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НА СРЕДНЕСРОЧНУЮ ПЕРСПЕКТИВУ РАЗВИТИЯ МЕТОДОВ 

ИХ МОДЕРНИЗАЦИИ И ГЛУБОКОГО ТЕСТИРОВАНИЯ 
ДЛЯ МИНИМИЗАЦИИ «РАЗНОТЯГОВОСТИ» И АСИММЕТРИИ 

ТЯГИ ТРДД И ТРДДФ САМОЛЁТОВ ГА И ВВС
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Рассмотрены вопросы, связанные с отечественной программой развития авиационных турбореактив-
ных двухконтурных двигателей (ТРДД) и ТРДД с форсажной камерой сгорания (ТРДДФ) для самолётов 
гражданской авиации (ГА) и Военно-Воздушных Сил (ВВС) на ближайшую перспективу: 10–15 лет. При-
ведены алгоритмы и методика расчёта и графики дроссельных и высотно-скоростных характеристик отече-
ственных и зарубежных ТРДД и ТРДДФ 4-го и 5-го поколений. Отмечена хорошая сходимость результатов 
этого расчёта с результатами расчётов, проведенных двигателестроительными фирмами Российской Феде-
рации (РФ), США и Великобритании. Описана методика минимизации «разнотяговости» и асимметрии 
тяги ТРДД и ТРДДФ при глубоком тестировании их технического состояния после испытаний на заводских 
горячих стендах в условиях серийного производства на заводе-изготовителе. Показана возможность повы-
шения соответствия ТРДД и ТРДДФ нормативам Международной организации ГА ICAO для сертификации 
авиационной техники в свете реформирования российской системы технического регулирования.
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There are considered the questions, which is connected with the domestic programme for the development of 
the aviation turbojet double-circuit engines (TRDD) and the TRDD with the afterburner chamber of combustion 
(TRDDF) for the planes of the Civil Aviation (GA) and the Military Air Forces (VVS) on the nearest perspective: 
10–15 years. There are broughted the algorithms and the methods for the calculation and the graphs of the throttle 
features and the altitude-speed features for the domestic and the foreign TRDD and TRDDF of the 4-th and the 
5-th generations. There is noted the good convergence for the results of this calculation and the results of the 
calculations, which were made by the companies of the turbojet engines industry in the Russian Federation, the 
USA and the the the Great Britain. There are described the methods to minimization of the «difference of pulling» 
and the asymmetries of the TRDD‘s and TRDDF‘s pulling under the deep testing of their technical characteristics 
after test on the factory hot stand in condition of the production in series on the fi rms-manufacturers. It is shown 
the possibility to raise the correspondence of the aviation TRDD and TRDDF to the standards of the International 
Organization of GA ICAO for the certifi cation of the aircraft technology in light of the reforms for the russian system 
of the technical regulation.

Keywords: the turbojet double-circuit engine, the throttle feature, the altitude-speed feature, asymmetry of the pulling

Посвящается светлой 
памяти профессора, доктора 
технических наук Вячеслава 
Васильевича Дворниченко

Основные тенденции развития мето-
дов модернизации и глубокого тестиро-
вания ТРДД и ТРДДФ для многодвига-
тельных самолётов ГА и ВВС в настоящее 
время диктуются требованиями соответ-
ствия новейшим достижениям передовых 
западных двигателестроительных фирм 

«Pratt&Whitney» и «Rolls-Royce» [8‒9]. 
А модернизация и глубокое тестирова-
ние отечественных ТРДД и ТРДДФ, несо-
мненно, может и поможет добиться в бли-
жайшем будущем повышения их качества 
в условиях серийного производства на дви-
гателестроительных заводах, чтобы лучшие 
образцы российской авиационной техники 
по параметрам не уступали зарубежным 
аналогам. Вполне очевидно, что необхо-
димый уровень контроля качества ТРДД 
и ТРДДФ в свете текущего реформирова-
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ния отечественной системы технического 
регулирования можно и должно обеспечить 
разработкой и применением новых методик 
подтверждения соответствия качества при 
сертификации авиационной техники [1]. 
В том числе разработкой и применением 
перспективных методик расчёта высотно-
скоростных и дроссельных характеристик 
ТРДД и ТРДДФ для исследования их до-
верительных интервалов тяги («разнотяго-
вости») перспективными методами глубо-
кого тестирования технического состояния 
ТРДД и ТРДДФ с целью минимизации их 
«разнотяговости» и асимметрии тяги для 
повышения соответствия этих двигателей 
нормативам Международной организации 
ГА ICAO после испытаний на заводских го-
рячих стендах в условиях серийного произ-
водства на заводе-изготовителе. 

В предлагаемой методике построения 
универсальной дроссельной характеристи-
ки ТРДД и ТРДДФ при заданной программе 
их регулирования по высотно-скоростной 
характеристике используется нелинейная 
математическая модель ТРДД высокого 
уровня (детерминированная), которая на 
протяжении 25 лет тестировалась и совер-
шенствовалась профессором, доктором тех-
нических наук Вячеславом Васильевичем 
Дворниченко [4–7]. В этой модели приме-
няются нелинейные уравнения для пред-
ставления как характеристик узлов ТРДД 
(со смешением или без смешения потоков 
двух контуров) от сечения входа в ком-
прессор низкого давления (КНД) до сече-
ния выхода из общего сопла авиационного 
двухконтурного газотурбинного двигате-
ля (ГТД), так и характеристик собственно 
ГТД, заявленных в Тактико-техническом 
задании на ТРДД: тяга R; часовой расход 
топлива Gт; удельный расход топлива CR; 

температура газа за турбиной низкого дав-
ления (ТНД) ; температура газа перед тур-
биной  на «взлётном» режиме при часто-
те вращения ротора компрессора высокого 
давления (КВД) n2 = 94,1 % (режим рабо-
ты ТРДД, например, ПС-90А) и условиях 
Международной стандартной атмосферы 
(МСА). А также нелинейные уравнения для 
представления аналогичных характеристик 
ТРДД, например того же ТРДД ПС-90А, 
в условиях крейсерского полёта при режи-
ме работы «максимальный крейсерский»: 
частота вращения ротора КВД n2 = 89,0 %; 
высота полёта Нп = 11000 м; число Маха 
Мп = 0,8; условия МСА.

Эта методика позволяет рассчитать 
дроссельную характеристику для любой 
скорости полёта Vп = var [м/с] и высоты по-
лёта Нп = 0–20000 м, в том числе для усло-
вий «земли» (высота полёта Нп = 0 м; число 
Маха Мп = 0; условия МСА) и крейсерского 
полёта (высота полёта Нп = 11000 м; число 
Маха Мп = 0,8; условия МСА).

Расчёт ТРДД и ТРДДФ по схеме 
со смешением потоков обоих контуров
Как известно, в общем случае удельные 

массовые теплоёмкости воздуха Срв, газа 
Срг и смеси газов Срсм являются функциями 
температуры воздуха и газов соответствен-
но. Поэтому значение заторможенной тем-
пературы смеси газов на выходе из камеры 
смешения  необходимо определять в за-
висимости от значений удельных массовых 
теплоёмкостей Срв и Срг, массовой доли то-
плива в камере сгорания относительно рас-
хода воздуха, прошедшего через камеру 
сгорания в секунду, gТ1 и доли отбора воз-
духа на охлаждение gотб: 

   (1) 

Пренебрегая значением коэффициента 
(1 – gотб)∙(1 + gт1) по сравнению с единицей, 
заторможенную температуру на выходе из 
камеры смешения  можно определить по 
формуле

  (2)

Также, в зависимости от значения удель-
ной массовой теплоёмкости воздуха Cрв, 
можно определить и величину отношения 
теплоёмкости при постоянном давлении 
к теплоёмкости при постоянном объёме (так 
называемый «фактор изоэнтропийного рас-
ширения» или «показатель адиабаты»), вы-
числив значение показателя адиабаты для 
воздуха kв при значении газовой постоянной 
воздуха Rв = 287,1383 Дж/(кг∙°К):
 kв = Cрв/(Cpв – Rв).  (3)
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А показатель адиабаты для газа kг мож-

но выразить через удельную массовую те-
плоёмкость газа Cpг и газовую постоянную 
для газа Rг [Дж/(кг∙°К)]: 
 kг = Cрг/(Cрг – Rг).  (4)

Причём газовая постоянная для газа Rг 
может быть представлена через газовую по-
стоянную воздуха Rв и массовую долю то-
плива в камере сгорания gТ1:

  (5)

Но она меняется по режиму очень 
слабо и вполне можно считать, что 
Rг = const  287,5 Дж/(кг∙°К) на дроссель-
ной характеристике ТРДД, как для земных, 
так и для полётных условий, поскольку 
можно пренебречь отклонением ±0,056 % 
от этой константы значений газовой по-
стоянной для газа Rг = 287,5658 Дж/(кг∙°К) 
для «взлётного» земного режима ТРДД 
Д-З0КУ-1 при массовой доле топлива в ка-
мере сгорания gТ1 = 0,019257 и температуре 
газа перед турбиной , а также 
Rг = 287,4037 [Дж/(кг∙°К)] для дроссельно-
го режима 0,7N при температуре газа пе-
ред турбиной  и массовой доле 
топлива в камере сгорания gТ1 = 0,012059 
того же ТРДД Д-З0КУ-1 в условиях полёта: 
высота полёта Нп = 11000 м; число Маха 
Мп = 0,8; условия МСА.

При температуре газа перед турбиной 
 и степени повышения давле-

ния в компрессоре  необходимо 
удельные массовые теплоёмкости Срв и Срг 

для высокотемпературных ТРДД рассма-
тривать в функциональной зависимости от 
температуры за кВД  или температуры 
газа перед турбиной , а удельные массо-
вые теплоёмкости Срв и Срг для ТРДДФ рас-
сматривать в зависимости от температуры 
газа на выходе из форсажной камеры , 
ибо ТРДДФ сочетает в себе скоростные 
возможности турбореактивных двигателей 
с форсажной камерой сгорания и экономич-
ность ТРДД, но имеет более низкую сте-
пень двухконтурности m, чем ТРДД для ГА 
(максимальную степень m = 8 имеют ТРДД 
для дозвуковых транспортных самолётов), 
т.е. меньшее отношение расхода воздуха во 
внешнем контуре к расходу воздуха во вну-
треннем контуре, определяющее удельный 
расход топлива в ТРДД, а повышение сте-
пени двухконтурности m приводит к сниже-
нию удельного расхода топлива и связано 
с необходимостью повышения температуры 
газа перед турбиной  (у ТРДД сверхзву-
ковых самолётов m  2). Однако в перспек-
тивных ТРДД возможны сверхвысокие зна-
чения степени двухконтурности (до m = 15). 

Определение давления в конце 
камеры смешения Р*

см для ТРДД
Вначале задаётся значение I приведен-

ной скорости газа на входе в камеру смеше-
ния в потоке, выходящем из внутреннего 
контура (на выходе из ТНД) в диапазоне 
значений I (0,45  I  0,5) и для него вы-
числяются значения степени повышения 
давления газа во внутреннем контуре (I) 
и относительной плотности тока (потока 
массы газа) q(I) при значении показателя 
адиабаты для газа kг = 1,33:

   (6)

  (7)

Определяется статическое давление за 
ТНД РT во внутреннем контуре:
  (8)

Значение РII полного (статического) дав-
ления воздуха на входе в камеру смешения 
во внешнем контуре приравнивается значе-
нию РT статического давления за ТНД:
 PII = РT.  (9)

Степень повышения давления воздуха 
во внешнем контуре (II) определяется по 
значению рII полного (статического) давле-

ния воздуха на входе в камеру смешения во 
внешнем контуре и значению  давления 
воздуха за КНД в зависимости от значения 
коэффициента восстановления (сохране-
ния) полного давления во внешнем контуре  

 : 

  (10) 

Значение II приведенной скорости воз-
духа во внешнем контуре на входе в каме-
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ру смешения определяется при показателе 
адиабаты для воздуха kв = 1,4:

  (11)

Значение относительной плотности 
тока (потока массы воздуха) q(II) на вхо-
де в камеру смешения для внешнего кон-
тура вычисляется по значению приведен-
ной скорости II:

  (12)

Отношение  площадей входа в камеру 
смешения по внутреннему и внешнему кон-
турам определяется с учётом степени двух-
контурности ТРДД m при значении констант 
mв = 0,0404 и mг = 0,0396 в системе СИ:

   (13)

Значение  давления рабочего тела на 
выходе из камеры смешения ТРДД со сме-
шением потоков (ТРДДсм) вычисляется при 
значении коэффициента восстановления 
(сохранения) полного давления при смеше-
нии потоков  :

   (14)

Определяется отношение c полного 
давления  рабочего тела на выходе из 
камеры смешения ТРДДсм к атмосферному 
давлению Рн (давлению окружающей сре-
ды, куда истекает газ):

   (15)

Производится сравнение значения c 
этого отношения со значением критическо-
го отношения для газа.

Если значение этого отношения 
c > 1,85048, то скорость истечения счита-
ется по формуле (сопло сужающееся):

  (16)

Если же значение этого отношения 
c < 1,85048, то скорость истечения Сс вы-
числяется по обычной формуле при усло-
вии, что расширение в сопле полное до ста-
тического давления Рc = Рн:

 

  (17)

Определяется удельная тяга Rуд ТРДДсм 
при значениях коэффициента скорости исте-
чения с = 0,985 и отношения c < 1,85048: 

  (18)

Если значение этого отношения 
c > 1,85048 и значение отношения статиче-
ского давления на срезе сопла Рс к полному 
давлению на выходе из камеры смешения 

 при критическом перепаде давления 

на сопле  то составляющая 

удельной тяги Rуд ТРДДсм, получаемая за 
счёт разности (Рс – Рн) значений статическо-
го давления на срезе сопла Рс и атмосфер-
ного давления Рн в сечении выхода из сопла, 

равна  и удельная тяга Rуд 

ТРДДсм определяется с учётом коэффициен-
та скорости истечения с = 0,985 и констан-
ты mг = 0,0396 для продуктов сгорания при 
показателе адиабаты для газа kг = 1,33:

   (19)

Удельный расход топлива Cуд для ТРДДсм 
вычисляется в зависимости от степени 
двухконтурности ТРДД m:

  (20)
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Суммарный секундный массовый рас-

ход воздуха через ТРДДсм Gв [кг/с] опреде-
ляется через массовый расход воздуха в се-
кунду через внутренний контур ТРДД GвI 
[кг/с] и степень двухконтурности ТРДД m:
 Gв = (1 + m)∙GвI.  (21)

Тяга ТРДД R [H] рассчитывается по вы-
сотно-скоростной и дроссельной характе-
ристикам:
 R = Gв∙Rуд.  (22)

Таким образом, могут быть рассчитаны 
тяга R, удельная тяга Rуд, удельный расход 
топлива СR ТРДДсм при программе регули-
рования: температура газа перед турбиной 

 (n2 = const), а также при про-
грамме регулирования: площадь попереч-
ного сечения проточной части турбины на 
выходе из соплового аппарата (площадь 
выходного сечения реактивного сопла) 
Fc = const (n2 = const).

Расчёт тяги ТРДД 
с учетом «форсажа»

После смешения двух потоков в некото-
рых случаях необходимо оценить тягу ТРДД 
с учетом «форсажа» Rф. Если полагать, что 
при «форсаже» работает регулируемое 
сопло типа сопла Лаваля со сверхзвуковой 
частью и обеспечивается равенство Рс = Рн 
статического давления на срезе сопла Рс 
и атмосферного давления Рн, т.е. сопло обе-
спечивает расширение струи газов до урав-
нивания её давления с давлением окружаю-
щей среды, то критическое сечение сопла 
должно быть регулируемым, чтобы обеспе-
чить расход воздуха через ТРДД при вклю-
чении «форсажа».

При возрастании скорости полёта 
Vп = var на высоте полёта Hп = const, когда 
температура газа перед турбиной ,
а частота вращения ротора КВД n2  const 
и температура газа на выходе из форсажной 
камеры , критическое сечение 
сопла раскрывается при включении «фор-

сажа» пропорционально отношению  

температуры газа на выходе из форсажной 
камеры  к заторможенной температуре на 
выходе из камеры смешения  при разгоне 
самолёта и изменении числа Маха Мп от 0 
до 0,8.

Неизменность температуры газа на вы-
ходе из форсажной камеры  обе-
спечивается в ТРДФ нарастанием расхода 

топлива (величины отношения расходов 
топлива и газа в форсажной камере) Gтф по 
высотно-скоростной характеристике про-
порционально суммарному расходу воз-
духа через двигатель Gв, чтобы сохранить 
постоянным расход топлива (величину от-
ношения расходов топлива и газа в форсаж-
ной камере) gтф = const (ф = const) при вы-
соте полёта Нп = const [м] и условиях МСА, 
если число Маха Мп увеличивается, напри-
мер, от 0 до 2,3.

Степень расширения газа на форсажном 
режиме в сопле Лаваля сф определяется как 
отношение полного давления  рабочего 
тела на выходе из камеры смешения ТРДДсм 
к атмосферному давлению Рн в зависимости 
от значения коэффициента восстановления 
(сохранения) полного давления в реактив-
ном сопле тепл (0,975  тепл  0,985)

   (23)

Массовая доля топлива в форсажной ка-
мере ТРДДФ относительно суммарного рас-
хода воздуха gТ в зависимости от значений 
температуры заторможенного потока наруж-
ного воздуха , температуры заторможен-
ного потока газа на выходе из форсажной 
камеры , средней условной теплоёмкости 
процесса подвода тепла в форсажной ка-
мере Cг, рабочей теплотворной способности 
авиационного топлива Hu (для авиационных 
керосинов можно принять Hu = 43000 кДж/кг) 
и коэффициента полноты сгорания (выделе-
ния тепла)  (0,98    0,995), так называе-
мого «КПД камеры сгорания», определяет-
ся по формуле

   (24)

Скорость истечения из сопла на режиме 
«форсажа» Cсф определяется по формуле:

 (25)

Удельная тяга ТРДД (отношение тяги 
к секундному расходу воздуха) при наличии 
«форсажа» Rудф [Н∙с/кг] рассчитывается по 
формуле
 Rудф = (1 + gT)∙Ссф – Vп.  (26)
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Тяга ТРДД с учётом «форсажа» Rф рас-

считывается по формуле
 Rф = [(1 + gT)∙Ссф – Vп]∙Gв.  (27)

Удельный расход топлива ТРДД при на-
личии «форсажа» Судф рассчитывается по 
формуле
 Судф = 3600∙gТ/Rудф.  (28)

Форсажная тяга Rф определяется через 
степень двухконтурности ТРДД m и мас-
совый расход воздуха в секунду через вну-
тренний контур ТРДД Gв1 [кг/с] по формуле
 Rф = RудфGв = (1 + m) ∙RудфGв1.  (29)

А более детально форсажная тяга Rф 
определяется по формуле
Rф = [(1 + gТ)∙Cсф – Vп]∙(1 + m)∙Gв1. (30)

Результаты расчёта характеристик 
ТРДД и ТРДДФ 

При разработке данной Программы-
прогноза развития методов модернизации 
и глубокого тестирования ТРДД и ТРДДФ 
была проведена серия расчётов характе-
ристик разных типов ТРДД: российских 
ТРДД Д-30КУ и ПС-90А для самолётов 
ГА, а также американского ТРДД PW-2037 
и американского ТРДДФ F-100PW-119 
для новейшего манёвренного истребителя 
США F-22 «Raptor» на режиме «полный 
форсаж». Некоторые результаты расчётов 
характеристик этих ТРДД и ТРДДФ графи-
чески представлены на четырех рисунках 
в виде дроссельной характеристики ТРДД 
Д-30КУ (рис. 1) для условий крейсерского 
полёта (высота полёта Нп = 11000 м; число 
Маха Мп = 0,8; условия МСА), высотно-
скоростной характеристики ТРДД ПС-90А 
(рис. 2) для условий крейсерского полёта 
(частота вращения ротора КВД n2 = 89,5 %; 
высота полёта Нп = 11000 м; число Маха 
Мп  0,8; условия МСА), высотно-скорост-
ной характеристики ТРДДФ F-100PW-119 
на крейсерской высоте полёта (рис. 3) для 
условий режима работы «полный форсаж» 
(высота полёта Нп = 11000 м; температура 
газа перед турбиной ; темпера-
тура газа на выходе из форсажной камеры 

; число Маха Мп  0,8; усло-
вия МСА), высотно-скоростных характе-
ристик 2-х ТРДД на крейсерской высоте 
полёта (рис. 4) для отечественного ТРДД 
ПС-90А (режим работы: высота полёта 
Нп = 11000 м; частота вращения ротора КВД 

n2 = 89,5 %; температура газа перед турби-
ной ; условия МСА) 
и американского ТРДД PW-2037 (режим ра-
боты: высота полёта Нп = 11000 м; частота 
вращения ротора КВД n2 = 90 %; температу-
ра газа перед турбиной ; 
условия МСА; и режим работы: высота по-
лёта Нп = 11000 м; частота вращения ротора 
КВД n2 = 91,5 %; температура газа перед тур-
биной ; условия МСА).

Рис. 1. Характеристики ТРДД Д-30КУ

Рис. 2. Характеристики ТРДД ПС-90А

Для крейсерского полёта рассматрива-
лись «номинальные» режимы работы ТРДД 
и ТРДДФ, так как именно эти режимы 
в дальнейшем используются для диагности-
ки технического состояния ТРДД. Такая про-
верка работы алгоритмов и методики расчёта 
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характеристик ТРДД и ТРДДФ, представ-
ленного в данной статье, осуществлялась 
с целью подтверждения работоспособно-
сти используемой в нём математической 
модели ТРДД применительно к наиболее 
распространённым, а также перспектив-
ным ТРДД и ТРДДФ для отечественных 
и американских самолётов ГА и ВВС. Эти 
алгоритмы и методика расчёта проверя-
лись на отечественных ТРДД Д-30КУ-154 
2-й серии, Д-30КУ 1-й серии, НК-86А, оте-
чественных ТРДДФ АЛ-31Ф, английских 
ТРДД TRENT 1000, американских ТРДД 
PW-4060 и PW-2037. Достоверность полу-
ченных результатов при моделировании 
лётных испытаний подтвердилась при со-
поставлении с информационными данными 
от российских производителей и непосред-

ственных изготовителей двигателей – ОАО 
«Авиадвигатель» и «Пермские Моторы», 
Самарское НПО «Труд», «Рыбинские Мо-
торы», ММЗ «Сатурн», а также зарубеж-
ных фирм – производителей и непосред-
ственных изготовителей ТРДД и ТРДДФ: 
американской фирмы «Pratt&Whitney» 
и британской фирмы «Rolls-Royce». Резуль-
таты расчётов по американскому ТРДДФ 
F-100PW-119 фирмы «Pratt&Whitney», вы-
полненных в соответствии с этими алго-
ритмами и методикой расчёта, показали их 
хорошую сходимость с данными фирмы-из-
готовителя «Pratt&Whitney» [3–5], а также 
с компьютерными расчётами ведущего аме-
риканского специалиста (Jack D. Mattingly) 
в области теории и конструкции ГТД 
США [3, 5, 10].

Рис. 3. Характеристика ТРДДФ F-100PW-119 Рис. 4. Характеристики 2-х ТРДД

Минимизация «разнотяговости» 
и асимметрии тяги ТРДД и ТРДДФ 
Нелинейную модель ТРДД, протести-

рованную и усовершенствованную про-
фессором, доктором технических наук 
Вячеславом Васильевичем Дворниченко 
[4–7], можно применять при проведении 
исследования доверительных интервалов 
тяги («разнотяговости») ТРДД и ТРДДФ 
в режимах взлёта и крейсерского полёта 
по дроссельной характеристике для отече-
ственных и зарубежных многодвигатель-
ных самолётов ГА и ВВС как эффективное 
средство борьбы с проявляющейся в полёте 
«разнотяговостью» таких ТРДД и ТРДДФ 
или появляющейся вследствие этого асим-
метрией их тяги в плоскости Х-О-Z на 
новейших российских многодвигатель-
ных самолётах ГА ИЛ-96-300, ИЛ-96-400, 
ТУ-204, ТУ-214 и американских самолё-

тах Boeing-757-200 с двигателями двух за-
падных фирм: «Pratt&Whitney» (PW-2037) 
и «Rolls-Royce» (RB-211-535E4), а также 
при построении линейной модели ТРДД, 
применяемой для исследования асимме-
трии тяги ТРДД, например ТРДД Д-30КУ 
1-й серии на многодвигательном самолёте 
ГА ИЛ-62М, или регрессионной и стати-
стической моделей ТРДД, используемых 
для диагностики технического состояния 
ТРДД на многодвигательных самолётах ГА 
ИЛ-62М и ИЛ-96-300 по полётной инфор-
мации, например, ТРДД Д-30КУ 1-й серии 
(ИЛ-62М) и ТРДД ПС-90А (ИЛ-96-300).

Метод минимизации «разнотяговости» 
и асимметрии тяги ТРДД после их испы-
таний на заводских горячих стендах в ус-
ловиях серийного производства на заводе-
изготовителе позволяет повысить качество 
ТРДД, предназначенных, например, для 
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многодвигательных самолётов ГА ИЛ-96-
300, ИЛ-114 и ТУ-204-300, путём введения 
через системы автоматического управле-
ния (САУ) этими ТРДД статистических по-
правок управляющего фактора – малого от-
клонения контролируемого параметра САУ 
ТРДД – частоты вращения ротора низкого 
давления (РНД) n1, или управляющего фак-
тора – малого отклонения контролируемого 
параметра САУ ТРДД – частоты вращения 
ротора КВД n2, или управляющего факто-
ра – малого отклонения контролируемого 
параметра САУ ТРДД – перепада полных 
давлений заторможенных потоков воздуха 
и газа на ТРДД  [2, 6–7].

Обычно в авиационной практике ана-
лизируются представительные статистиче-
ские выборки стандартно замеряемых ра-
бочих газодинамических параметров ТРДД 
для двумерной постановки задачи: (Pr – n2), 
где n2 – частота вращения ротора КВД, 
а Pr = f(n2) – полигон распределения веро-
ятности как функции частоты вращения 
ротора КВД n2 в декартовых координатах 
(Pr – n2) и вероятность проявления различ-
ных диапазонов статистической выборки n2 
этого параметра ‒ управляющего фактора 
в САУ ТРДД – в долях от 1 (или процентах 
Pr < 1, или Pr < 100 %). При этом реализу-
ется нормальный закон распределения (Га-
усса ‒ Лапласа) параметра – управляюще-
го фактора: то ли частота вращения ротора 
КВД n2 [об/мин], то ли частота вращения 
РНД n1 [об/мин], то ли выходная мощность 
ТРДД (степень повышения давления) EPR 
(Engine Pressure Ratio) [безразмерный]. На 
пассажирских самолётах фирмы «Boeing», 
например, реализуются, как правило, три 
программы управления ТРДД или ТРДДФ, 
но работают они выборочно. Это позволя-
ет экипажу экономить до 35 % топлива или 
получать выигрыш в максимальной дально-
сти полёта самолётов этой фирмы (напри-
мер, Boeing-777-200ER, Boeing-777-400ER, 
Boeing-767-300ER) при полётах на макси-
мальную дальность. 

Для минимизации «разнотяговости» 
и асимметрии тяги ТРДД и ТРДДФ само-
лётов ГА и ВВС можно и должно пред-
ставительные статистические выборки 
выходных рабочих газодинамических па-
раметров ТРДД, например американских 
ТРДД J-75P-17 или J57-P-29 производства 
фирмы «Pratt&Whitney», рассматривать 
в трёхмерной постановке задачи: трёхмер-
ная система декартовых координат (Pr-n2-
EPR). Такая постановка задачи даёт возмож-
ность оценить качество ГТД по двум или 
даже трём выходным рабочим параметрам, 
которые могут быть задействованы в систе-
ме САУ ТРДД и в системе САУ многодвига-

тельного самолёта в качестве основного или 
резервного управляющего фактора: темпе-
ратуре газа за ТНД  [°К], частоте враще-
ния РНД n1 [об/мин], часовому расходу то-
плива через основную камеру сгорания Gт.ч 
[кг/ч], выходной мощности ТРДД (степени 
повышения давления) EPR [безразмерный]. 
Представительные статистические выборки 
этих рабочих параметров ТРДД анализиро-
вались ранее только в двумерной постановке 
задачи, а размеры статистических выборок 
параметров ТРДД устанавливались западны-
ми исследователями (например, из фирмы 
«Pratt&Whitney») в пределах годовой про-
граммы выпуска заявленных модификаций 
ТРДД, то есть n = 800–1000 образцов каждо-
го определенного ТРДД. 

Рассматриваемые ТРДД J-75P-17 и его 
модификации, производимые в США фир-
мой «Pratt&Whitney», устанавливались на 
самолётах-разведчиках стратегической ави-
ации ВВС США U2 и самолётах-истреби-
телях палубной авиации авианосцев США 
F-106A. А уменьшенные по тяге модели 
этих ТРДД J57-29W (тяга при условиях 
МСА: R = 12100/5481,3 фунт.∙с/кг∙с]) уста-
навливались на самолётах-бомбардиров-
щиках стратегической авиации ВВС США 
B52-B «Stratofortress». 

Метод минимизации «разнотягово-
сти» и асимметрии тяги ТРДД многодви-
гательных самолётов ГА и ВВС основан на 
статистическом анализе представительной 
выборки параметров ТРДД, например аме-
риканского ТРДД J-75P-17 или американ-
ского ТРДД J57-P-29, изготовляемого на 
заводах фирмы «Pratt&Whitney» в США 
(всего имеется 25 двигателестроительных 
заводов на всей территории США), в трёх-
мерной постановке задачи и представле-
нии сертифицируемых рабочих параметров 
в трёхмерной декартовой системе коорди-
нат в виде представительных статистиче-
ских выборок на всех шести земных ре-
жимах вплоть до «взлётного» режима по 
дроссельной характеристике при условиях 
МСА, а именно на представлении этих ста-
тистических выборок сертифицируемых ра-
бочих параметров в главных координатных 
плоскостях – в вертикальных плоскостях 
Y-O-X и Y-O-Z.

Уменьшение разброса только одного 
управляющего фактора, например выход-
ной мощности ТРДД (степень повышения 
давления) EPR, не решает проблему от-
бора наиболее качественных двигателей. 
То есть доверительная вероятность оказы-
вается очень незначительной величиной 
~ 0,00636616 << 1, и в таком случае из ста-
тистической выборки в 1000 ТРДД можно 
отобрать всего лишь 6 ТРДД с минималь-
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ным разбросом рабочих сертифицирован-
ных параметров (например, американских 
ТРДД Pratt&Whitney-4060 для аэробусов 
Boeing-747-300ER, используемых Прези-
дентом США для дипломатических пере-
лётов, или российских ТРДД ПС-90А1 
для аэробусов ИЛ-96-300, используемых 
Президентом РФ для дипломатических 
перелётов). ТРДД и ТРДДФ для авиалай-
неров Первых лиц США и РФ должны вы-
давать в процессе их функционирования 
сертифицированные параметры, лежащие 
в очень узкой окрестности точки матема-
тического ожидания по двум параметрам ‒ 
управляющим факторам:  и 

 на координатных осях О-Х 
и O-Y. Следовательно, необходимо ужесто-
чать допуски по всем агрегатам и деталям 
ТРДД и ТРДДФ раза в два как минимум, 
чтобы улучшать качество этих двигателей, 
несмотря на то, что их стоимость при этом 
может резко возрасти. Такое ужесточение 
допусков важно и для САУ ТРДД, напри-
мер САУ с электронным блоком управления 
ГТД FADEC/EEC, которая призвана мини-
мизировать асимметрию осевой тяги ТРДД 
«на крыле», сохраняя значение управля-
ющего фактора и его место 
относительно математического ожидания 

 (начало координат) не-
изменным (координата откладывается по 
горизонтальной оси O-X). Однако чтобы за-
действовать в эксплуатации абсолютно все 
ТРДД и ТРДДФ, выпущенные заводом-из-
готовителем, надо применить индивидуаль-
ные поправки управляющего 
фактора – выходной мощности этих двига-
телей (степень повышения давления) EPR, 
что позволяет сохранять все двигатели по 
своим рабочим параметрам на своих преж-
них местах на кривых нормального распре-
деления Гаусса ‒ Лапласа. 

При условиях приёмки ТРДД и ТРДДФ 
по сертифицируемым параметрам в 2 раза 
более жёстких, чем условия на их изготов-
ление в условиях завода, только 75,06 % 
всех американских ТРДД J-75P-17 фирмы 
«Pratt&Whitney» по двум сертифицируемым 
параметрам Gт.ч и  будут лежать в дове-
рительном узком интервале на дроссельной 
характеристике , который за-
даётся при допусках для «доверительных 
интервалов» по осям координат O-У и по 
O-Х: ±1,5σx и ±1,5σy. А чтобы все двигатели 

из статистической выборки прошли тести-
рование (выходной контроль при техниче-
ском обслуживании и ремонте) на тяжёлых 
формах, статистические характеристики – 
выборки по σx (среднеквадратичная погреш-
ность переменной х) и σy (среднеквадратич-
ная погрешность переменной у) должны 
составлять малые доли математического 
ожидания, то есть качество изготовления 
и сборки новых ТРДД и ТРДДФ изначально 
должно быть более высоким, например для 
всей выборки по всем сертифицируемым 
параметрам необходимо выполнение усло-
вия: 6σx = 6σn,π∙дв = 0,05 вместо выполнения 
условия: 6σx = 6σn,π∙дв = 0,1. 

Таким образом, допуски на сертифи-
цируемые выходные рабочие параметры 
ТРДД и ТРДДФ при тестировании их тех-
нического состояния на заводе-изготовите-
ле перед отправкой в эксплуатацию следует 
ужесточить в 2 раза при уже ужесточён-
ных в условиях производства допусках на 
изготовление деталей, узлов и выходных 
сертифицируемых параметрах этих дви-
гателей. Если невозможно ужесточить до-
пуски на все изготовляемые узлы и детали 
ТРДД и ТРДДФ на заводе-изготовителе, то 
необходимо выбирать только те двигатели, 
которые на распределении Гаусса ‒ Лапласа 
находятся в доверительном интервале каж-
дого из математических ожиданий обеих 
выборок  или .

В трёхмерной постановке задачи требу-
ется корреляционную связь выходной мощ-
ности ТРДД или ТРДДФ (степень повыше-
ния давления) EPR ~ (параметр Х) и частоты 
вращения РНД n1 или температуры газа за 
ТНД , или часового расхода топлива че-
рез основную камеру сгорания Gт.ч, или 
тяги R ~ (параметр Y) превратить в функ-
циональную связь этих параметров, чтобы 
коэффициент корреляции rxy изменить от 0 
до 1. Выполняется такое изменение с помо-
щью математического метода «наименьших 
квадратов», для чего применяются матема-
тические приемы, заложенные и использу-
емые в электронных САУ. Для управления 
ТРДД и ТРДДФ, например американскими 
ТРДД J-75P-17 или J57-P-29 производства 
фирмы «Pratt&Whitney», широко исполь-
зуется САУ с электронным блоком управ-
ления ГТД FADEC/EEC. Этот блок управ-
ления (касается только параметра тяги) 
обеспечивает преобразование коэффици-
ента корреляции rxy из «нуля» в «единицу» 
для всех ТРДД или ТРДДФ многодвига-
тельного самолёта при управлении в по-
лёте этими двигателями с минимальной 
«разнотяговостью» и асимметрией тяги, а 
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следовательно, и минимальной асимметри-
ей выработки топлива из крыльевых баков-
кессонов многодвигательного самолёта для 
симметрично расположенных баков: № 1–4, 
№ 2–3 (например, аэробуса ИЛ-96-300). 
В случае подтверждения при стендовых ис-
пытаниях дефекта, что какой-то сертифици-
руемый (контролируемый) параметр ТРДД 
или ТРДДФ не лежит на кривой нормально-
го распределения Гаусса ‒ Лапласа теперь 
в двух координатных плоскостях X-O-Y 
и Y-O-Z, то такой подконтрольный дви-
гатель нельзя допускать в эксплуатацию. 
Диагностику можно проводить в условиях 
авиа рембазы или ремзавода с привлечени-
ем диагностических средств специализи-
рованной диагностической лаборатории. 
Использование этого вероятностно-стати-
стического подхода в САУ двигателями, 
а также в САУ многодвигательного само-
лёта в полёте позволяет минимизировать 
«разнотяговость» и асимметрию тяги рас-
сматриваемой выборки ТРДД или ТРДДФ 
и избежать вхождения многодвигательного 
самолёта в режим полёта «Dutch-Roll» (си-
нусоидальные колебания в горизонтальной 
плоскости X-O-Y) на всех этапах полёта. 

Заключение
Перспективы развития методов модер-

низации и глубокого тестирования ТРДД 
и ТРДДФ для многодвигательных само-
лётов ГА и ВВС на ближайшие 10–15 лет 
в РФ связаны с разработкой концепции 
и методологии сертификации таких двига-
телей в свете реформирования отечествен-
ной системы технического регулирования. 
Очевидность практической реализуемости 
предлагаемой программы развития мето-
дов модернизации и глубокого тестирова-
ния ТРДД и ТРДДФ для минимизации их 
«разнотяговости» и асимметрии тяги (тео-
ретические доработки и применение в дви-
гателестроении нелинейной модели ТРДД 
и методик расчёта характеристик и мини-
мизации «разнотяговости» и асимметрии 
тяги ТРДД и ТРДДФ) обусловливает благо-
приятный прогноз на среднесрочную пер-
спективу сертификации российской авиа-
ционной техники (возможное и вероятное 
повышение соответствия отечественных 
ТРДД и ТРДДФ нормативам Междуна-
родной организации ГА ICAO). А сер-
тификация ТРДД и ТРДДФ, основанная 
на перспективных методах и методиках 
расчёта высотно-скоростных и дроссель-
ных характеристик ТРДД и ТРДДФ для 
исследования их доверительных интер-
валов тяги («разнотяговости») при глу-
боком тестировании технического состоя-
ния этих двигателей после их испытаний 

на заводских горячих стендах в условиях 
серийного производства на заводе-изго-
товителе, позволит повышать их соответ-
ствие нормативам Международной орга-
низации ГА ICAO. 

В данной статье предлагаются алгорит-
мы и методика расчёта дроссельной и вы-
сотно-скоростной характеристик, которые 
прошли апробацию на ряде отечественных 
и зарубежных авиационных турбореактив-
ных двигателей (ТРД) 4-го и 5-го поколе-
ний: Д-30КУ 1-й серии, Д-30КУ-154 2-й се-
рии, НК-86А, ПС-90А, АЛ-31Ф, PW-2037, 
PW-4060, а для американского ТРДДФ 
F-100PW-119, устанавливаемого на манёв-
ренных самолётах ВВС США, показали 
хорошую сходимость с данными заводов-
изготовителей. Высотно-скоростная харак-
теристика рассчитывается при программе 
регулирования: температура газа перед 
турбиной , это позволяет рассчи-
тывать дроссельные и высотно-скоростные 
характеристики различных ТРД, напри-
мер американских ТРДД и ТРДДФ фирмы 
«Pratt&Whitney», которые, как известно, ре-
гулируются по программе: перепад полных 
давлений заторможенных потоков воздуха 
и газа на ТРДД , а также британ-
ских ТРДД TRENT-1000(c, d, e, f, g, h, r, l) фир-
мы «Rolls-Royce», которые, как известно, 
регулируются по приведенному к условиям 
МСА перепаду полных давлений затормо-
женных потоков воздуха и газа на ТРДД . 

Предлагаемая в данной статье методи-
ка глубокого тестирования ТРДД и ТРДДФ 
по результатам такого расчёта их характе-
ристик обеспечивает минимизацию «раз-
нотяговости» и асимметрии тяги этих 
двигателей за счёт использования нормиро-
ванной двумерной случайной функции для 
введения статистических поправок управ-
ляющего фактора через САУ. Апробация 
этой методики показала, что на многодви-
гательных самолётах ГА и ВВС, например 
стратегических сверхзвуковых бомбарди-
ровщиках типа ТУ-160, можно и должно 
внедрять в САУ их двигателями, а также 
в САУ этих самолётов (электронная си-
стема типа FADEC/EEC, «Pratt&Whitney», 
USA) принцип минимизации «разнотягово-
сти» и асимметрии тяги в полёте, чтобы на 
10–15 % увеличить дальность их полёта или 
экономить до 12–14 % топлива от уровня 
первоначальной заправки. 
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