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Аннотация. Проведен обзор различных подходов для оценки массы одноконтурных и двухконтурных 
турбореактивных двигателей. Показаны недостатки, присущие существующим методикам, основанным 
на формировании средствами регрессионного анализа (по данным выполненных двигателей) зависимо-
сти массы двигателя от его основных параметров. Предложена методика оценки массы, основанная на 
разбиении двигателя на модули, где масса лопаточных машин определяется исходя из допущений о ее 
пропорциональности, соответствующей удельной работе, а масса канала наружного контура, смесителя и 
форсажной камеры – приведенному расходу рабочего тела. Применение этой методики позволит повысить 
точность оценки массы двигателя и более корректно учесть влияние его основных проектных параметров.
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Abstract
The presented article considers basic approaches to the weight assessment technique (WAT) forming of the aircraft 
turbojet at the initial stage of its designing. Analysis of various approaches to the engine weight assessment revealed 
their pros and contras.
The most widespread in practice approach is based on regularities, formed by the regressive analysis means, which 
interconnect the engine gas-dynamic and weight parameters (“regressive” techniques). These techniques refl ect 
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quite well the engine mass characteristics, which “took part” in the regression analysis or similar to it, but they 
cannot be applied for the weight forecasting for the newly designed prospective engine due to the great inaccuracy.
The “block-regressive” techniques, based on the engine splitting into several enlarged blocks are marked as more 
precise for the engine total weight determining. The value of each block weight in these techniques bears conditional 
character and does not correspond to real engine subassemblies weight. Thus, the engine weight changing assessment 
at its subassemblies modernization may yield incorrect result.
The authors put forward a new mass assessment technique, which employs the dependence of the blade machines 
weight on the specifi c work, performed by them. Mass of the outer channel, mixer and afterburner herewith depend 
on the specifi c working fl uid consumption.
The following selected values for the takeoff  mode were set as basic parameters at the preliminary design stage:
- Pressure ratios in compressor stages *

f  and *
hpc .

- The air consumption through the engine Ga.
- The bypass ratio m.
- The gas temperature prior to the turbine *

gT .
The engine modules, which weight depends directly on these parameters, were selected for the proposed approach 
application while the weight assessment technique forming.
Conditional generator of energy was selected as the fi rst module. It included gas the gas generator, as well as a part 
of the turbo-fan operating on the internal circuit. This module weight is assumed proportional to the compressor 
specifi c power with the total pressure ratio of *

  and relative air consumption of 1/(m + 1).
The bypass duct and a part of the turbo-fan, “working” on the second contour, are included on in the second 
module. The weight of this turbo-fan part is accepted proportional power density of the fan and a relative airfl ow 
value m/(m + 1). The weight the bypass duct weight is proportional to the duct corrected airfl ow.
The third module is formed by the the mixer, afterburner and jet nozzle. Its weight is being considered proportional 
to the engine air consumption through the engine, normalized by the fan exit parameters.
The fourth module includes all engine assemblies and systems. This module weight is assumed proportional to 
total weight of all other engine modules.
The proposed weight assessment technique was applied to the mass assessment of more than 40 aircraft engines 
of various generations and demonstrated good results. For most engines being considered the error of weight 
determining did not exceed ~3–4%, which is less than for the “regressive” techniques.
Besides, developed technique allowed estimating more adequately the basic design parameters change impact on 
the weight of the engine being developed. This is an important factor for correct accounting for these parameters 
eff ect on the engine weight during optimization process by the aircraft criteria.
Thus, the developed weight assessment technique for the turbofan with moderate bypass ratio and turbojets may 
be employed for solving many practical problems at the preliminary stage of the engine development.
Keywords: turbojet, engine weight assessing technique, blade machines specifi c work, engine assemblages weight
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Введение
При выборе рациональных значений основных 

параметров перспективного авиационного турборе-
активного двигателя одним из важных индикаторов 
(наряду с тягово-экономическими характеристика-

ми) являются его массовые и габаритные показатели. 
При этом ошибка в определении массы двигателя 
МДВ в конечном итоге может оказать заметное влия-
ние на летно-технические характеристики летатель-
ного аппарата (ЛА) с этим двигателем.
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Следует отметить, что чаще всего при про-
ектировании двигателя рассматривают его сухую 
массу, под которой понимается масса двигателя без 
деталей, сборочных единиц и агрегатов, предназна-
ченных для его установки и эксплуатации на борту 
летательного аппарата, для улучшения характери-
стик ЛА, а также без массы рабочих жидкостей [1].
Существующие в настоящее время методики 

оценки массы (МОМ) можно условно разделить 
на несколько групп. К первой из них относятся так 
называемые «поэлементные» методики [2, 3], по-
зволяющие определять массу двигателя как сумму 
масс составных его n частей (узлов и элементов):

ÄÂ
1

.
n

i
i

M M


 
Масса каждой составной части Мi определя-

ется исходя из ее конкретных геометрических 
форм и размеров, а также плотности материала ее 
конструкции. Очевидно, что такого рода МОМ с 
требуемой точностью могут применяться только 
на достаточно поздней стадии создания двигателя, 
когда все его узлы и элементы уже глубоко прорабо-
таны, определены их размеры и конструкционные 
материалы, из которых они выполнены, проведены 
расчеты на прочность и т. д. Применение же этих 
методик на предварительном этапе проектирования 
двигателя потребует введения большого количества 
допущений по каждому элементу его конструкции 
и в связи с этим сопряжено с высоким риском воз-
можных ошибок.
Вторая группа МОМ – «регрессионные» методи-

ки [4–10]. Они основаны на результатах обработки 
методами регрессионного анализа большого числа 
статистических данных по существующим двигате-
лям и формировании на этой основе зависимости 
значения массы двигателя МДВ от его основных 
проектных параметров (расхода воздуха GДВ или 
тяги R, суммарной степени повышения давления *


, температуры газа перед турбиной *

ÃT , степени двух-
контурности m и других)  * *

ÄÂ â Ã, , , ,M F G T m   .
В данной статье рассмотрены возможные виды 

«регрессионных» методик оценки массы и при-
сущие им недостатки, а также предложена усовер-
шенствованная МОМ двухконтурных (ТРДД) и 
одноконтурных турбореактивных двигателей (ТРД) 
на предварительном этапе их проектирования.

Анализ особенностей регрессионных методик
оценки массы
Следует отметить, что упомянутые выше «ре-

грессионные» методики хорошо отражают мас-
совые характеристики выполненных двигателей, 
которые «участвовали» в регрессионном анализе и/

или им подобных, но попытка использовать такого 
рода МОМ для прогнозирования ожидаемого зна-
чения массы для вновь проектируемого перспек-
тивного двигателя может быть сопряжена с весьма 
значительными трудностями. Это обстоятельство 
связано главным образом с тем, что экстраполяция 
принятых зависимостей применительно к двига-
телям следующего поколения, предполагающим 
внедрение новых конструкционных материалов 
и технологий, может дать заметно завышенные 
значения МДВ, причем даже введение поправочных 
коэффициентов, условно отражающих поколение 
двигателя или время его создания, не всегда при-
водит к желаемому результату.
Следующая группа МОМ (условно назовем 

их «блочно-регрессионными»), в определенной 
степени занимающая промежуточное положение 
между двумя рассмотренными ранее, основана на 
разбиении двигателя на несколько укрупненных 
блоков. В качестве таких блоков обычно выбирают-
ся следующие узлы двигателя (или их комбинация): 
газогенератор, второй контур, включающий турбо-
вентилятор и канал наружного контура, выходное 
устройство, агрегаты двигателя, а также смеситель 
и форсажная камера (при их наличии). При этом 
масса каждого блока определяется по регрессион-
ным соотношениям в зависимости от параметров, 
характеризующих этот модуль. Так, например, в 
работе [11] масса ТРДД представляется как сумма 
массы газогенератора МI, массы турбовентилятора 
МII, массы камеры смешения Мксм (для ТРДДсм) и 
массы форсажной камеры Мфк (для ТРДДФ). При 
этом вводятся два поправочных коэффициента, 
учитывающие влияние ресурса Крес (рекомендо-
ванное значение Крес = 0,9 … 1,08) и времени соз-
дания двигателя (или его поколение) Кс на массу 
двигателя:

 ÄÂ I II êñì ôê ðåñ ñ;M M M M M K K     

   ïð_âõ âM G m    
1,1930,903 0,104 *

II 2,86 ;

 0,653êñì ïð_âõ2,32 ;M G 

ôê ïð_âõ2,9 ,M G 
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где Gпр_ГГ – приведенный расход воздуха на входе 
в газогенератор;

 *
êâä  – степень повышения давления в компрес-

соре высокого давления;
*
ÃìàêñT  – максимальное значение температуры 

газа перед турбиной;
Gпр_вх – приведенный расход воздуха на входе в 

двигатель;
m – степень двухконтурности;
*
â  – степень повышения давления в компрессоре 
низкого давления (вентиляторе).

Значения коэффициента В и показателей степе-
ни α и β, а также коэффициента Кс следует выбирать 
по рекомендациям авторов в зависимости от раз-
мерности двигателя и года начала его эксплуатации.
Как показала практика [12], применение такого 

рода методик для двигателей четвертого и 4+ поко-
ления, для которых и были получены приведенные 
зависимости, дает вполне удовлетворительные ре-
зультаты по значению массы всего двигателя, при 
этом масса составляющих его частей в ряде случаев 
может значительно отличаться от действительности.
Для примера можно рассмотреть применение 

этой МОМ для определения массы одного из ти-
повых ТРДДФ четвертого поколения АЛ-31Ф. Со-
гласно [13, 14], двигатель имеет на взлетном режиме 
следующие основные параметры, значения которых 
входят в представленные выше соотношения:

Gпр_ГГ =24,86 кг/с;  *
êâä  = 6,46; *

ÃìàêñT  = 1690 К;
Gпр_вх =112 кг/с; m = 0,571; *

â  = 3,54.
На основании рекомендаций [11] принимаем 

значения коэффициента В = 15,2, показателей 
степени α = 1 и β = 0,5 и коэффициента Крес = 1.
В связи с тем, что для статистического анализа 

[11] в основном были использованы данные ТРДД 
четвертого поколения, то значение коэффициента 
Кс, зависящее от времени создания двигателя (или 
его поколения), примем равным Кс = 1.
Полученное по представленным здесь соот-

ношениям значение массы двигателя составляет
МДВ = 1616,5 кг, что вполне удовлетворительно со-
гласуется с действительным значением МДВ = 1550 кг 
[13] (отклонение составляет менее 4,5%).
При этом посчитанные по этой МОМ значения 

массы составляющих блоков равны соответствен-
но МI = 346,83 кг, МII = 863,90 кг, Мксм = 81,01 кг и
Мфк = 324,80 кг. Анализ полученных данных показы-
вает явно завышенное относительное значение массы 
турбовентилятора МII (53,4% от массы всего двига-
теля) и форсажной камеры (20,1%) при заниженном 
значении массы газогенератора МI (21,5%).
Такое же некорректное распределение массы 

двигателя по составным модулям (при хорошем 
совпадении расчетных значений массы двигателя в 
целом с известными данными [13]) можно наблю-

дать и для большинства других ТРДДФ четвертого 
и 4+ поколения малой степени двухконтурности: 
РД-33, F-100-PW-229, F-404-GE-402 и т. д.
Из приведенного выше следует, что применение 

этой или подобных ей «блочно-регрессионных» 
методик для оценки влияния основных параметров 
двигателя на его массу может привести к суще-
ственным ошибкам, связанным с неоправданно 
усиленным влиянием на массу двигателя одних 
параметров и ослабленным влиянием других па-
раметров.
Так, например, влияние степени повышения 

давления в вентиляторе *
â  и степени двухконтур-

ности m, входящих только в формулу для массы 
второго контура МII, вследствие завышения ее доли 
в общей массе ТРДД будет чрезмерно усилено. По-
этому применение таких «блочно-регрессионных» 
МОМ для оценки, например, изменения массы 
двигателя при его модернизации может дать прямо 
противоположенный результат.

Совершенствование блочно-регрессионной методи-
ки оценки массы
Частично недостатки представленной «блочно-

регрессионной» МОМ могут быть нивелированы за 
счет того, что масса каждого составляющего двига-
тель модуля будет определяться более корректно, 
исходя из «физических» допущений.
В качестве таких допущений может быть рас-

смотрено допущение о пропорциональности массы 
газогенератора и турбовентилятора соответственно 
удельной работе КВД и вентилятора, а массы канала 
наружного контура, смесителя и форсажной каме-
ры – приведенному расходу рабочего тела.
Примером такой МОМ (условно назовем ее 

«модульной») могут служить подходы, описанные 
в работе [15]

 
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где n – показатель политропы (n ≈ 1,5).
Как видно из приведенного соотношения, в 

этой МОМ ТРДД условно представляется состоя-
щим из пяти укрупненных модулей: вентилятора, 
газогенератора, турбины вентилятора, выхлопной 
системы и агрегатов.
В отличие от «блочно-регрессионных» эти МОМ 

позволяют оценивать не только массу самого дви-
гателя, но и возможное изменение этой массы при 
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изменении его основных параметров, например, 
при определении направления его модернизации, 
что можно отследить при анализе «модернизацион-
ной» линейки ТРДДФ фирмы Дженерал Электрик 
от F-404-GE-400 до F-414-GE-400 [16, 17]. Это стало 
возможным вследствие того, что при изменении 
какого-либо параметра вполне корректно изменя-
ется расчетное значение массы соответствующего 
модуля, а следовательно, и массы всего двигателя 
в целом. При этом массовая доля каждого модуля в 
массе исходного двигателя МДВ изначально задается 
путем подбора коэффициентов а1, а2, а3, а4, а5, а 
затем (при оценке модернизированных вариантов) 
при сохранении значений коэффициентов аi меня-
ется в соответствии с принятыми допущениями.
Одним из важных моментов при выборе МОМ 

является влияние расхода воздуха через двигатель 
(или диаметра на входе). Для оценки влияния раз-
мера двигателя на его массу при сохранении всех 
«безразмерных» параметров (степени повышения 
давления в каскадах компрессора *

â  и  *
êâä , сте-

пени двухконтурности m, температуры газа перед 
турбиной *

ÃT ) можно принять следующее условное 
разделения всех модулей двигателя на две группы 
(«наполненные» и «в виде оболочек»). К первой 
относятся узлы и модули, масса которых с ростом 
линейного размера увеличивается быстрее, чем 
квадрат этого размера (газогенератор, лопаточные 
машины и т. д.). Масса этих модулей должна быть 
пропорциональна расходу воздуха на входе Gв 
в степени, большей единицы. Ко второй группе 
относятся элементы, масса которых примерно 
пропорциональна линейному размеру (канал на-
ружного контура, основная и форсажная камера, 
смеситель, реактивное сопло).
При выборе технического облика вновь разраба-

тываемого перспективного ТРДД обычно решается 
задача определения значений основных его про-
ектных параметров (суммарной степени повышения 
давления в компрессоре *

 , температуры газа перед 
турбиной *

ÃT , степени двухконтурности m) исходя из 
условия выполнения заранее выдвинутых требований 
к двигателю по тягово-экономическим параметрам с 
учетом конструктивных, технологических, прочност-
ных и других ограничений. В ряде случаев (особенно 
для многорежимных ТРДДФ) в качестве критериаль-
ных параметров выбираются некоторые самолетные 
показатели, например, его летно-технические харак-
теристики (ЛТХ), а двигатель рассматривается как 
составная часть силовой установки в составе летатель-
ного аппарата. В этом случае корректное определение 
массы двигателя на каждом шаге оптимизационного 
процесса является необходимым условием объектив-
ной оценки наиболее полного влияния проектных 
параметров двигателя на ЛТХ ЛА.

С этой целью наиболее целесообразно в каче-
стве составных частей двигателя при применении 
«модульной» МОМ выбрать такие модули, масса 
каждого из которых напрямую будет зависеть от 
определенных проектных параметров.
В связи с этим, так как суммарная степень по-

вышения давления в компрессоре *
  определяет 

сжатие воздуха первого контура, в качестве первого 
модуля можно выбрать условный генератор энергии, 
в который войдет часть вентилятора, работающая 
на внутренний контур, часть турбины вентилятора 
(ТНД), которая «вращает» эту часть вентилятора, 
КВД, камера сгорания (КС) и турбина высокого 
давления (ТВД). Массу этого модуля можно принять 
пропорциональной удельной мощности компрессора 
со степенью повышения давления *

  и относитель-
ным расходом воздуха 1/(m + 1):

-1

TM) 1

n
n

G TM C K K
m

 
       

  
1

*
I( 1

11 .

Коэффициент КG1 зависит от расхода воздуха через 
двигатель Gв и определяет влияние размера двигателя, 
а коэффициент КТ зависит от максимальной темпе-
ратуры газа перед турбиной

âGK G
1

1,1;

*
Ãìàêñ 1200

1 0,2 .
1000T

T
K


  

В качестве второго модуля (модуля второго 
контура) выбирается часть вентилятора и ТНД, 
которые «работают» на второй контур М2а(ТВ), и 
канал наружного контура М2b(КНК). При этом масса 
этой части турбовентилятора М2а(ТВ) считается про-
порциональной удельной мощности вентилятора со 
степенью повышения давления *

â  и относительным 
расходом воздуха m/(m + 1), а масса М2b(КНК) – про-
порциональной относительному приведенному 
расходу воздуха, проходящего через канал наруж-
ного контура

2
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Коэффициенты КG2а и KG2b зависят от расхода 
воздуха через двигатель Gв и определяют влияние 
размера двигателя
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В качестве третьего модуля – условно «хвостовой 
части» – выбираются смесительное устройство, 
форсажная камера (ФК) и реактивное сопло; масса 
этого модуля М3(ХВ) считается пропорциональной 
расходу воздуха через двигатель, приведенному по 
параметрам за вентилятором

33(XB) 3 1
* 2
B

1
.Gk

n

M C K


  



Коэффициент КG3 зависит от расхода воздуха 
через двигатель Gв и определяет влияние размера 
двигателя

3

0,8
â .GK G

В случае отсутствия форсажной камеры рас-
четное значение массы третьего модуля следует 
снизить на ~35 … 40%.
В качестве четвертого модуля принимаются все 

двигательные агрегаты. Масса этого модуля М4(Агр) 
принимается пропорциональной массе всех осталь-
ных модулей двигателя:

 Àãð a b GM C M M M M K   
44( ) 4 1(TM) 2 (TB) 2 (KHK) 3(XB) .

Коэффициент KG4 зависит от расхода воздуха 
через двигатель Gв и определяет влияние размера 
двигателя âGK G 

4

0,1.
Таким образом, масса всего двигателя МΣ будет 

равна


Àãð ïîê

a bM M M M

M M K

    

  

1(TM) 2 (TB) 2 (KHK)

3(XB) 4( ) ,

где Кпок – коэффициент, характеризующий весовое 
совершенство двигателя, которое связано с его по-
колением.
Схематическое представление описанных моду-

лей дано на рис. 1.
Следует отметить, что разработанная МОМ в 

основном ориентирована на ТРДД(Ф) с малой и 
умеренной степенью двухконтурности (значение m 
не более 2,5 … 3), при этом применение ее для оцен-

Рис. 1. Схематическое представление модулей для оценки массы ТРДД

ки массы одноконтурных ТРД, как показано далее, 
также дает вполне удовлетворительные результаты.
В таблице представлены данные ~40 как двухкон-

турных ТРДД третьего–пятого поколения с умеренной 
степенью двухконтурности (с форсажной камерой и 
без нее), так и одноконтурных ТРД и ТРДФ, эксплуа-
тация некоторых из которых началась в середине 60-х 
годов прошлого века, а для большинства продолжается 
до настоящего времени. Значения проектных параме-
тров, а также заявленные значения массы рассмотрен-
ных двигателей взяты из работ [14, 18–22]. Расчетные 
значения массы рассмотренных двигателей получены 
по представленным выше соотношениям с учетом 
следующих значений коэффициентов: С1 = 2,92555;
С2а = 3,90716; С2b = 17,98593; С3 = 21,06826; С4 = 0,36969; 
Кпок = 0,8 для ТРДД(Ф) пятого и более высокого по-
коления, для остальных двигателей коэффициент Кпок 
принимался равным единице.
Из представленных в таблице данных следует 

хорошее соответствие между действительными 
значениями МДВ и полученными по МОМ. Следует 
отметить, что и для других двигателей, не участвовав-
ших в обобщении, но близких по конструктивному 
совершенству, применение МОМ также дает вполне 
удовлетворительные результаты.
На рис. 2 представлены полученные по МОМ 

величины массы ТРДД четвертого, 4+ и пятого 
поколений в сопоставлении с заявленными в [14, 
18–22] их значениями, аналогичное сопоставление 
для ТРДД третьего поколения и одноконтурных 
ТРД показано на рис. 3.

Из анализа данных, приведенных в таблице и на 
рис. 2 и 3, видно, что для абсолютного большинства 
представленных двигателей расхождение между за-
явленным Мзаяв и рассчитанным по МОМ значением 
массы ММОМ составляет не более 3 … 4 %, что можно 
считать вполне удовлетворительным. Исключение 
составляют несколько зарубежных ТРДД третье-
го поколения (TF30-PW-100, TF41-А-1В, RM8B, 
TF.306), а также отечественных и зарубежных 
одноконтурных ТРД(Ф), заявленные значения 
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Заявленные параметры двигателей и результаты оценки их массы

Двигатель

Принятые значения параметров Масса двигателя, кг
ÌÎÌ

çàÿâ

1, %
M
M

  
 Gв,

кг/с m

* *â

ÃmaxT ** ,
K

Заявленная 
Мзаяв

Расчетная 
ММОМ

ТР
Д
Д
Ф

пя
то
го

 п
ок

. F135-PW-100 160 0,57 28 4,3 1922 1770 1799,8 1,68

F119-PW-100 143,5 0,274 33,2 4,82 1922 1816 1808,2 –0,43

F136-GE-100 150 0,45 35 5 1918 1860 1832,8 –1,48

ТР
Д
Д
Ф

 4
+

 п
ок
ол
ен
ия

EJ-200 75 0,4 26 4,2 1850 1009,8 1056,93 4,67

M.88-2 63,1 0,3 24,5 3,85 1850 897 903,99 0,78

F110-GE-132 127 0,6 36 4,6 1800 1828 1875,28 2,59

F100-PW-229 112,6 0,36 32,4 3,8 1800 1681 1735,59 3,25

F100-PW-232 119,5 0,33 35 4 1850 1844 1905,18 3,32

F414-GE-402 77,3 0,32 30,9 4,65 1850 1120 1154,21 3,05

RM-12 69 0,28 27,5 3,8 1800 1005 1026,68 2,16

F101-GE-402 159,0 2,01 26,88 2,1 1600 2023 2106,03 4,10

АЛ-31Ф-M1 118,5 0,63 23,9 3,7 1750 1545 1577,46 2,1

ТР
Д
Д
Ф

 ч
ет
ве
рт
ог
о

по
ко
ле
ни
я

F100-PW-100 102 0,7 23 3,1 1680 1376 1372,95 –0,22

F110-GE-100 122,4 0,76 30,4 3 1600 1778 1745,58 –1,82

F404-GE-402  70,0 0,27 26 3,7 1800 1036 1029,95 –0,58

F125-GA-100 
(TFE-1042) 41,9 0,4 19,0 3,25 1700 580 568,36 –2,01

АЛ-31Ф 112 0,57 23,5 3,5 1690 1530 1512,38 –1,15

РД-33 77 0,48 21 3,2 1680 1055 1041,74 –1,26

F-124-GA-200 42,7 0,45 19,37 3,27 1675 535 529,64 –1,0

RB.199 Mk.103 74,6 1,1 23,5 2,8 1590 965 1005,13 4,16

ТР
Д
Д

(Ф
) т
ре
ть
ег
о 

по
ко
ле
ни
я

НК-32 278 1,36 28,4 2,72 1630 3650 3596,81 –1,46

TF30-PW-100 118 0,73 22 2,14 1533 1808 1697,86 –6,09

TF41-А-1В 117 0,73 20 2,0 1458 1593 1479,84 –7,1

RM8B 155 0,97 16,5 2,05 1425 2350 2025,94 –13,79

TF.306 122 1,0 17 2,0 1373 1760 1643,8 –6,60

JT8D-5 135 1,18 14,2 1,77 1420 1405 1424,54 1,39

АЛ-21Ф 105 – 14,55 – 1400 2005 1976,77 –1,41

ТР
Д

 (Ф
)

Р-29-300 105 – 12,4 – 1423 1880 1901,12 1,12

Р-27Ф-300 95 – 10,5 – 1373 1650 1658,71 0,53

Р-15-300 144 – 4,75 – 1230 2590 1955,73 –24,5

Р-13-300 66 – 8,9 – 1223 1135 1140,4 0,48

Р-195 66 – 9 – 1250 860 771,47 –10,30

J75-19 116 – 12,5 – 1200 2300 2046,96 –11,00

J79-GE-17 77 – 13,5 – 1210 1740 1439,1 –17,29

J52-P-8A 54 – 13 – 1200 961 876,03 –8,84

РД-36-51А 274 – 15,8 – 1355 3900 3781,05 –3,05

Олимп Mk.621 197 – 16 – 1425 3600 3645,28 1,26

GE 4/J5P-A/B 281 – 12,1 – 1533 5100 4733,29 –7,19
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Рис. 2. Сопоставление расчетных и заявленных
              значений массы ТРДД четвертого, 4+
              и пятого поколений

Рис. 3. Сопоставление расчетных и заявленных
              значений массы ТРДД третьего поколения
              и одноконтурных ТРД

массы которых заметно превосходят результаты 
расчетных оценок.
Одной из причин этого обстоятельства может 

быть специфика применения того или иного дви-
гателя. Так, например, шведский ТРДДФ RM8B и 
отечественный ТРДФ Р-15-300 были предназна-
чены для высокоскоростных истребителей-пере-
хватчиков SAAB JA.37 и МиГ-25 соответственно
[14, 21, 22], в связи с чем, по-видимому, имели уси-
ленные по прочности элементы конструкции. Кроме 
этого, ТРДФ Р-15-300, изначально созданный на 
основе краткоресурсного ТРД КР-15-300, предна-
значенного для высотной крылатой ракеты Ту-121 и 
беспилотного разведчика Ту-123 «Ястреб», был до-
полнительно доработан в направлении увеличения 
ресурса, прочности и надежности, что позволяло ему 
обеспечивать самолету МиГ-25 достаточно длитель-
ный полет на максимальной сверхзвуковой скорости 
до 3000 км/час [22]. Все эти мероприятия неизбежно 
приводили к увеличению массы этих двигателей.
Что касается ТРДД Allison TF-41-A-1B, ТРДДФ 

Pratt-Whitney TF30-P-100 и SNECMA TF.306, то кон-
струкция этих двигателей [19, 20] дополнительно к 
вентилятору содержит компрессор низкого давления, 
состоящий из низконапорных подпорных ступеней 
(причем в двух последних ТРДДФ их количество 
равно шести), наличие которых естественно привело 
к значительному увеличению массы этих двигателей.
Заметное расхождение значений массы Мзаяв и 

ММОМ одноконтурных ТРД производства фирмы 
General Electric (J79-GE-17, GE 4/J5P-A/B) [19], а 
также Pratt-Whitney J75-19 [18] может быть связано 
как с достаточно низким (по сегодняшним пред-
ставлениям) уровнем конструктивного и весового 
совершенства этих двигателей, так и возможно с 

особенностями самих двигателей и учета фирмой-
разработчиком их «сухой» массы. Например, ТРД 
Pratt-Whitney J75-19 [18] содержал систему впрыска 
воды в камеру сгорания для форсирования его тяги 
(прирост тяги составлял до ~8 %), масса которой 
вместе с массой самой жидкости вполне возможно 
входила в состав заявленной массы двигателя.
Что касается «завышенной» по сравнению с 

результатами расчетной оценки заявленной массы 
ТРД Р195 [21, 22], то это может быть связано с вы-
полнением (в связи с особенностями применения 
на ЛА) требований повышенной надежности и 
живучести этого двигателя за счет увеличения проч-
ности элементов его конструкции. Кроме этого, на 
ТРД Р195 впервые была дополнительно применена 
достаточно массивная конструкция для повышения 
маскирующих свойств двигателя. Кстати, именно 
данные обстоятельства и позволили этому двигате-
лю до сих пор считаться одним из самых «боежи-
вучих» и надежных среди всех военных ТРД [22].
Эти и другие особенности конструкции и/или 

условий применения в составе ЛА того или иного 
конкретного двигателя, которые неизбежно при-
водят к увеличению его массовых характеристик, 
при необходимости можно учесть с помощью со-
ответствующего поправочного коэффициента Кособ.
Попытка применения представленных выше 

расчетных соотношений для определения массы 
двигателей, относящихся к следующему пятому 
поколению (F135-PW-100, F119-PW-100, F136-
GE-100), показала, что полученные расчетные 
значения ММОМ завышены по сравнению с за-
явленными [14] ~на 20%. Это объясняется более 
высоким уровнем применяемых в этих двигателях 
конструкционных материалов и технологий, по-
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зволяющих при некотором повышении уровня 
основных параметров двигателя (по сравнению с 
предыдущим 4+ поколением ТРДД) обеспечить 
меньшее значение относительной (удельной) мас-
сы двигателя. В связи с этим для оценки массы 
ТРДД пятого и более высокого поколения в МОМ 
необходимо ввести поправочный коэффициент
Кпок = 0,8, учитывающий это обстоятельство.
Примером постепенного внедрения новых ма-

териалов и технологий (блисковые конструкции 
в компрессоре и вентиляторе, противовращение 
роторов, широкое применение облегченных ти-
тановых сплавов и многие другие) в двигатели 
четвертого (4+) поколения могут служить евро-
пейский ТРДДФ EuroJet EJ-200. Внедрение этих и 
других мероприятий позволило данному двигателю 
значительно повысить свое весовое совершенство 
и достичь значения удельной массы γдв (отношения 
массы двигателя к значению взлетной тяги) на 
уровне ТРДДФ пятого поколения ~0,1.

Пример использования разработанной методики
для анализа влияния проектных параметров
двигателя на его массу
Как уже отмечалось, при выборе оптимально-

го уровня параметров перспективного ТРДД(Ф) 
(особенно по самолетным критериям в системе 
«двигатель – силовая установка – летательный 
аппарат») часто возникает задача оценки влияния 
того или иного проектного параметра не только на 
тягово-экономические характеристики двигателя, 
но и на его массу. Применение описанной выше 
МОМ позволяет достаточно корректно выявить 
это влияние.
Однако следует иметь в виду, что все проектные 

параметры ТРДД(Ф), входящие в соотношения для 
определения его массы, не являются независимы-
ми, а тесно увязаны между собой, как это показано 
в следующем примере.
Рассмотрим влияние на массу ТРДД заданной 

размерности по входу (Gв = const) одного из па-
раметров термодинамического цикла двигателя 
- температуры газа перед турбиной *

ÃT , при этом 
будем считать второй параметр (суммарную степень 
повышения давления *

 ) неизменным. Если до-
пустить изменение только одного параметра *

ÃT  без 
изменения других параметров (например, степени 
повышения давления в вентиляторе *

â  и степени 
двухконтурности m), то это неизбежно приведет к 
значительному рассогласованию всех узлов двигате-
ля. В связи с этим перед началом расчета массы не-
обходимо по термодинамической модели двигателя 
[23] уточнить как минимум еще один из параметров 
(степень двухконтурности m или степень повыше-
ния давления в вентиляторе *

â ).

Так, например, в первом варианте увеличение 
температуры *

ÃT  на 100К при уровне остальных па-
раметров, соответствующем ТРДД пятого поколения 
(типа F119-PW-100), и *  = const при сохранении сте-
пени двухконтурности m «потребует» повышения *

â  
~на 14% (от базового значения *

â  = 4,8 … 5 до *
â  = 5,5 

… 5,6). В этом случае масса двигателя практически не 
изменится (δМДВ ~+1%), что объясняется двумя вза-
имно противоположными эффектами: увеличением 
массы турбовентилятора вследствие увеличения *

â  
и уменьшением размера и массы «хвостовой» части 
двигателя вследствие снижения объемного расхода 
поступающего в нее рабочего тела.
Во втором варианте при сохранении значе-

ния степени повышения давления в вентиляторе
( *
â  = const) из условия оптимального соотношения 

параметров в камере смешения неизбежно должна 
возрасти степень двухконтурности (примерно в 
полтора раза) от m = 0,27 … 0,3 до m = 0,42 ... 0,45. 
В этом случае значение массы двигателя заметно 
уменьшается (δМДВ ~ –3,5 … 4%), в основном, 
вследствие уменьшения размера и массы его газо-
генераторной части.
На этом примере видно, что в зависимости от 

постановки задачи «форсирование» двигателя по 
температуре газа перед турбиной *

ÃT  может приве-
сти к противоположенным изменениям его массы, 
и разница в значении МДВ может достигать вполне 
заметных величин.

Выводы
Определение массовых и габаритных показателей 

перспективных авиационных ГТД является одной 
из наиболее важных задач, позволяющих уже на 
самых ранних стадиях создания двигателя уточнить 
рациональную область его проектных параметров. 
Применение для этой цели так называемых «поэле-
ментных» МОМ [12], рассматривающих массу двига-
теля как сумму масс его многочисленных элементов, 
не позволяют решить эту задачу с приемлемой 
точностью, так как в этом случае необходимо зна-
ние конкретных геометрических форм и размеров 
составных элементов двигателя, а также плотности 
конструкционных материалов, из которых они вы-
полнены. Суммирование возможных погрешностей 
при приближенной оценке массы каждого из этих 
элементов может приводить к ошибке при опреде-
лении общей массы двигателя в десятки процентов.
Группа так называемых «регрессионных» мето-

дов [4–10], основанных на формировании матема-
тическими методами по статистическим данным 
зависимости массы двигателя МДВ от его основных 
параметров  * *

ÄÂ â Ã, , , ,M F G T m   , может да-
вать среднюю погрешность в определении массы 
двигателя от ~8% до 30% в зависимости от выбора 
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модели и размерности двигателя, как показано в 
работе [10].
Методы определения массы турбореактивных 

двигателей [11], названные «блочно-регрессионны-
ми», как использующие разбиение двигателя на не-
сколько блоков (где масса каждого блока определяется 
по регрессионным соотношениям в зависимости от 
параметров, характеризующих этот модуль), могут 
обеспечить более приемлемую среднюю погрешность 
при определении массы двигателя ~ 6,3% [10]. Однако 
значения массы каждого блока в таком МОМ [11] 
носят условный характер и не соответствуют массе 
узлов и элементов реальных двигателей. Поэтому 
применение такой МОМ для оценки, например, 
изменения массы двигателя при его модернизации 
может дать не вполне корректный результат.
В предложенной МОМ был изменен характер 

разбиения двигателя на модули, а масса каждого из 
них стала определяться исходя из более «физиче-
ских» допущений: о пропорциональности массы га-
зогенератора и турбовентилятора соответствующей 
удельной работе, а массы канала наружного контура, 
смесителя и форсажной камеры – приведенному 
расходу рабочего тела. Это не только повысило точ-
ность определения массы двигателя (для большин-
ства ТРДД погрешность не превышает ~3…4%), но и 
значительно расширило область применения МОМ, 
в том числе и для оценки массы модернизированных, 
разрабатываемых на основе базового газогенератора 
[24], а также вновь создаваемых двигателей.
Кроме того, разработанная МОМ позволила 

более адекватно оценивать влияние на массу про-
ектируемого двигателя изменения его основных 
параметров: расхода воздуха на входе, суммарной 
степени повышения давления в компрессоре и вен-
тиляторе, температуры газа перед турбиной, а так 
же степени двухконтурности. Это, в свою очередь, 
важно для корректного учета влияния изменения 
этих параметров на массу двигателя в оптимиза-
ционном процессе по самолетным критериям в 
рамках системы «двигатель – силовая установка 
– летательный аппарат» [25].
Таким образом, разработанная для ТРДД(Ф) с уме-

ренной степенью двухконтурности  и ТРД(Ф) методика 
оценки массы авиационных двигателей на предвари-
тельном этапе их создания может быть использована 
для решения широкого круга практических задач.
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