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ЗАГАЛЬНА ХАРАКТЕРИСТИКА РОБОТИ 
 
Актуальність теми. Наукова концепція – перший та найважливіший етап 

у створенні авіаційної силової установки, що віддзеркалює експозиційний зміст і 

загальне наукове обґрунтування шляхів вирішення науково-практичної про-

блеми. 

Концепція інтеграції силової установки і літального апарату, що дослі-

джується в дисертації, присвячена вирішенню проблеми аеротермогазодинамі-

чної інтеграції газотурбінного двигуна з турбовентиляторною приставкою та 

ступінчастої мотогондоли силової установки з використанням енергії приме-

жового шару, що формується на поверхні мотогондоли газогенераторного мо-

дуля. Створення перспективних літальних апаратів базується на принципах 

оптимальної інтеграції силової установки та літального апарату та забезпечення 

максимізації цільової функції, що визначається функціональним призначенням 

літального апарату. Отримання високої паливної економічності магістральних 

літаків потребує узгодження термогазодинамічних параметрів та характеристик 

силової установки та аеродинамічних характеристик літального апарату, що 

найбільш повно відповідає поставленим задачам. Важливе місце у вирішенні цієї 

проблеми мають задачі оптимального узгодження  термогазодинамічних пара-

метрів і характеристик газотурбінного двигуна і аеродинамічних характеристик 

мотогондоли як складової частини літального апарату. 

Дослідження даних питань із застосуванням сучасних розрахункових та 

експериментальних методів дозволяє створити науково-методичне обгрунту-

вання концепції аеротермогазодинамічної інтеграції  газотурбінного двигуна з 

турбовентиляторною приставкою та мотогондоли силової установки літального 

апарату. 

Актуальність роботи визначається актуальністю проблеми покращення 

тягово-економічних характеристик авіаційних силових установок перспектив-

них літальних апаратів на підставі застосування концепції інтеграції силової 

установки та літального апарату. 

Зв'язок роботи з науковими програмами, планами і темами. 
Робота виконана на кафедрі авіаційних двигунів Національного авіацій-

ного університету. Вона ґрунтується на результатах досліджень, що пов’язані з 

виконанням держбюджетних науково-дослідних робіт і завдань, у яких здобувач 

брав участь як співвиконавець окремих розділів: НДР №703-Х10 «Дослідження 

методів впливу на течію в лопаткових вінцях компресорів ГТД для забезпечення 

удосконалення їх параметрів та характеристик» (2010-2011); НДР №733-ДБ11 

«Вдосконалення газодинамічної стійкості багаторежимних газотурбінних дви-

гунів» (2011-2012рр.); НДР №962 – Х14 «Методологія вирішення задач аналізу 

та синтезу методів вдосконалення внутрішньої аеродинаміки компресорів та 

вентиляторів авіаційних газотурбінних двигунів» (2014 р.); НДР №944 – ДБ14 

«Методологія управління вторинними течіями в ГТД» (2014-2016 рр.); держ-

бюджетна (кафедральна) НДР № 7/07.01.03 «Вдосконалення параметрів та ха-

рактеристик авіаційних ГТД шляхом вдосконалення термогазодинамічних 

процесів в елементах газотурбінних двигунів» (2016-2017 рр.); НДР № 
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14/07.01.03 «Дослідження параметрів та характеристик силових установок пе-

рспективних безпілотних літальних апаратів» (2017-2019 рр.). Відповідальний 

виконавець НДР № 57/07.01.03 «Аеротермогазодинамічна інтеграція газотур-

бінного двигуна і ступінчастої мотогондоли літального апарату» (2019 р.). 

Дана робота є складовою частиною досліджень, що проводяться в Націо-

нальному авіаційному університеті і спрямовані на забезпечення покращення 

параметрів та характеристик силових установок літальних апаратів цивільної та 

військової авіації в широкому діапазоні експлуатаційних режимів. Роботу ви-

конано відповідно до Стратегії відродження українського авіабудування на пе-

ріод до 2022р., схваленої розпорядженням Кабінету Міністрів України № 429-р. 

10.05.2018р.  

Мета дослідження. Метою роботи є створення науково-методичного 

апарату для вирішення актуальної науково-прикладної проблеми покращення 

тягово-економічних характеристик авіаційної силової установки шляхом аеро-

термогазодинамічної інтеграції багатоконтурного газотурбінного двигуна з 

турбовентиляторною приставкою та ступінчастої мотогондоли з управлінням 

примежовим шаром на поверхні мотогондоли модуля газогенератора. 

Задачі дослідження. 
1. Аналіз сучасного стану проблеми вдосконалення параметрів та харак-

теристик авіаційних силових установок та обґрунтування напрямку дисерта-

ційного дослідження. 

2. Створення наукових основ концепції аеротермогазодинамічної інтег-

рації багатоконтурного газотурбінного двигуна з турбовентиляторною приста-

вкою та ступінчастої мотогондоли авіаційної силової установки.  

3. Створення науково-методичного апарату аеротермогазодинамічної ін-

теграції багатоконтурних газотурбінних двигунів із турбовентиляторною при-

ставкою і ступінчастої мотогондоли авіаційної силової установки. 

4. Виконання експериментальних досліджень аеродинамічних характери-

стик моделей мотогондол багатоконтурних газотурбінних двигунів з турбовен-

тиляторною приставкою.  

5. Розрахунково-експериментальне дослідження аеротермогазодинамічної 

інтеграції вентиляторного контуру турбовентиляторної приставки багатокон-

турного газотурбінного двигуна та мотогондоли модуля газогенератора із 

управлінням примежовим шаром. 

6. Створення методики узгодження параметрів робочого процесу багато-

контурного газотурбінного двигуна з турбовентиляторною приставкою та па-

раметрів ступінчастої мотогондоли авіаційної силової установки відповідно до 

розрахункових умов польоту. 

7. Створення графоаналітичного методу оптимізації параметрів турбове-

нтиляторної приставки багатоконтурного газотурбінного двигуна. 

8. Створення на основі результатів розрахунково-експериментальних до-

сліджень рекомендацій щодо обґрунтування вимог до аеротермогазодинамічної 

інтеграції ступінчастої мотогондоли силової установки літального апарата та 

газотурбінного двигуна з турбовентиляторною приставкою. 

Об’єкт досліджень – авіаційна силова установка з багатоконтурним га-
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зотурбінним двигуном з турбовентиляторною приставкою та ступінчастою мо-
тогондолою. 

Предмет дослідження – аеротермогазодинамічні процеси взаємодії га-
зотурбінного двигуна з турбовентиляторною приставкою і ступінчастої мото-
гондоли з управлінням примежовим шаром. 

Методи дослідження. В роботі використовуються сучасні методи теоре-

тичних та експериментальних досліджень. Теоретична частина роботи визначає 

основні задачі, шляхи їх вирішення та ґрунтується на результатах фундамента-

льних досліджень в галузі аеротермогазодинаміки авіаційних двигунів, теорії 

примежового шару. Експериментальна частина роботи ґрунтується на викори-

станні сучасних методів аеродинамічних досліджень. 
Наукова новизна роботи. 
1. Створено наукові основи концепції інтеграції багатоконтурного газо-

турбінного двигуна з турбовентиляторною приставкою та ступінчастої мотого-

ндоли авіаційної силової установки. Отримала подальший розвиток теорія га-

зотурбінних двигунів у напрямку створення теоретичних основ інтеграції бага-

токонтурних турбореактивних двигунів з турбовентиляторною приставкою та 

ступінчастої мотогондоли силової установки.  

2. Створено науково-методичний апарат аеротермогазодинамічної інтег-

рації багатоконтурних турбореактивних двигунів із турбовентиляторною при-

ставкою та ступінчастої мотогондоли авіаційної силової установки. 

3. За результатами експериментальних досліджень вперше отримані та 

проаналізовані аеродинамічні характеристики ступінчастих мотогондол авіа-

ційних силових установок.  

4. На основі результатів розрахунково-експериментальних досліджень 

створено теоретичні основи аеротермогазодинамічної інтеграції триконтурного 

ГТД з турбовентиляторною приставкою та ступінчастою мотогондолою авіа-

ційної силової установки із застосуванням управління примежовим шаром на 

поверхні мотогондоли газогенераторного модуля. 

5. Створено методику узгодження параметрів робочого процесу багато-

контурного газотурбінного двигуна з турбовентиляторною приставкою та па-

раметрів ступінчастої мотогондоли авіаційної силової установки відповідно до 

розрахункових умов польоту. 

6. Створено графоаналітичний метод оптимізації аеротермогазодинаміч-

них параметрів турбовентиляторної приставки багатоконтурного газотурбінного 

двигуна та ступінчастої мотогондоли. 

7. На основі розрахунково-експериментальних досліджень отримані ре-

комендації щодо обґрунтування вимог до аеротермогазодинамічної інтеграції 

багатоступінчастої мотогондоли авіаційної силової установки та багатоконтур-

ного газотурбінного двигуна з турбовентиляторною приставкою. 

Практичне значення отриманих результатів полягає у можливості ви-
користання отриманих результатів при проектуванні компоновок перспективних 
літальних апаратів з силовими установками з турбовентиляторною приставкою. 
Практичне значення отриманих результатів підтверджується актами реалізації 
результатів роботи у ДП «Антонов» та ДП «Івченко - Прогрес» і актом реалізації 
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результатів роботи в навчально-виховний процесс Національного авіаційного 
університету. 

Особистий внесок здобувача визначається такими положеннями. Всі 

основні положення концепції інтеграції багатоконтурного газотурбінного дви-

гуна з турбовентиляторною приставкою та літального апарату, результати роз-

рахунків та моделювання, положення, що винесено на захист, належать автору.  

У наукових працях автора, що опубліковані у співавторстві, здобувачем: 

проаналізовано конструктивне виконання триконтурного двигуна з турбовен-

тиляторною приставкою для безпілотних літальних апаратів [1]; створено ма-

тематичну модель робочого процесу триконтурного газотурбінного двигуна [2]; 

отримано співвідношення для примежового шару на режимах запирання течії 

[3]; запропоновано розрахункову схему та методику визначення газодинаміч-

ного впливу на течію в решітках аеродинамічних профілів [4]; виконано аналіз 

та узагальнення результатів дослідження [5, 9]; проаналізовано варіанти топо-

логії розрахункової сітки [6]; сформульовано вихідні дані і задачі розрахунко-

вого дослідження [7, 15]; визначено вихідні дані та методику виконання розра-

хункового дослідження [8]; визначено вимоги до співвідношення параметрів 

основного потоку та струменя, що видувається.у потік [10]; проведено критич-

ний аналіз сучасного стану та перспектив розвитку багатоконтурних газотур-

бінних двигунів [11]; проведено обґрунтування форми та параметрів штучної 

шорсткості на поверхні дифузорного каналу [13]; розглянуто питання щодо уз-

годження термогазодинамічних та міцністних характеристик двоярусного ло-

паткового вінця [14]; виконано критичний аналіз щодо переваг та недоліків 

нових схем газотурбінних двигунів [16]; визначено параметри потоку, що за-

стосовуються для активного управління течією [17]; розглянуто умови виник-

нення резонансних коливань в лопаткових вінцях [18]; розглянуто фактори, що 

впливають на інтерференцію лопаткових вінців [19]; проаналізовано питання 

впливу течії у компресорі на газодинамічну стійкість авіаційної силової уста-

новки [20]; запропонована концепція ступінчастої могондоли, проведено чисе-

льний експеримент, виконано оцінку параметрів течії на зовнішній опір ступі-

нчастої мотогондоли авіаційної силової установки [21]; проаналізовано вплив 

примежового шару на параметри робочого процесу [22]; виконано чисельний 

експеримент та визначено вплив управління примежовим шаром на товщину 

втрати імпульсу на поверхні [23]; оцінено вплив примежового шару на течію [24, 

26]; сформульовано основні вимоги до визначення параметрів багатоконтурного 

газотурбінного двигуна, проведено оцінку економічності багатоконтурного га-

зотурбінного двигуна [25]; проведено оцінку можливостей застосування для 

аналізу течії в компресорі газотурбінного двигуна нейронних систем [27]; ви-

конано аналіз течії в ступенях осьового компресора [28]; виконано чисельний 

розрахунок течії в решітках аеродинамічних профілів, проаналізовано резуль-

тати [29]; сформульовано граничні умови для вирішення задач газодинамічного 

впливу на аеропружні коливання лопаток компресорів газотурбінних двигунів 

[30]; виконано оптимізацію параметрів течії в турбовентиляторній приставці 

багатоконтурного газотурбінного двигуна [31]; виконано чисельне моделювання 

у решітці з управлінням примежовим шаром [32]; розглянуто питання взаємодії 
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потоків на поверхні з активним управлінням примежового шару [33]; проаналі-

зовано питання термогазодинамічного впливу на течію в примежовому шарі 

реактивного сопла [34]; розглянуто вплив термoгазодинамічних параметрів по-

току, що використовується для управління примежовим шаром на параметри 

течії [35]; оцінено вплив управління примежовим шаром на аеродинамічний опір 

мотогондоли триконтурного газотурбінного двигуна [36]; проаналізовано вплив 

параметрів газового потоку на робочий процес [37]. 

Достовірність отриманих наукових результатів роботи забезпечується 

коректним застосуванням математичного апарату для вирішення поставлених 

наукових задач, виконанням умов валідації та верифікації методик та установок  

для виконання експериментальних досліджень та підтверджується добрим уз-

годженням результатів розрахункових досліджень з результатами  математич-

ного моделювання і фізичних експериментів. 
Апробація результатів дисертації.  
Основні теоретичні положення, результати та висновки наукового дослі-

дження доповідались автором, обговорювались та отримали позитивну оцінку 

на наукових семінарах кафедри авіаційних двигунів Національного авіаційного 

університету (м. Київ, Україна, 2013-2019 рр.); міжкафедральних семінарах На-

ціонального авіаційного університету (м. Київ, Україна, 2019 р.); Міжнародній 

науково-технічній конференції Климовські читання-2013: перспективні напрями 

розвитку авіадвигунобудування. (м. Санкт-Петербург, Росія, 2013р.); XI Між-

народній науково-технічній конференції  АВІА 2013 (м. Київ, Україна, 2013р.); 

XII Міжнародній науково-технічній конференції  АВІА 2015 (м. Київ, Україна, 

2015р.); XIII Міжнародній науково-технічній конференції АВІА 2017. (м. Київ, 

Україна, 2017р.); 2
nd

 European Conference on Innovations in Technical and Natural 

Science (Vienna, Austria, 2014); VI, VII, VIIІ Всесвітньому конгресі «Aviation in 

the XXI-st century» (м. Київ, Україна, 2014р., 2016р., 2018р.); XVІ Міжнародній 

науково-технічній конференції АС ПГП Промислова гідравліка і пневматика (м. 

Суми, Україна, 2015р.); XVII Міжнародній науково-технічній конференції АС 

ПГП Промислова гідравліка і пневматика (м. Харків, Україна, 2016р.); ХVІI 

Міжнародній науково-практичній конференції молодих учених і студентів 

«Політ. Сучасні проблеми науки» (м. Київ, Україна, 2017 р.); Міжнародній на-

уково-технічній конференції «Нові і нетрадиційні технології в ресурсо- і енер-

гозбереженні»(м. Одеса, Україна, 2019р.). 

Публікації. За темою дисертації опубліковано одна одноосібна та дві ко-

лективні монографії, 22 наукові статті у журналах, що входять до переліку фа-

хових видань України з технічних наук, у тому числі 5 статей, які індексуються 

наукометричною базою SCOPUS, 1 патент України на корисну модель, 12 ма-

теріалів конференцій. 

Структура дисертації. Дисертація складається зі вступу, 6 розділів, ви-

сновків, списку використаної літератури, 4 додатків. Основний матеріал дисер-

тації викладено на 290 сторінках, 81 рисунку, 1 таблиці. Бібліографія містить 308 

найменуваль робіт на  34 сторінках. Загальний обсяг дисертації складає 335  

сторінок. 
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ОСНОВНИЙ ЗМІСТ РОБОТИ 

У вступі обґрунтовано актуальність теми дисертаційного дослідження, 

обгрунтовано та сформульовано мету та завдання дослідження, охарактеризовані 

наукова новизна, теоретична та практична значимість отриманих результатів 

наукових досліджень, визначено особистий внесок здобувача в одержаних ре-

зультатах наукових досліджень та впровадження результатів роботи. 

У першому розділі наведено сучасний стан проблеми вдосконалення па-

раметрів та характеристик авіаційних силових установок, обґрунтовано та сфо-

рмульовано основні завдання дисертаційного дослідження. Вагомий внесок у 

вирішення проблеми вдосконалення параметрів та характеристик авіаційних 

силових установок внесли представники світової та української наукових шкіл, 

зокрема: Жуковский М.Є., Струмінський В.В., Люлька А.М., Седов Л.І., Хол-

щевніков К.В., Іноземцев А.А., Уваров А.А. ,Абрамович Г.Н., Гиневський А.С., 

Остославський І.В., Флоров І.Ф., Югов О.К., Селіванов О.Д., Терещенко Ю.М., 

Казанджан П.К., Нечаєв Ю.М., Степанов Г.Ю., Богуслаєв В.О., Кравченко І.Ф., 

Бекнев В.С., Халатов А.А., Гнесин В.І., Єршов В.М., Бойко А.В., Бойко Л.Г., 

Герасименко В.П. та ін. Аналіз проблеми інтеграції параметрів та характеристик 

газотурбінних двигунів та мотогондол авіаційних силових установок показав, 

що підвищення економічності та ефективності газотурбінного двигуна може 

бути забезпечено на основі комплексного розгляду всіх задач, що визначають 

параметри і характеристики авіаційної силової установки та літального апарату. 

Одним із шляхів покращення параметрів і характеристик газотурбінних двигунів 

модульної конструкції є створення  газотурбінних двигунів з турбовентилятор-

ною приставкою. На рис.1 наведено схему газотурбінного двигуна з турбовен-

тиляторною приставкою із застосуванням уніфікованого базового газогенера-

тора.  

 
Рис.1. Схема газотурбінного двигуна з турбовентиляторною приставкою 

 

Важливе місце в проблемі покращення тягово-економічних характеристик 

авіаційних силових установок перспективних літальних апаратів є зменшення 

негативного впливу модуля мотогондоли на ефективну тягу та ефективну пи-

тому витрату палива. Аеротермогазодинамічна інтеграція газотурбінного дви-

гуна і літального апарата передбачає узгодження параметрів робочого процесу і 

характеристик газотурбінного двигуна та параметрів і характеристик мотогон-

доли силової установки з метою отримання найкращих параметрів та характе-
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ристик літального апарату в розрахункових умовах польоту. Зовнішній опір 

сучасних силових установок з двоконтурними газотурбіними двигунами з ве-

ликим ступенем двоконтурності складає 2…3% від тяги двигуна на крейському 

режимі роботи. На рис. 2 показано результати розрахункового дослідження 

впливу зовнішнього опору мотогондоли на ефективну тягу двоконтурного дви-

гуна при дозвукових швидкостях польоту. 

      
 

Рис.2. Вплив зовнішнього опору мотогондоли на ефективну тягу двокон-

турного двигуна (подовження мотогондоли  (λ=4  та  λ=8) 

 

Наукове обгрунтування концепції інтеграції газотурбінних двигунів із 

турбовентиляторною приставкою зі ступінчастою мотогондолою силової уста-

новки літального апарату є завданням даного наукового дослідження. 

За змістом першого розділу сформульовано задачі дослідження аеротер-

могазодинамічної інтеграції багатоконтурного газотурбінного двигуна з турбо-

вентиляторною приставкою та ступінчастої мотогондоли силової установки лі-

тального апарату. 

У другому розділі розглядається концепція інтеграції газотурбінного 

двигуна з турбовентиляторною приставкою та ступінчастої мотогондоли. Вплив 

зовнішнього опору мотогондоли на ефективну тягу багатоконтурного двигуна 

при дозвукових швидкостях польоту визначається при наступних допущеннях. 

Профільний опір мотогондоли авіаційної силової установки Хмг визначається без 

урахування інтерференції несучих поверхонь крила, фюзеляжу, пілонів 

кріплення двигунів з мотогондолою силової установки і визначається як задача 

в’язкого обтікання тіла обертання. Схема ступінчастої мотогондоли силової 

установки з турбовентиляторною приставкою наведена на рис.3.  

 
Рис.3. Схема ступінчастої  мотогондоли  авіаційної силової установки 

Ефективна тяга силової установки визначається внутрішньою тягою дви-
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гуна та  зовнішним опором мотогондоли силової установки: 

Rеф = Rвн – Хзовн. 

де Rвн – внутрішня тяга двигуна як рівнодіюча сил тиску і тертя, які діють на 

внутрішні поверхні двигуна; Хзовн – проекція на вісь двигуна рівнодіючою сил 

тиску і тертя, які діють на зовнішню поверхню мотогондоли. 

Зовнішній опір силової установки складається із зовнішнього опору мо-

тогондоли газогенератора та зовнішнього опору мотогондоли турбовентилято-

рної приставки. Зовнішній опір  мотогондоли газогенератора 

Х зовн.г.г.. = Хмгг + Хrг, 

де Хмгг – рівнодіюча сил тиску на зовнішню поверхню мотогондоли газо-

генератора в проекції на вісь двигуна; Хrг – сила тертя зовнішнього потоку 

повітря о поверхню мотогондоли газогенератора. 

Зовнішній опір мотогондоли турбовентиляторної приставки є наслідком 

дії на її зовнішню поверхню сил тиску і тертя зовнішнього потоку повітря о 

зовнішню поверхню турбовентиляторної приставки: 

Х тп= Хмтп + Хrтп, 

де Хмтп – рівнодіюча сил тиску на зовнішню поверхню мотогондоли тур-

бовентиляторної приставки в проекції на вісь двигуна; Хrтп – сила тертя зовні-

шнього потоку повітря о поверхню мотогондоли турбовентиляторної приставки. 

Ефективна тяга авіаційної силової установки складається з внутрішньої тяги 

двигуна  

R = (Gгсc1 – Gв1 V) + Fc1 (pс1 – pн) +( Gв2 сc2– Gв V) + Fc2 (pс2 – pн), 

і зовнішнього опору силової установки 

Х зовн = Хоб.гг.р  + Хоб.гг. .+ Хмг.гг.р  + Хмг.гг  + Хоб.тп.р + Хоб.тп + Хмгтп.р +  Хмг.тп.  + Хкор, 

де Хоб.гг.р – опір обичайки повітрозабирача газогенератора, обумовлений дією 

сил тиску на зовнішню поверхню головної частини мотогондоли (на ділянці 

вх-м);  

Хмг.гг.р – опір центральної частини мотогондоли газогенератора, обумов-

лений дією сил тиску на ділянці m-n; 

Хоб.гг. – опір обичайки мотогондоли газогенератора, обумовлений дією сил 

тертя на зовнішню поверхню головної частини мотогондоли (на ділянці вх-m);  

Хмг.гг. – опір центральної частини мотогондоли газогенератора, обумов-

лений дією сил тертя (на ділянці m-n);  

Хоб.тп.р – опір обичайки повітрозабирача турбовентиляторної приставки, 

обумовлений дією сил тиску на зовнішню поверхню головної частини мотого-

ндоли (на ділянці a-b);  

Хоб.тп. – опір обичайки повітрозабирача турбовентиляторної приставки, 

обумовлений дією сил тертя на зовнішню поверхню головної частини мотого-
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ндоли (на ділянці a-b);  

Хмг.тп.р – опір центральної частини мотогондоли турбовентиляторної при-

ставки, обумовлений дією сил тиску на ділянці b-d;  

Хмг.тп. – опір центральної частини мотогондоли турбовентиляторної при-

ставки, обумовлений дією сил тертя на ділянці b-d;  

Хкор – кормовий опір сил тиску на ділянці мотогондоли  приставки d-c. 

На дозвукових швидкостях польоту зовнішній опір авіаційної силової ус-

тановки порівняно невеликий, основну його частину складає опір тертя. 

Теоретичні дослідження показали, що газотурбінні двигуни з турбовен-

тиляторною приставкою мають високу ефективність і економічність в порів-

нянні з сучасними двоконтурними двигунами різного ступеня двоконтурності. 

Однак питання щодо дослідження профільного опору ступінчастої мотогондоли 

газотурбінного двигуна з турбовентиляторною приставкою до теперішнього 

часу не досліджено. За результатами розрахунково-експериментальних дослі-

джень виконано узагальнення матеріалів щодо впливу співвідношення геомет-

ричних параметрів мотогондоли газогенератора і мотогондоли турбовентиля-

торної приставки на сумарний зовнішній опір мотогондоли авіаційної силової 

установки з турбовентиляторною приставкою.  

Відносний вплив зовнішнього аеродинамічного опору мотогондоли на 

ефективну тягу силової установки оцінимо як відношення ефективної тяги дви-

гуна до його внутрішньої тяги 

мг мг

eф

2
1

(1 )( )

Xf

c

C V
R

m C V

λ
= −

+ −
, 

де λмг= lo /do – подовження циліндричної мотогондоли силової установки; m - 

ступінь двоконтурності двигуна; CХfмг – коефіцієнт профільного аеродинаміч-

ного опору мотогондоли. 

В розділі наведено результати розрахункових досліджень профільного 

опору мотогондол з турбовентиляторною приставкою і мотогондол двигунів з 

традиційним розташуванням вентилятора на розрахунковому режимі. Для цього 

застосовувався відносний параметр аеродинамічного опору як відношення 

профільного опору мотогондоли газотурбінного двигуна з турбовентиляторною 

приставкою і мотогондоли двигуна з традиційним розташуванням вентилятора 

͞Х ТРТД= ХТРТД /ХТРДД, 

де ХТРТД – профільний опір мотогондоли триконтурного газотурбінного двигуна 

з турбовентиляторною приставкою; ХТРДД – профільний опір мотогондоли  дво-

контурного газотурбінного двигуна з традиційним розташуванням вентилятора. 

Порівняння проводиться для двигунів з однаковою сумарною витратою повітря, 

однаковим зовнішнім габаритним діаметром двигунів і однаковими осьовими 

розмірами двигунів. 

Для визначення профільного опору використовуються аеродинамічні 

коефіцієнти профільних втрат (аеродинамічні коефіцієнти втрат тертя): 

Сxfгг аеродинамічний коефіцієнт профільних втрат мотогондоли газоге-
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нератора триконтурного двигуна; 

Сxгтвп  аеродинамічний коефіцієнт профільних втрат мотогондоли 

турбовентиляторної приставки; 

СxfТРДД  аеродинамічний коефіцієнт профільних втрат мотогондоли дво-

контурного двигуна. 

На рис. 4 показані узагальнені результати досліджень впливу співвідно-

шення геометричних параметрів мотогондоли газогенератора і ступеня двоко-

нтурності турбовентиляторної приставки на сумарний зовнішній опір мотогон-

доли авіаційної силової установки з турбовентиляторною приставкою. 

 

             
 

           
Рис.4. Вплив співвідношення геометричних параметрів мотогондоли га-

зогенератора і ступеня двоконтурності турбовентиляторної приставки на  

зовнішній опір мотогондоли силової установки 

 

На рис. 5 показано результати досліджень відносного впливу геометрич-

них параметрів мотогондоли газогенератора на сумарний зовнішній опір мото-

гондоли авіаційної силової установки з турбовентиляторною приставкою. 

Аналіз графіків на рис. 5 показує, що збільшення відносної довжини га-

зогенератора приводить до зниження зовнішнього опору мотогондоли авіаційної 

силової установки з турбовентиляторною приставкою в порівнянні з аеродина-

мічним опором ТРДД звичайного компонування. 
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Рис.5. Вплив геометричних параметрів мотогондоли газогенератора на 

сумарний зовнішній опір мотогондоли авіаційної силової установки з турбо-

вентиляторною приставкою 

 

При фіксованому значенні сумарної витрати повітря через двигун збіль-

шення ступеня двоконтурності приводить до більш істотного зниження сумар-

ного зовнішнього опору мотогондоли авіаційної силової установки з турбовен-

тиляторною приставкою. Це пояснюється перерозподілом аеродинамічного 

опору між складовими елементами поверхні мотогондоли при зміні основних 

геометричних параметрів силової установки. Чим більше ступінь триконтурно-

сті турбовентиляторної приставки, тим менше відносний вплив зовнішнього 

опору мотогондоли газогенератора на зовнішній опір мотогондоли силової 

установки. 

Результати розрахунково-експериментальних досліджень показали, що 

зовнішній опір мотогондоли газогенератора істотно впливає на сумарний про-

фільний опір мотогондоли силової установки. При ступені триконтурності тур-

бовентиляторної приставки m = 4 ... 6 і відносній довжині газогенератора l=0,6 ... 

0,8 зменшення зовнішнього опору ТРТД пропорційно зменшенню площі змо-

чуваної поверхні мотогондоли газогенератора. Відповідно, зовнішній опір мо-

тогондоли ТРТД зменшується в 2…3 рази (рис. 5). Зниження в 2...3 рази зовні-

шнього опору мотогондоли силової установки за рахунок заміни двоконтурного 

двигуна на триконтурний із заднім розташуванням турбовентиляторної при-

ставки еквівалентно збільшенню ефективної тяги силової установки на 1,5 ... 

2,2% при незмінних параметрах робочого процесу і габаритних розмірах силової 

установки. 

Використання турбовентиляторної приставки приводить до зміни ефек-

тивної тяги авіаційної силової установки внаслідок протилежного впливу двох 

факторів: збільшення внутрішньої тяги вентиляторного контуру турбовентиля-

торної приставки внаслідок збільшення витрати повітря через вентиляторний 

контур та зменшення зовнішнього аеродинамічного опору мотогондоли. Вико-
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ристання турбовентиляторної приставки з модулем універсального газогенера-

тора приводить до підвищення ефективності і економічності авіаційної силової 

установки при ступені триконтурності турбовентиляторної приставки m> 2 ... 3 і 

відносній довжині газогенераторного контуру lг.г. ≤0,7...0,75. 

У третьому розділі викладено результати експериментальних досліджень 

аеродинамічних характеристик мотогондол авіаційної силової установки з ба-

гатоконтурним газотурбінним двигуном з турбовентиляторною приставкою. 

Дослідження виконано в аеродинамічній трубі Державного науково-дослідного 

інституту авіації. 

Аеродинамічна труба і система вимірювань (рис. 6) сертифіковані і 

забезпечують точність вимірюваних параметрів 0,5...1%. Швидкість потоку в 

аеродинамічній трубі і геометричні параметри моделей визначили діапазон 

зміни числа Рейнольдса в процесі досліджень Re=10
5
…10

6
. Значення числа 

Рейнольдса в ході експериментів забезпечували коректність моделювання 

обтікання циліндричних мотогондол газотурбінних двигунів дозвуковим 

потоком. 

       
 

Рис.6. Експериментальна установка для аеродинамічних досліджень мо-

делей мотогондол авіаційних силових установок 

 

Для експериментальних досліджень було створено моделі мотогондол 

авіаційної силової установки з переднім розташуванням модуля вентилятора та 

із заднім розташуванням турбовентиляторної приставки (рис. 7). 

       
Рис.7. Варіанти моделів досліджуваних мотогондол 
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Програма експерименту передбачала визначення для моделі безрозмірних 

коефіцієнтів сил, приведення їх до натурних умов. Під час проведення експе-

рименту на підставі програми змінювалися кути атаки α . 

Дослідження проводилися в аеродинамічній трубі  при швидкості потоку в 

робочій частині V = 24 м/с. Цій швидкості відповідає число Re = 3,265·10
5
, що 

розраховане за характерним розміром – подовженням моделі мотогондоли lo = 

200 мм. На початку експериментів було отримано значення підйомної сили та 

лобового опору державки моделі на кутах атаки від -2
о
 до 14

о
 при швидкості 

потоку повітря 24 м/с. Кожний експеримент проводиться шестиразово. Пока-

зання вагів усереднюються з урахуванням величини підйомної сили і лобового 

опору підтримуючого пристрою та обробляються на ПЕОМ. Поверхня моделі 

відповідає вимогам для моделей, що досліджуються в аеродинамічних трубах. 

Основні геометричні характеристики моделей: загальна довжина 200мм; дов-

жина модуля мотогондоли газогенератора (l1) 160, 120, 80 мм; довжина  модуля 

мотогондоли турбовентиляторної приставки (l2) 40, 80, 160мм; діаметр  модуля 

мотогондоли газогенератора  d1 =50мм; діаметр модуля мотогондоли 

турбовентиляторної приставки d2 =150 мм. 

В процесі експериментальних досліджень при визначенні коефіцієнту 

лобового опору моделі Сx, розраховувались поправки та похибки, які врахову-

ють особливості провадження експериментального дослідження мотогондол 

авіаційних силових установок: похибки на загромадження робочої частини ае-

родинамічної труби моделлю та супутнім струменем, похибки прямих багато-

разових вимірювань зусиль, визначалось середне квадратичне відхилення ос-

таточного результату, обчислювалися границі довірчого інтервалу випадкової 

похибки, враховувалася приладова похибка і похибка кутового коефіцієнта тари-

рування, повна похибка при оцінюванні похибок непрямих вимірювань коефі-

цієнта сили лобового опору Сx, похибки непрямих вимірювань на основі знай-

дених похибок попередніх прямих вимірювань.  

Важливими науковими задачами у вирішенні проблеми інтеграції газо-

турбінного двигуна з турбовентиляторною приставкою та мотогондоли є ви-

значення впливу чисел Маха, Рейнольдса і  кутів атаки літального апарату на 

аеродинамічні характеристики ступінчастої  мотогондоли силової установки 

літального апарату.  

На рис. 8 показано залежності коефіцієнта сумарного профільного опору 

циліндричних мотогондол в залежності від числа Рейнольдса, які отримано в 

результаті експериментальних досліджень в аеродинамічній трубі. 

Аналіз графіків на рис. 8 показує, що при нульовому куті атаки значення 

коефіцієнтів зовнішнього опору мотогондоли газотурбінного двигуна з турбо-

вентиляторною приставкою (зі ступенем двоконтурности m = 5) менше  у по-

рівнянні зі значеннями коефіцієнту зовнішнього опору мотогондоли двоконту-

рного газотурбінного двигуна традиційної компоновки (зі ступенем двоконту-

рности m = 5) на 8…12 % у всьому дослідженому діапазоні чисел Рейнольдса. 

Аналіз результатів досліджень показав, що при нульовому куті атаки силової 

установки значення коефіцієнтів зовнішнього опору мотогондоли  газотурбін-

ного двигуна з турбовентиляторною приставкою (зі ступенем двоконтурности 
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m=5) менше у порівнянні зі значеннями коефіцієнту зовнішнього опору мото-

гондоли двоконтурного газотурбінного двигуна традиційної компоновки (зі 

ступенем двоконтурності m=5) на 5…10% у всьому досліджуваному діапазоні 

чисел Маха. 

 

                
 

Рис.8. Залежності коефіцієнта сумарного профільного опору 

циліндричних мотогондол в залежності від числа Рейнольдса та Маха 

 

На рис. 9 наведено приклади залежності коефіцієнта підйомної сили та 

коефіцієнта лобового опору від кута атаки Суα  = f(α) та Схα = f(α) для найбільш 

характерних  варіантів досліджених моделей мотогондол. 

 
Рис.9. Залежність Суα  = f(α) та Схα = f(α) від кута атаки для моделей до-

сліджених мотогондол 

При кутах атаки літального апарату до 20
0 

 аеродинамічний опір мотого-

ндоли з турбовентиляторною приставкою істотно менше в порівнянні з мото-

гондолою двигуна з традиційним розташуванням вентилятора при безвідрив-

ному обтіканні. Результати досліджень впливу кута атаки на коефіцієнт зовні-

шнього опору циліндричних мотогондол авіаційної силової установки з турбо-

вентиляторною приставкою показали, що збільшення кута атаки літального 

апарату з α= 0
о
 до α= 20

о
 призводить до збільшення зовнішнього опору цилінд-
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ричної мотогондоли триконтурного газотурбінного двигуна на 15…20% (при 

ступені триконтурності m=5), в той же час, для циліндричної мотогондоли 

двоконтурного газотурбінного двигуна зростання зовнішнього опору складає 

35…45% (при ступені двоконтурності двоконтурного газотурбінного двигуна 

m=5). Ці результати отримані для всього дослідженого діапазону дозвукових 

швидкостей польоту. 

Узагальнені результати досліджень впливу кута атаки на коефіцієнт під-

йомної сили циліндричної мотогондоли авіаційної силової установки з турбо-

вентиляторною приставкою показали, що збільшення кута атаки літального 

апарату з α= 0
о
 до α= 20

о
 приводить до менш істотного збільшення аеродина-

мічного коефіцієнта підйомної сили циліндричної мотогондоли триконтурного 

газотурбінного двигуна (на 10…15%) при ступені триконтурності m = 5 в порі-

внянні зі збільшенням коефіцієнта підйомної сили циліндричної мотогондоли 

двоконтурного газотурбінного двигуна (на 35…40%) при ступені двоконтурно-

сті двоконтурного газотурбінного двигуна m=5. Це пояснюється меншою пи-

томою вагою підйомної сили мотогондоли газогенератора триконтурного газо-

турбінного двигуна в загальному балансі підйомної сили мотогондоли силової 

установки з триконтурним газотурбінним двигуном при додатніх кутах атаки. Ці 

результати отримані для всього дослідженого діапазону дозвукових швидкостей 

польоту. Достовірність результатів, отриманих при дослідженнях моделей мо-

тогондол в аеродинамічній трубі АТ-1, забезпечувалась дотриманням парамет-

рів подібності при проведенні експериментів. 

Четвертий розділ дисертації присвячений дослідженню впливу управ-

ління примежовим шаром на зовнішній опір мотогондоли авіаційної силової 

установки з турбовентиляторною приставкою. В розділі розглядаються питання 

оцінки впливу параметрів течії на зовнішній поверхні мотогондоли на форму-

вання примежового шару перед турбовентиляторною приставкою. Чисельний 

експеримент дає можливість проводити дослідження опору мотогондоли газо-

турбінного двигуна з турбовентиляторною приставкою при різних зовнішніх 

умовах і швидкостях польоту. Для розрахунку обтікання використовуються 

осереднені рівняння Нав’є – Стокса, які замикалися моделлю турбулентної 

в’язкості SST Ментера. На рис. 10 представлена досліджувана твердотільна 

модель мотогондоли. Максимальний діаметр мотогондоли для газогенератора 

складає – 0,6 м, довжина мотогондоли до турбовентиляторної приставки – 2,5м, 

діаметр мотогондоли турбовентиляторної приставки – 1м. 

 

 
Рис.10. Твердотільна модель мотогондоли ГТД з турбовентиляторною 

приставкою  
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Була проведена серія розрахунків обтікання мотогондоли з турбовенти-

ляторною приставкою при числах Маха М= 0,3…0,8.  

Першим етапом роботи був розрахунок течії на поверхні мотогондоли  без 

використання управління примежовим шаром. За результатами розрахунків 

визначались залежності товщини витіснення примежового шару *δ  від числа 

Рейнольдса. Одним із ефективних методів, який відноситься до активних мето-

дів, є відсмоктування примежового шару через спеціальні отвори. В роботі ста-

виться завдання оцінити вплив форми вхідних кромок отворів на ефективність 

відсмоктування примежового шару на поверхні мотогондоли. Поставлена задача 

вирішувалася методом чисельного моделювання. Для урахування примежового 

шару розрахункова сітка була з адаптацією примежового шару. Тип 

розрахункової сітки - неструктурована. Як робоче тіло обране повітря при 

стандартних атмосферних умовах. На вході задавалась  швидкість 100 м/с. Об'-

єкт дослідження - течія на поверхні цилиндрічної мотогондоли. На поверхні 

мотогондоли виконано отвори для управління примежовим шаром. 

На рис. 11. показано схема течії на поверхні мотогондол з 

відсмоктуванням примежового шару через отвори. 

 

        
                                а)                                                       б) 

Рис. 11. Схема течії на поверхні мотогондоли з відсмоктуванням приме-

жового шару через отвори: а – отвори з прямокутними вхідними кромками, б – 

отвори з профільованими вхідними кромками 

 

Для оцінки інтенсивності управління примежовим шаром в роботі запро-

поновано коефіцієнт відсмоктування: 

                                                 
*

0 0

z

s sc

C
c

δ

ρ

ρ δ

⋅ ⋅ ∆
=

⋅ ⋅

∑
,                                                 

де *δ  – товщина витіснення примежового шару; 0ρ  – густина газу у ядрі потоку; 

0c⋅  – швидкість газу у ядрі потоку; ∆ – лінійний розмір одиничного отвору для 

відсмоктування примежового шару; z – кількість отворів для відсмоктування 

примежового шару на поверхні мотогондоли; sc  – швидкість газу в каналах для 

відсмоктування примежового шару; sρ  – густина газу в каналах. 

Аналіз результатів дослідження показав, що при відсмоктуванні через 

отвори з прямокутними вхідними кромками товщина примежового шару 

зменшується на 58...65%, при застосуванні профільованих вхідних кромок - 

ефективність зростає до 63…70%.  

Задача дослідження передбачала оцінку впливу інтенсивності відсмокту-

вання примежового шару на зниження аеродинамічного опору мотогондоли і 
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збільшення внутрішньої тяги вентиляторного контуру турбовентиляторної при-

ставки. Відсмоктування примежового шару з поверхні мотогондоли газогене-

ратора призводить до зменшення аеродинамічного опору мотогондоли газоге-

нератора і силової установки в цілому. Примежовий шар з поверхні мотогондоли 

газогенератора надходить в проточну частину вентиляторного контуру 

турбовентиляторної приставки мотогондоли і бере участь в робочому процесі 

турбовентиляторної приставки. Швидкість потоку в аеродинамічній трубі і 

геометричні параметри моделей визначили діапазон зміни числа Рейнольдса в 

процесі досліджень Re = 10
5
...10

6
. Відносна зміна зовнішнього опору мотогон-

доли авіаційної силової установки з турбовентиляторною приставкою при ви-

користанні відсмоктування примежового шару з поверхні мотогондоли газоге-

нератора визначалася за формулою 

0

гг 1 1 твп 0 0 1(1 )ТРТД X X
ТРТД

ТРДД Х

Х C d l C d l l
Х

Х C

δ δ
δ

 + +
= =  

  
. 

В приведених формулах Схгг – коефіцієнт аеродинамічного опору мото-

гондоли газогенератора без управління примежовим шаром і  Схггδ – коефіцієнт 

аеродинамічного опору мотогондоли газогенератора з відсмоктуванням при-

межового шару. При Сδ =Сδоpt  профільний опір мотогондоли газогенераторного 

модуля Хгг=0.  

На рис. 11 показані залежності опору мотогондоли силової установки від 

інтенсивності відсмоктування примежового шару з поверхні мотогондоли газо-

генератора. При коефіцієнті відсмоктування примежового шару Сδ=1,0 прак-

тично весь опір мотогондоли визначається зовнішнім азродинамічним опором 

мотогондоли турбовентиляторної приставки, тобто зовнішній опір силової 

установки досягає найменшої величини. 

 

 
Рис. 12. Залежність аеродинамічного опору мотогондоли силової уста-

новки від інтенсивності відсмоктування примежового шару з поверхні мото-

гондоли газогенератора 

 



 

 

18 

Порівняння зовнішнього опору мотогондол звичайного компонування 

двоконтурного газотурбінного двигуна і п'яти варіантів мотогондол газотур-

бінного двигуна з турбовентиляторною приставкою показало, що ефект від за-

стосування відсмоктування примежового шару на поверхні мотогондоли газо-

генератора залежить від ступеня двоконтурності турбовентиляторної приставки. 

Результати досліджень показали, що зовнішній опір мотогондол  газотур-

бінних двигунів з турбовентиляторною приставкою на 50…55% менше, ніж 

зовнішній опір мотогондол звичайної компоновки двоконтурного газотурбін-

ного двигуна. Показано, що при коефіцієнті відсмоктування 0,9...1,0Cδ =  зов-

нішній аеродинамічний опір силової установки наближається до найменшої 

величини. 

У п'ятому розділі розглядаються питання аеротермогазодинамічної інте-

грації двоконтурного газотурбінного двигуна з турбовентиляторною пристав-

кою та мотогондоли авіаційної силової установки. 

Концепція аеротермогазодинамічної інтеграції ступінчастої мотогондоли і 

двоконтурного газотурбінного двигуна з турбовентиляторною приставкою гру-

нтується на використанні енергії примежого шару, що формується на поверхні 

мотогондоли газогенератора, для зменшення зовнішнього опору мотогондоли та 

збільшення ефективної тяги турбореактивного двигуна. Схему компоновки 

авіаційної силової установки із турбовентиляторною приставкою зображено на 

рис 13.  

 
Рис. 13 Схема  компоновки мотогондоли і ТРДД із турбовентиляторною 

приставкою 

 

Внаслідок додавання до витрати повітря через вентиляторний контур 

турбовентиляторної приставки додаткової маси повітря ∆Gδ, що відсмоктується 

з поверхні мотогондоли газогенератора внутрішня тяга турбовентиляторної 

приставки буде зростати  

[ ]{ }вн (1 ) (1 )cI cIIR G c g V m c K Vδ= + − + + − . 

Термогазодинамічний розрахунок авіаційної силової установки з відсмо-

ктуванням примежового шару з поверхні мотогондоли газогенератора венти-

ляторним контуром турбовентиляторної приставки складається з декількох роз-

рахункових модулів. Робота циклу внутрішнього контуру LцІ витрачається на 
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збільшення кінетичної енергії газу, що проходить через внутрішній контур, і на 

роботу стиснення повітря у турбовентиляторній приставці: eIL  – частина роботи 

турбіни внутрішнього контуру, яка передається зовнішньому контуру; BлІІL  – 

робота стиснення другого контуру; mеф - ефективний ступінь двоконтурості 

турбовентиляторної приставки, який враховує додавання до витрати повітря 

через вентиляторний контур турбовентиляторної приставки GII  додаткової маси 

повітря ∆Gδ, що відсмоктується з поверхні мотогондоли газогенератора.  

З урахуванням примежового шару, що формується на поверхні мотогон-

доли газогенератора, ступінь двоконтурності турбовентиляторної приставки 

визначається за виразом (1 )eфm m Kδ= + , де Kδ  - коефіцієнт, що враховує змі-

нення витрати повітря через вентилятор, внаслідок відсмоктування примежо-

вого шару з поверхні мотогондоли газогенератора та його подальшого викори-

стання у вентиляторному контурі турбовентиляторної приставки.  

Для ТРДД з турбовентиляторною приставкою ефективний ступінь дво-

контурності mеф визначається за співвідношенням  

( )
( )

кр кр

ввт ввт

(1 )
.

II II II
еф

I

q F K
m

q F

δλ σ +
=

λ
 

У роботі розглядаються методики аеротермогазодинамічного розрахунку 

силової установки з одноконтурним та двоконтурним газогенератором. Для 

визначення оптимальних значень ступеня двоконтурності mр opt турбовентиля-

торної приставки і ступеня підвищення тиску у вентиляторі *
Вл optπ  у розрахун-

кових умовах польоту в дисертації запропоновано графоаналітичний метод оп-

тимізації параметрів турбовентиляторної приставки  ТРДД.  

Основна мета оптимізації параметрів турбовентиляторної приставки по-

лягає у визначенні для розрахункових умов польоту значень ступеня двокон-

турності mр opt турбовентиляторної приставки та ступеня підвищення тиску у 

вентиляторі *
Вл optπ , узгоджених з параметрами турбінного контуру турбовен-

тиляторної приставки *
Вл optπ  та параметрами газогенераторного модуля *

гТ  і 

*
кΣπ  у заданих умовах польоту (Mн, Н або *

н ).Т   

В роботі отримано серію номограм графоаналітичного методу визначення  

параметрів турбовентиляторної приставки, узгоджених з параметрами газоге-

нераторного контуру двоконтурного турбореактивного двигуна. 

На рис. 14 представлено приклади номограм графоаналітичного методу 

визначення параметрів турбовентиляторної приставки, узгоджених з парамет-

рами газогенераторного контуру двоконтурного турбореактивного двигуна. 

Важливе місце у вирішенні проблеми зменшення зовнішнього опору мо-

тогондоли двигуна та підвищення тяги вентиляторного контуру має аеротер-

могазодинамічна інтеграція параметрів і характеристик газотурбінного двигуна 

та мотогондоли силової установки з управлінням примежовим шаром. 
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Рис.14. Номогорами графоаналітичного методу визначення оптимальних 

параметрів турбовентиляторної приставки двоконтурного турбореактивного 

двигуна 

 

Відносна зміна зовнішнього опору мотогондоли авіаційної силової уста-

новки з турбовентиляторною приставкою при використанні відсмоктування 

примежового шару з поверхні мотогондоли газогенератора визначалася за фо-

рмулою 

гг твп

0

2

1 1 1(1 ) (1 )Х Х

X

С С V d l С l
X

C

δ
 − ρ + −

=  
  

. 

Залежність профільного опору циліндричної мотогондоли газогенератора 

від інтенсивності відсмоктування примежового шару показана на рис. 15. 

 

   
Рис.15. Залежність профільного опору циліндричної мотогондоли від ін-

тенсивності відсмоктування примежового шару 
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Узагальнені результати розрахунково-експериментальних дослідженнь 

впливу управління примежовим шаром на поверхні мотогондоли газогенератора 

силової установки на внутрішню тягу вентиляторного контуру турбовентиля-

торної приставки триконтурного двигуна показано на рис. 16. 

 

     
 

Рис. 16. Вплив управління примежовим шаром на поверхні мотогондоли 

газогенератора на  тягу вентиляторного контуру турбовентиляторної приставки 

 

Розгляд результатів дослідження показав, що при інтенсивності відсмок-

тування примежового шару з поверхні мотогондоли газогенераторного модуля, 

що відповідає значенням коефіцієнта  відсмоктування Сδ =Сδоpt=1,0, має місце 

збільшення тяги вентиляторного контура  двоконтурного двигуна на 2,5…6 %. ( 
для подовження мотогондоли газогенератора λ=6) та на 1,0…1,5 % (для подов-

ження мотогондоли газогенератора  λ=4). 

На рис. 17 та рис. 18 показані результати розрахункового дослідження 

впливу управління примежовим шаром на поверхні мотогондоли газогенератора 

силової установки з турбовентиляторною приставкою на ефективну тягу і ефе-

ктивну питому витрату палива двоконтурного двигуна при дозвукових швид-

костях польоту. Розгляд результатів дослідження показав, що при інтенсивності 

відсмоктування примежового шару з поверхні мотогондоли газогенераторного 

модуля, що відповідає значенням коефіцієнта  відсмоктування Сδ=Сδоpt=1,0, має 

місце зниження профільного аеродинамічного опору мотогондоли  силової 

установки на 35…55% (для мотогондоли газогенератора з подовженням λ=6) та 

на 15…30% (для мотогондоли газогенератора з подовженням λ=4). Відсмокту-

вання примежового шару приводить до відносного збільшення ефективної тяги 

ТРДД на 1,25…2,3% (при ступені двоконтурності турбовентиляторної приста-

вки m=2…8 і подовженні мотогондоли газогенератора λ=4), а при подовженні 

мотогондоли газогенератора λ=6 відносне збільшення ефективної тяги складає 

3…6%. Відносне зменшення питомої витрати палива ТРДД при ступені двоко-

нтурності турбовентиляторної приставки m=2…8 і подовженні мотогондоли 

газогенератора λ=4 складає 1,0…4,0%, а при подовженні мотогондоли газоге-

нератора λ=6 відносне зменшення питомої витрати палива складає 3…7,5%.Цей 

ефект забезпечується зменшенням негативного впливу зовнішнього опору мо-

тогондоли газогенератора на ефективну тягу авіаційної силової установки і 
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підведенням у вентиляторний контур турбовентиляторної приставки додаткової 

маси повітря примежового шару, що відсмоктується з поверхні мотогондоли 

газогенератора.  

 

        
Рис.17. Вплив управління примежовим шаром на поверхні мотогондоли 

газогенератора на ефективну тягу двоконтурного двигуна (λ=4) 

 

 

   
Рис.18. Вплив управління примежовим шаром на поверхні мотогондоли 

газогенератора силової установки з турбовентиляторною приставкою на ефек-

тивну питому витрату палива двоконтурного двигуна 

 

На рис.19 представлено алгоритм узгодження параметрів мотогондоли 

силової установки і газотурбінного двигуна з турбовентиляторною приставкою. 

Всі компоненти алгоритму наведені в розділах дисертації, що використовува-

лись в процесі розрахунково-експериментальних досліджень. 

Всі компоненти алгоритму наведені в розділах дисертації, що використо-

вувались в процесі розрахунково-експериментальних досліджень. 

Таким чином, реалізація концепції інтеграції мотогондоли і  двоконтур-

ного турбореактивного двигуна з турбовентиляторною приставкою заснована на 

використанні енергії примежового шару на поверхні мотогондоли газогенера-

тора, забезпечує підвищення економічності і ефективності силової установки з 

турбовентиляторною приставкою. 
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Рис. 19.  Алгоритм інтеграції ступінчастої мотогондоли силової установки 

і газотурбінного двигуна з турбовентиляторною приставкою 

 

 

В шостому розділі запропоновано концепцію аеротермогазодинамічної 

інтеграції триконтурного газотурбінного двигуна з турбовентиляторною при-

ставкою та мотогондоли авіаційної силової установки.  

На рис. 20 зображено схему ступінчастої мотогондоли та триконтурного 

газотурбінного двигуна з модулем турбовентиляторної приставки. Основні 

елементи триконтурного двигуна: вхідний напрямний апарат внутрішнього  

контуру; 2 – компресор низького тиску першого і другого контурів;  3 – канал 

другого контуру газогенератора; 4 – компресор високого тиску першого контуру 

газогенератора; 5 – камера згоряння; 6, 7 – багатовальна газова турбіна внутрі-

шнього контуру; 8 – камера змішування газогенераторного контуру; 9 – вхідний 
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напрямний апарат третього контуру; 10 – вентиляторний (третій) контур 

турбовентиляторної приставки; 11 – спрямний апарат третього контуру 

турбовентиляторної приставки; 12 – турбінний контур турбовентиляторної при-

ставки; 13 – реактивне сопло зовнішнього (третього) контуру; 14 – реактивне 

сопло внутрішнього контуру.  

   

 
Рис.20. Схема триконтурного газотурбінного двигуна з модулем 

турбовентиляторної приставки 

 

Оптимальний розподіл вільної енергії газового потоку за турбіною газо-

генератора забезпечує мінімальну питому витрату палива в заданих умовах 

польоту. Вільна енергія газового потоку після газогенератора 
в

E  розподіляється 

між внутрішнім і зовнішнім контурами турбовентиляторної приставки з умови 

оптимального розподілу енергії, що забезпечується рівністю швидкостей за ко-

нтуром вентилятора  
2cc і за контуром турбіни турбовентилятора  

1cc : 

2 2

III III
cв III 2

I III

(1 ) (1 )
1

(1 ) 2

m K V
L

m

δ + − η
= η + + η 

. 

Основна задача полягає у визначенні значення ступеня триконтурності 

турбовентиляторної приставки IIIm , при якому в заданих умовах польоту забез-

печується оптимальний розподіл вільної енергії газового потоку газогенератора. 

Для вирішення цієї задачі запропоновано графоаналітичний метод оптимізації 

параметрів турбовентиляторної приставки ТРТД. Основна мета оптимізації па-

раметрів турбовентиляторної приставки полягає у визначенні для розрахункових 

умов польоту оптимальних значень ступеня триконтурності mр3 opt турбовенти-

ляторної приставки, ступеня підвищення тиску у вентиляторі *
Вл optπ  турбовен-

тиляторної приставки, узгоджених з параметрами газового потоку за камерою 

змішування двоконтурного газогенераторного контуру та параметрами турбін-

ного контуру турбовентиляторної приставки π*тВл opt та параметрами двоконту-

рного газогенераторного модуля  *
гТ , *

кΣπ  , mр1 opt у заданих умовах польоту (Mн, 

Н або *
н ).Т  На рис. 21 наведено приклади номограм графоаналітичного методу 
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визначення оптимальних параметрів турбовентиляторної приставки триконту-

рного турбореактивного двигуна (для газогенераторного контуру при m1 =1).  

 

    
Рис. 21. Номогорами графоаналітичного методу визначення оптимальних 

параметрів турбовентиляторної приставки триконтурного турбореактивного 

двигуна 

 

В роботі отримано серію номограм графоаналітичного методу визначення 

оптимальних параметрів турбовентиляторної приставки, узгоджених з параме-

трами двоконтурного газогенераторного контуру триконтурного турбореакти-

вного двигуна. 

Існує оптимальний розподіл вільної енергії газового потоку, що виходить з 

камери змішування внутрішнього (газогенераторного) контуру, при якому за-

безпечується мінімальна питома витрата палива ТРТД в заданих умовах польоту. 

Оптимальний розподіл вільної енергії газового потоку характеризується опти-

мальними значеннями параметрів турбінної і вентиляторної частин турбовен-

тиляторної приставки. Схема відсмоктування примежового шару з поверхні 

мотогондоли газогенератора вентиляторним контуром турбовентиляторної при-

ставки триконтурного газотурбінного двигуна  представлена на рис. 22.   

 
Рис. 22. Схема мотогондоли газогенераторного контуру з відсмоктуванням 

примежового шару і модуля турбовентиляторної приставки 
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З урахуванням оптимального співвідношення швидкості польоту і швид-

кості газу на виході з турбовентиляторної приставки одержуємо  

22
Вл.р

2

I вл.р

IIIopt 22
Вл.р

3

Вл.р

11

1 2

1
(1 )

2

i

V
L

m
m

V
Kδ

 − η
−   + η =

 − η
+  η 

,             

1
Вл.р

IIIopt

Вл.opt

в

1

1

k

k

eL
m

k
RT

k

π

−

∗

∗

η 
 
 = +
 
 − 

. 

Значення Вл II optπ ∗  дозволяє визначити параметри потоку на виході з сопла 

зовнішнього контуру. Подальший розрахунок турбовентиляторної приставки 

визначається умовами проектування двигуна в цілому. 

Після визначення оптимальних значень ступеня двоконтурності і ступеня 

підвищення тиску у вентиляторі, необхідно, узгодити параметри турбіни і вен-

тиляторної приставки. При повному розширенні газу в контурах питома тяга 

ТРТД  дорівнює питомій тязі кожного контуру  

І ІІ сІ сІІ( ) ( )G G GR R R с V с V= = = − = − . 

Внутрішня тяга ТРТД з турбовентиляторною приставкою і відсмокту-

ванням примежового шару з поверхні мотогондоли газогенератора визначалася з 

урахуванням підведення додаткових маси повітря в вентиляторний контур тур-

бовентиляторної приставки  

[ ]вн п(1 ) (1 ) ( )вІ I cI вІІІ II cIIR G m c g V G c V GK cδ= + + − + − + . 

Зовнішній аеродинамічний опір мотогондоли визначався з урахуванням 

впливу на коефіцієнт аеродинамічного профільного опору управління приме-

жовим шаром на поверхні мотогондоли газогенератора 

2

1 2 2
ТРТД 0 2 гг твп

2 0 0

(1 )
2

X X

V d l l
Х l d C C

d l l

πρ  
= − + 

 
. 

Узагальнені результати розрахункового дослідження впливу 

інтенсивності управління примежовим шаром на поверхні мотогондоли газоге-

нератора силової установки на профільний опір циліндричної мотогондоли 

триконтурного двигуна показано на рис. 23. 

Узагальнені результати розрахункового дослідження впливу управління 

примежовим шаром на поверхні мотогондоли газогенератора силової установки 

на внутрішню тягу вентиляторного контуру турбовентиляторної приставки 

триконтурного двигуна показано на рис. 24. 

 



 27 

     
 

Рис. 23. Залежність профільного опору циліндричної мотогондоли від ін-

тенсивності відсмоктування примежового шару 

 

     

Рис. 24. Вплив управління примежовим шаром на поверхні мотогондоли 

газогенератора на внутрішню тягу вентиляторного контуру турбовентиляторної 

приставки триконтурного двигуна (подовження мотогондоли λ=6) 

 

На рис. 25 та рис. 26 показані результати розрахункового дослідження 

впливу управління примежовим шаром на поверхні мотогондоли газогенератора 

силової установки з турбовентиляторною приставкою на ефективну тягу і ефе-

ктивну питому витрату палива двоконтурного двигуна при дозвукових швид-

костях польоту. 

Відсмоктування примежового шару з поверхні мотогондоли газогенера-

торного модуля турбовентиляторної приставки приводить до зниження аеро-

динамічного опору мотогондоли газогенератора і збільшення внутрішньої тяги 

турбовентиляторної приставки. 

Збільшення внутрішньої тяги турбовентиляторної приставки забезпечу-

ється додаванням до витрати повітря через вентиляторний контур турбовенти-

ляторної приставки примежового шару, який відсмоктується вентиляторним 

контуром турбовентиляторної приставки з поверхні  мотогондоли. 
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Рис. 25. Вплив управління примежовим шаром на поверхні мотогондоли 

газогенератора силової установки з турбовентиляторною приставкою на ефек-

тивну тягу двигуна 

 

      

Рис. 26. Вплив управління примежовим шаром на поверхні мотогондоли 

газогенератора силової установки з турбовентиляторною приставкою на ефек-

тивну питому витрату палива двигуна 

Отримані результати досліджень показали, що при інтенсивності відсмо-

ктування примежового шару з поверхні мотогондоли газогенераторного модуля, 

що відповідає значенням коефіцієнта відсмоктування Сδ=1,0, має місце зни-

ження профільного аеродинамічного опору мотогондоли силової установки на 

40...75% і, відповідно, збільшення ефективної тяги силової установки з трикон-

турним двигуном на 1,6...7,5% і зниження ефективної питомої витрати палива 

2... 8%. 

ВИСНОВКИ 

1. Результати досліджень показали, що вирішення проблеми  підвищення 

ефективності і економічності авіаційної силової установки  може бути забезпе-

чено на основі комплексного розгляду всіх факторів, що впливають на параме-

три і характеристики газотурбінного двигуна та мотогондоли літального апа-
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рату. Важливе місце в цьому комплексі займає проблема аеротермогазодина-

мічної інтеграції модуля універсального газогенератора і модуля мотогондоли 

турбовентиляторної приставки, вирішення якої забезпечує отримання найкра-

щих параметрів турбореактивного двигуна. 

2. Створено наукові основи концепції інтеграції багатоконтурного газо-

турбінного двигуна з турбовентиляторною приставкою та ступінчастої мотого-

ндоли авіаційної силової установки. Отримала подальший розвиток теорія 

газотурбінних двигунів у напрямку створення теоретичних основ інтеграції ба-

гатоконтурних турбореактивних двигунів з турбовентиляторною приставкою та 

ступінчастої мотогондоли силової установки.  

3. Створено науково-методичний апарат аеротермогазодинамічної інтег-

рації багатоконтурних турбореактивних двигунів із турбовентиляторною при-

ставкою і ступінчастої мотогондоли авиаційної силової установки. Науко-

во-методичний апарат складається з: 

- методик узгодження аеротермогазодинамічних параметрів багатокон-

турних турбореактивних двигунів з турбовентиляторною приставкою і ступін-

частої мотогондоли авіаційної силової установки; 

- графоаналітичного методу оптимізації параметрів турбовентиляторної 

приставки багатоконтурного турбореактивного двигуна; 

- узагальнених результатів досліджень впливу управління примежовим 

шаром на поверхні мотогондоли газогенератора на ефективну тягу багатокон-

турного турбореактивного двигуна з турбовентиляторною приставкою; 

- методик узгодження аеротермогазодинамічних параметрів турбовенти-

ляторної приставки і ступінчастої мотогондоли авіаційної силової установки з 

управлінням примежовим шаром на поверхні мотогондоли газогенератора. 

Запропонований науково-методичний апарат дозволяє виконувати роз-

рахунки параметрів та характеристик авіаційної силової установки з багатоко-

нтурним турбореактивним двигуном з турбовентиляторною приставкою та сту-

пінчастої мотогондоли з управлінням примежовим шаром на поверхні мотого-

ндоли газогенератора.     

3. Створено теоретичні основи аеротермогазодинамічної інтеграції бага-

токонтурного турбореактивного двигуна з турбовентиляторною приставкою і 

мотогондоли силової установки, що ґрунтується на узгодженні термогазодина-

мічних параметрів турбореактивного двигуна і аеродинамічних характеристик 

ступінчастої мотогондоли. Результати дослідження показали можливість зни-

ження профільного опору ступінчастої мотогондоли турбореактивного двигуна з 

турбовентиляторною приставкою в порівнянні з мотогондолою двигуна з тра-

диційним розташуванням вентилятора в 2...3 рази, що еквівалентно збільшенню 

ефективної тяги силової установки на 1,5 ... 2,2% при незмінних параметрах 

робочого процесу і габаритних розмірах силової установки. Результати дослі-

дження показали, що при кутах атаки літального апарату в діапазоні від α= 0
о
 до 

α= 20
о
 коефіцієнт аеродинамічного опору ступінчастої мотогондоли двигуна з 

турбовентиляторною приставкою (зі ступенем триконтурності m = 5) менше на 

1…10%  у порівнянні зі значенями коефіцієнту зовнішнього опору мотогондоли 

двоконтурного газотурбінного двигуна традиційної компоновки. Значення кое-
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фіцієнту підйомної сили ступінчастої  мотогондоли  газотурбінного двигуна з 

турбовентиляторною приставкою (зі ступенем триконтурності m = 5) більше на 

5…10%  у порівнянні зі значенями коефіцієнту підйомної сили мотогондоли 

двоконтурного газотурбінного двигуна традиційної компоновки. 

4. Створено теоретичні основи концепції аеротермогазодинамічної інтег-

рації багатоконтурного турбореактивного двигуна з турбовентиляторною при-

ставкою і ступінчастої мотогондоли силової установки, що базується на вико-

ристанні енергії вентиляторного контуру турбовентиляторної приставки для 

управління примежовим шаром, що формується на поверхні мотогондоли мо-

дуля газогенератора. Управління примежовим шаром на поверхні мотогондоли 

модуля газогенератора з використанням енергії турбовентиляторної приставки 

дозволяє вирішувати задачі зменшення зовнішнього опору мотогондоли газо-

генератора  авіаційної силової установки та збільшення тяги вентиляторного 

контуру турбовентиляторної приставки. 

5. Результати розрахунково-експериментальних досліджень показали, що 

використання енергії вентиляторного контуру турбовентиляторної приставки 

для управління примежовим шаром на поверхні ступінчастої мотогондоли мо-

дуля газогенератора може привести до відносного збільшення ефективної тяги 

ТРДД на 1,25…6% при ступені двоконтурности турбовентиляторної приставки 

m=2…8.  

Відносне зменшення питомої витрати палива ТРДД при ступені двокон-

турності турбовентиляторної приставки m=2…8 складає 1,0…7,5%  

Управління примежовим шаром на поверхні ступінчастої мотогондоли 

модуля газогенератора може привести до відносного збільшення ефективної 

тяги ТРТД на 1,6…7,5% при ступені двоконтурности турбовентиляторної при-

ставки m=2…8. Відносне зменшення питомої витрати палива ТРТД при ступені 

двоконтурності турбовентиляторної приставки m=2…8 складає 2...8%.  

6. Результати дослідження показали перспективність використання 

управління примежовим шаром на поверхні ступінчастої мотогондоли з метою 

зниження зовнішнього аеродинамічного опору авіаційної силової установки і 

покращення тягово-економічних характеристик ГТД. Отримані результати до-

сліджень показали, що відсмоктування примежового шару з поверхні мотогон-

доли газогенераторного модуля, за значенням коефіцієнта відсмоктування 

Сδ=1,0, має забезпечити зниження загального аеродинамічного опору мотогон-

доли силової установки літального апарату на 40...75%.   

7. На основі розрахункових та експериментальних досліджень отримані 

рекомендації щодо обгрунтування вимог до параметрів та характеристик тур-

бореактивного двигуна з турбовентиляторною приставкою та ступінчастої мо-

тогондоли авіаційної силової установки та визначення оптимальних значень 

параметрів робочого процесу турбовентиляторної приставки багатоконтурного 

турбореактивного двигуна відповідно до розрахункових умов польоту. 

8. Результати розрахункових досліджень свідчать про перспективність  за-

пропонованої концепції інтеграції багатоконтурного турбореактивного двигуна 

модульної конструкції з турбовентилятрною приставкою і ступінчастої мотогон-

доли з управлінням примежовим шаром на поверхні мотогондоли газогенератора. 
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АНОТАЦІЯ 

 
Терещенко Ю. Ю. Концепція інтеграції силової установки з турбо-

вентиляторною приставкою і літального апарату. - Рукопис.  

Дисертація на здобуття наукового ступеня доктора технічних наук зі спе-
ціальності 05.05.03 - двигуни та енергетичні установки. - Національний авіа-
ційний університет Міністерства освіти і науки України, Київ, 2019. 

У роботі науково обґрунтована концепція аеротермогазодинамічної  ін-

теграції триконтурного газотурбінного двигуна з турбовентиляторною приста-

вкою та ступінчастої мотогондоли авіаційної силової установки. Створено нау-

ково-методичний апарат для аналізу процесу аеротермогазодинамічної інтегра-

ції багатоконтурних турбореактивних двигунів із заднім розташуванням турбо-

вентиляторної приставки і мотогондоли авіаційної силової установки. Створено 
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теоретичні основи аеротермогазодинамічної інтеграції багатоконтурного тур-

бореактивного двигуна з турбовентиляторою приставкою та мотогондоли си-

лової установки із управлінням примежовим шаром на поверхні мотогондоли 

газогенераторного модуля.  

На основі результатів розрахунково-експериментальних досліджень 

отримані рекомендації щодо обгрунтування вимог до аеротермогазодинамічної 

інтеграції ступінчастої мотогондоли та газотурбінного двигуна з турбовенти-

ляторною приставкою авіаційної силової установки та визначення оптимальних 

значень параметрів робочого процесу триконтурного газотурбінного двигуна 

відповідно до розрахункових умов польоту. 

Ключові слова: аеротермогазодинамічна інтеграція, мотогондола, газо-

турбінний двигун, турбовентиляторна приставка, авіаційна силова установка, 

аеродинамічний опір, ефективна тяга. 

 
АННОТАЦИЯ 

 
Терещенко Ю.Ю. Концепция интеграции силовой установки с тур-

бовентиляторной приставкой и летательного аппарата. - Рукопись. 
Дисcертация на соискание ученой степени доктора технических наук по 

специальности 05.05.03 - двигатели и энергетические установки. - Национа-
льный авиационный университет Министерства образования и науки Украины, 
Киев, 2019. 

В работе научно обоснована концепция аэротермогазодинамической ин-

теграции трехконтурного газотурбинного двигателя с турбовентиляторной при-

ставкой и cтупенчатой мотогондолы авиационной силовой установки. Создан 

научно-методический аппарат для анализа процесса аэротермогазодинамичес-

кой интеграции многоконтурных турбореактивных двигателей с задним распо-

ложением турбовентиляторной приставки и мотогондолы авиационной силовой 

установки. Созданы теоретические основы аэротермогазодинамической интег-

рации многоконтурного турбореактивного двигателя с турбовентиляторной 

приставкой и мотогондолы силовой установки с управлением пограничного слоя 

на поверхности мотогондолы газогенераторного модуля. 

Впервые создана методика использования управления пограничным слоем 

на поверхности мотогондолы газогенератора с целью снижения внешнего аэ-

родинамического сопротивления авиационной силовой установки и улучшение 

тягово-экономических характеристик авиационных двухконтурных и трехкон-

турных турбореактивных двигателей. Впервые получены общие теоретические 

зависимости, характеризующие совместную работу модуля мотогондолы с 

управлением пограничного слоя и принципиально нового типа газотурбинного 

двигателя с турбовентиляторной приставкой. Разработаны теоретические ос-

новы графоаналитического метода определения оптимальных параметров тур-

бовентиляторной приставки и мотогондолы газогенератора двухконтурных и 

трехконтурных газотурбинных двигателей, которые позволяют решать задачи 

оптимизации параметров турбовентиляторной приставки. 

На основе результатов расчетно-экспериментальных исследований полу-
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чены рекомендации по обоснованию требований к аэротермогазодинамической 

интеграции параметров мотогондолы и газотурбинного двигателя с турбовен-

тиляторной приставкой авиационной силовой установки и определения опти-

мальных значений параметров рабочего процесса трехконтурного газотурбин-

ного двигателя в соответствии с расчетными условий полета. 

Ключевые слова: аэротермогазодинамическая интеграция, мотогондола, 

газотурбинный двигатель, турбовентиляторная приставка, авиационная силовая 

установка, аэродинамическое сопротивление, эффективная тяга. 

 
SUMMARY 

 
Тereshchenko Yu.Yu. Conception of integration of power plant with tur-

bofan unit and aircraft. - Manuscript.  
Thesis for the scientific degree of the Doctor of engineering sciences on the 

speciality 05.05.03 – engines and power plants. – National Aviation University of 
Ministry of eedication and Science of Ukrane, Kyiv, 2019. 

The concept of aerothermogasdynamic integration of a double bypass gas tur-

bine engine with a turbofan unit and a stepped engine nacelle of an aircraft power plant 

is scientifically grounded in the work. A scientific and methodological apparatus has 

been created for analyzing the process of aerothermogasdynamic integration of 

multi-pass turbojet engines with a rear-mounted turbofan unit and engine nacelle of an 

aircraft power plant. The theoretical foundations of aerothermogasdynamic integration 

of a multi-pass turbojet engine with a turbofan unit and a power plant nacelle with 

boundary layer control on the surface of the engine nacelle of a gas generator module 

have been created. 

Based on the results of computational and experimental studies, recommenda-

tions were obtained to justify the requirements for aerothermogasdynamic integration 

of a stepped engine nacelle and gas turbine engine with a turbofan unit of an aircraft 

power plant and determine the optimal values of the process parameters of a of double 

bypass gas turbine engine in accordance with the calculated flight conditions. 

Key words: aerothermogasdynamic integration, engine nacelle, gas turbine 

engine, turbofan unit, aircraft power plant, aerodynamic drag, effective thrust. 

 


