которая, 
в свою очередь, повышается. Уменьшение тем-
пературы газов снижает затраты энергии на их 

сжатие. Как уже указывалось, рост температуры 
воздуха увеличивает скорость его истечения из 
сопла пропорционально корню квадратному из 
температуры 

сТ . 
Термодинамический цикл ТРДД Письмен-

ного в координатах «Давление р — удельный 
объем  » показан на рис. 7, где обозначены 
следующие процессы: н–в — сжатие воздуха во 
входном устройстве и вентиляторе; в–к — сжа-
тие воздуха в компрессорах; к–г — процесс 
подвода тепла в камере сгорания; г–т.к — рас-
ширение газа в турбинах привода компрессо-
ров; т.к–т — расширение газа в турбине приво-
да вентилятора; т–с — сжатие газа в каналах 
выходного патрубка; в– в  — подвод теплоты из 
внутреннего контура во внешний (через тепло-
обменники); в – с  — расширение газа в сопле 
внешнего контура (с подводом теплоты); с–н и 
с – н — отвод теплоты в атмосферу. 

Цикл ТРДД Письменного состоит из двух 
энергетически связанных циклов: внешнего Lц1 
и внутреннего Lц2. К внешнему циклу подводит-
ся теплота q1 (процесс к–г), одна часть которой 
преобразуется в работу Lц1, а другая q1–2 переда-
ется внутреннему циклу, где происходит ее 
преобразование в работу Lц2. Оставшаяся теп-
лота q2 рассеивается в атмосфере. Благодаря 
наличию внутреннего цикла количество отво-
димой из внешнего цикла теплоты q2 уменьша-
ется на значение работы внутреннего цикла. 

Сжатие газа в каналах выходного патрубка 
осуществляется с отводом тепла во внешний 
контур: температура газа приближается к тем-
пературе воздуха за вентилятором 

вТ  (точка с). 
Работа Lц1 (площадь фигуры нкгтс) увеличива-
ется на размер затененной области (см. рис. 7). 

В результате передачи теплоты из внутреннего 
контура во внешний появляется дополнительная 

 
Рис. 7. Термодинамический цикл ТРДД Письменного 
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работа Lц2 (площадь фигуры нв  в c ), которая в 
ТРДД, показанном на рис. 1, отсутствует. Таким 
образом, при том же количестве подведенной 
теплоты q1 (процесс к–г) полезная работа цикла 
ТРДД увеличивается, что очевидно. 

Работа цикла ТРДД (см. рис. 7) определяется 
выражением  ц ц1 ц2L L mL , где m — степень 
двухконтурности ТРДД. 

Эффективный КПД ТРДД вычисляется как 
отношение работы цикла ТРДД к подведенной 
в цикле теплоте 

  
 ц1 ц2

1
ηе

L mL
q

. (2) 

Из формулы (2) следует, что по сравнению  
с прототипом (см. рис. 1) у предлагаемого ТРДД 
(см. рис. 5) при тех же параметрах рабочего про-
цесса (степени повышения давления воздуха в 
двигателе и температуры газа перед турбиной) 
эффективный КПД увеличивается тем значи-
тельнее, чем выше степень двухконтурности m и 
больше работа внутреннего цикла ц2L , зависящая 
от m, которая фактически является функцией 
температуры газа перед турбиной. 

Степень двухконтурности m тем больше, чем 
выше температура газа перед турбиной (т. е., 
чем больше работа привода вентилятора). Тем-
пература газа перед турбиной тем выше, чем 
больше при прочих равных условиях коэффи-
циент циркуляции воздуха в ЦТ [22]. Коэффи-
циент циркуляции в ЦТ тем выше, чем эффек-
тивнее теплообмен в теплообменнике-регене-
раторе, который тем эффективнее, чем выше 
степень двухконтурности m. 

Теплообменник-регенератор утилизирует 
тепловые потери, связанные с ростом темпера-
туры газа 

гТ , что позволяет без дополнительных 
внешних потерь увеличивать (благодаря возрас-
танию коэффициента циркуляции ц) темпера-
туру 

гТ , а следовательно, и степень двухконтур-
ности m до тех пор, пока не будет достигнуто 
предельное значение температуры 

гТ . 
Совместная работа ЦТ и теплообменника-

регенератора повышает эффективность при-
менения каждого из них (так называемый ин-
тегральный эффект), в результате чего по 
сравнению с прототипом (см. рис. 1) у дозвуко-
вого ТРДД (см. рис. 5) эффективный КПД мак-
симально возрастает. 

Если допустить, что при каких-то достаточ-
но больших значениях m (температурах газа 


гТ ) приведенная работа внутреннего цикла 

ц2mL  (формула 2) становится соизмеримой с 

потерями работы внешнего цикла ц1L , то цикл 
ТРДД (см. рис. 7) может быть заменен эквива-
лентным циклом Брайтона (с той же степенью 
повышения давления), в котором отсутствуют 
внутренние потери. В этом случае эффектив-
ный КПД цикла ТРДД (см. рис. 7) будет равен 
термическому КПД эквивалентного цикла 
Брайтона, т. е. 

  г г1η 1 1/πk k
е , где kг  1,33. 

Соответственно, ожидаемый (максимально 
возможный) общий КПД дозвукового ТРДД 
(см. рис. 5) будет равен произведению термиче-
ского КПД эквивалентного цикла Брайтона и 
максимально возможного полетного КПД до-
звукового ТРДД: 

 


   
      

о max 1 2г г

1 1η 1 .
1πk k R Сd

 (3) 

 
На рис. 8 показаны максимально возможные 

значения общих КПД дозвукового ТРДД в 
крейсерском режиме полета, полученные с ис-
пользованием соотношения (3) при следующих 
расчетных параметрах:  = 45, в( )q = 0,85, 

вхσ = 0,98, вхd = 0,4. 
Видно, что в диапазоне крейсерских тяг Rкр =  

= 30…70 кН (при d = 3 м) максимально воз-
можный общий КПД дозвукового ТРДД со-
ставляет 0,46…0,58. Это соответствует удель-
ному расходу топлива в крейсерском режиме 
полета Суд.кр = 0,035…0,045 кг/(Нч), что на 
20…25 % меньше, чем у дозвуковых ТРДД чет-
вертого–пятого поколений [3]. 

Единственный вопрос, который остается от-
крытым, это значение степени двухконтурности 
m (температуры газа перед турбиной 

гТ ), при 
которой будет достигнут максимально возмож-
ный общий КПД дозвукового ТРДД КПД (см. 
рис. 8). Ответ на этот вопрос зависит от кон-
структивных решений и технологий (КПД эле-
ментов, коэффициентов, определяющих интен-
сивность передачи теплоты в теплообменниках 
и лопатках и др.), которые будут использованы 
(разработаны) при создании нового двигателя. 

Во всяком случае, согласно второму закону 
термодинамики, следует стремиться к достиже-
нию предельно возможных значений темпера-
туры 

гТ  (2300 К и более), а значит, и степени 
двухконтурности m. При этом повышение m 
будет происходить путем уменьшения диаметра 
компрессора (вследствие роста 

гТ ) при макси-
мально возможном для ЛА диаметре вентиля-
тора (см. рис. 4). С учетом того, что сопло до-
звуковое, степень повышения давления в вен-
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тиляторе  в 2  (в зависимости от степени 
двухконтурности ТРДД). 

Удельная масса двигателя при форсировании 
температуры газа перед турбиной путем исполь-
зования двух теплообменников, если и изменит-
ся, то незначительно (в пределах 10 %). Увеличе-
ние массы двигателя вследствие применения но-
вых элементов (теплообменников и центробеж-
ного нагнетателя) будет скомпенсировано 
уменьшением массы турбокомпрессора. Во вся-
ком случае, если рассматривать ЛА в целом, то 
ожидаемое снижение массы топлива (более 20 %) 
приведет к уменьшению массы ЛА, причем весь-
ма значительному в зависимости от его класса. 

Снижение стоимости авиационных перево-
зок является весьма актуальной проблемой. 
Доля затрат на авиатопливо в общих расходах 
авиакомпаний приближается к 30 %. При этом 
стоимость тонны авиационного керосина уже 
превысила 600 долл. США и продолжает расти. 
Уменьшение расхода топлива на указанные 
20…25 % эквивалентно сокращению общих 
расходов авиакомпаний на 5…7 %, что состав-
ляет более 10 млрд долл. США в год. Данное 
обстоятельство делает разработку и создание 
предлагаемого ТРДД актуальной и, по-
видимому, неизбежной задачей. 

Основными техническими показателями, на 
которые следует ориентироваться при разра-
ботке дозвукового ТРДД (см. рис. 5), если такое 
решение будет принято, являются диаметр вен-
тилятора d > 3 м; температура газа перед турби-
ной 

гТ  > 2300 К; суммарная степень повыше-
ния давления воздуха в двигателе 40…50. Для 
достижения этих показателей понадобятся но-
вые технологии и материалы [3], включая кера-
мику, но другого пути нет. 

Выводы 
1. ТРДД А.М. Люльки [1] достиг своего тех-

нического совершенства и как тепловая маши-
на, и как движитель. Дальнейшее развитие идеи 

ТРДД сопряжено с использованием метода 
внутренних термодинамических циклов [4] в 
качестве инструмента повышения эффективно-
го КПД ТРДД (тепловой машины). 

2. Предложен способ охлаждения ТРДД [22], 
позволяющий повысить температуру газа перед 
турбиной двигателя до 2300 К и более. 

3. Разработан способ утилизации энергии 
отработавших газов ТРДД [20], позволяющий 
понизить их температуру до температуры, со-
измеримой с таковой для воздуха за вентиля-
тором. 

4. Предложена газодинамическая схема 
ТРДД [19], в которой реализован внутренний 
термодинамический цикл [4]. Ожидаемое по-
вышение топливной эффективности в условиях 
крейсерского полета (Н = 11 км, М = 0,8) по от-
ношению к двигателям пятого поколения 
(TRENT 1000, GE90-115B и др.) составляет бо-
лее 20 %. 

5. Суммарный экономический эффект для 
авиакомпаний при переходе на новый принцип 
построения авиадвигателей [19–22] может со-
ставить более 10 млрд долл. в год. 
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Рис. 8. Зависимость максимально возможного  

общего КПД о maxη  дозвукового ТРДД от диаметра 
его вентилятора d при крейсерской тяге  

Rкр = 30 (1), 40 (2), 50 (3), 60 (4) и 70 (5) кН 
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