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1. ПОСТАНОВКА З А Д А Ч И  И ОБЩИЙ АЛГОРИТМ  
ВЫ П О Л Н ЕН И Я  ЭК ОН ОМ ИЧЕ СКОЙ ЧАСТИ 
Д И П Л О М Н О Г О  ПРОЕКТА

Н овейш ие конструкции- двигателей , в которы х использую тся 
последние достиж ения  науки  и техники, приводят  к резкому 
улучш ению технических п ар ам етр о в  машин.

О днако  при этом во зр астаю т  за т р а ты  на создан ие  новой 
техники. Выгода от применения новых м аш ин д о л ж н а  быть и з­
мерена и сопоставлена  с з а т р а т а м и  на их создание. П ри  с р а в ­
нении различны х в ари ан тов  техники наилучш им яв л яется  в а р и ­
ант, имеющий н аи больш ую  величину годового экономического 
эф ф екта.

Основной целью экономической части дипломного проекта 
явл яется  определение экономического эф ф ек та  от создан ия  и 
внедрения новой или усоверш енствованной техники.

Основные этапы  обоснования  экономической части  проекта 
следую щие:

1. К раткое  описание сущности нового о б р азц а  или техниче­
ского соверш енствования  двигателя .

2. А нализ рационального  сочетания летательного  ап п ар а т а  и 
проектируемого двигателя , обеспечиваю щ их получение тр еб у е ­
мых летно-технических и экономических характеристик .

3- Выбор экономических критериев эф ф ективности  Г Т Д  и 
методов их расчета.

4. О пределение исходных дан ны х по расчету  экономической 
эффективности базового  и нового о б р азц а  ГТД.

5. Р асчет  экономического эф ф ек та  по вы бран ном у критерию.
6. С оставление сводной таблиц ы  технико-экономических по­

к азател ей  (табл. 1).

Т а б л и ц а  1

Сводная таблица технико-экономических показателей

Основные показатели 
двигателя

Условное
о бо зн а­

чение

Б азовы й
дви га­

тель

Проектируем 
мый д в и га ­

тель

1. Технические

2. Экономические



7. Выводы и закл ю ч ен и е  о целесообразности п ром ы ш лен ­
ного производства  двигателей .

Н еобходим ы е дан н ы е  д л я  технико-экономического ан ал и за  
конструкции Г Т Д  д о лж н ы  быть собран ы  по месту прохож дения 
преддипломной практики . П ри  отсутствии необходимых данны х 
м ож но воспользоваться  укрупненны ми нормативами, п р ед став ­
ленными в прил. 1.

К оценке эффективности  дви гателя  летательного  ап п ар ата  
применим системный подход:

1. Д в и га те л ь  р ассм атри вается  к ак  сам остоятельны й объект 
производства.

2. Д в и гател ь  рассм атри вается  в органическом единстве с л е ­
тательны м  ап п ар ато м  к а к  система «самолет  — двигатель» .

2. ЭК ОНО МИЧЕ СКА Я О Ц Е Н К А  Д В И Г А Т Е Л Я  
КАК САМОСТОЯТЕЛЬНОГО ОБЪЕКТА  
П Р О И З В О Д С Т В А

Д л я  оценки д ви гател я  н ар я д у  с техническими удельн ы м и по­
к а за т е л я м и  д о лж н ы  быть определены  и наи более  х ар актер н ы е  
экономические удельны е п о казател и  (табл . 2 ) ,  т а к  к а к  техниче­
ские п ар ам етр ы  сами по себе не даю т  возмож ности  д л я  сравн е ­
ния эф ф ек та  и затр ат ,  не позволяю т сравнивать  разнородны е 
предметы по их общ ественной ценности.

Т а б л и ц а  2 

Критерии оценки двигателя

Технические
характеристики

Условные
о бозна­
чения

Экономические
характеристики

Условные
о бозна­
чения

1 2 3 4

t. С тар то вая  тяга

2. У дельная тяга

3. Удельный расход 
топлива

4. М асса конструкции

5. У дельная м асса д в и ­
гателя

6. Р асх о д  воздуха

7. Степень 2-коНтурно- 
сти двигателя

Р

Руц

Суд

G

Ч уд

Ов
т

1. У дельные затр аты  на 
1 д а Н  тяги

2. У дельные затр аты  на 
1 д аН  тяги в час

3. У дельная себестои­
мость 1 д аН  тягк  
двигателя в час

4. П риведенны е затраты  
на 1 д аН  тяги дви ­
гател я  в час

5. Г одовая экономия от 
внедрения д ви гателя  
нового образца

ц £ д

уд
ц ;

г  удь чР

о УД
ч Р
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О к о н ч а н и е  т а б л .  2

1 2 3 4

9. Ч асовой  расход топ- О т 
лива двигателя

8. Т ем пература газов  Т г 
перед турбиной

6. Годовая экономия от 
увеличения ресурса и 
повыш ение н адеж н о­
сти двигателя Э,ГО Д ре с у р с

iO. М асса сухого двига- Од,  
теля

7. Удельные затр аты  на 
1 кг массы двигателя

8. У дельные м атериаль­
ные затр аты  на 1 кг 
массы  двигателя

9. Удельные м атериаль­
ные затр аты  на 1 д аН  
тяги  двигателя

10. Удельные затр аты  по 
зарп лате  производст­
венных рабочих на 
1 кг массы  двигателя

11. У дельные затр аты  по 
зар п л ате  производст­
венных рабочих на 
1 д а Н  тяги  двигателя

П р и м е ч а н и е .  В наш их расчетах показатели  пп. 7— 11 «Экономические 
характеристики» не участвую т.

2.1. О П РЕ Д Е Л Е Н И Е  У ДЕЛЬН О Й  СТОИМОСТИ 
1 даН  ТЯГИ ДВИ ГАТЕЛЯ

Д а н н ы й  п о к азател ь  определяется  по ф орм уле

где Р  — тяга  спроектированного  двигателя ;
Ц  — цена спроектированного  д вигателя , тыс. руб.

Д л я  Т Р Д  она ориентировочно р ав н а  150— 200 руб. на 1 кг 
массы, д л я  Т Р Д Д — 400— 600 руб. [5]. Ц ена  зависи т  от м асш табов  
вы пуска двигателей , слож ности  их изготовления и других п о к а ­
зателей . В наш их расчетах  ее мож но определить по граф и кам  
рис. 1 и 2.

Ц ен а  дви гателя  м ож ет  быть определена и укрупненно по 
формуле

Ц_
Р  ’

(2-1)

(2.2)

где С — себестоимость одного д вигателя , тыс. руб.
5



О 4  6  в  10 фтыс даН

10 'V , т ы с к  В т

Р и с .  1. У дельная стоимость Т В Д  (вклю чая воздуш ный
винт)

Р  и с. 2. И зменение массы газотурбинны х д ви га­
телей от тяги

Себестоимость м ож ет  быть определена: 
методом калькуляц ии; 
методом приведения к базовом у узлу; 
методом удельны х значений статей себестоимости; 

по ф орм улам , табл . 3

Т а б л и ц а  3 

Себестоимость двигателя

Т Р Д , Т Р Д Д Т В Д

С =  0.0880 Р т ы  М 0'77 ±  30

С =  0,034 Р ™ *  т7д0,29 40

С =  0,084 G 0,98

400 <  G дв 4000 кг (2.3)



Здесь  М — число М  полета;
Р н =  0,1— 0,2 — норм ати вн ая  рентабельность авиадвигательн ого  

зав о д а  [2];
1До,<р — су м м ар н ая  величина за т р а т  на опы тно-конструк­

торские работы  и доводку д ви гател я  на п овы ­
ш ение ресурса , руб. В укрупненны х расчетах  и 
и преддиплом ном  проектировании величину Ц окр 
м ож но взять  равной  нулю;

£ /Идц— сум м арное  число двигателей , потребное д л я  н ор­
м альной  эк сплуатац ии  задан ного  самолетного 
п арка.

Ц ену двигателя  м ож но определить и более точно по формуле 
(3.13 и 3.14) [8]:

Ц тр дд  ~  К  сх ' К  сер дв ' Р  ( 3 4 - 0 , 4 | / " Р )  , (2.4)

где Р  — стар то вая  т яга  одного д вигателя , д а Н ;  К сх 11 ^сеРд п ~  
коэффициенты, учиты ваю щ и е тип (схему) д в и гател я  и серий­
ность, Ксх = 0 , 8 5  д л я  Т Р Д .  Ксх  <  1 — д л я  Т Р Д Д  при М <  1;
К  cs =  1,5 — при М  >  1 ;

/Цердв =  [1500 / (Е т  дв) ]0’25. (2.5)

Ц ена  одного Т В Д  вместе с воздушным вйнтом и среднем 
будет

Цтвд =  1,36 Ксердв • N  (40 -  0,52 y ~ N )  , (2.6)

где N  — взлетн ая  мощ ность одного д вигателя , кВ т .

2.2. О П РЕ Д Е Л Е Н И Е  УДЕЛ ЬН О Й  СТОИМОСТИ 
1 даН  ТЯГИ ДВИ ГА ТЕЛ Я В ЧАС

В этом случае  рассм атр и ваю тся  варианты  д в и гател я  с р а з ­
личными ам орти зацион ны м и ресурсами.

Тогда уд ел ьн ая  стоимость 1 д а Н  тяги дви гателя  в час  м ож ет  
быть определена по ф орм уле

Ц ^ д. , =  - рТ —  * <2 '7 )д* ГТдв £

где т ДВЕ — общ етехнический ресурс д ви гател я  (в ч ас а х ) .

ТдВ!! =  т дв ( н р +  1) . (2,8)

З д есь  тдВ — м еж рем онтны й ресурс двигателя ;
п р— количество к ап и тальн ы х  ремонтов ( п р =  2 — 5 ) .  

При отсутствии в расчетах  конкретных дан ны х по т дв s и тнв
их мож но взять  из табл . 1 прил. 1.
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2.3. О П Р Е Д Е Л Е Н И Е  У Д Е Л Ь Н О Й  С ЕБЕС ТО И М О С ТИ  
1 даН  ТЯ ГИ  Д В И Г А Т Е Л Я  В ЧАС

С учетом эксплуатац ионн ы х  расходов по двигателю  — таких 
к а к  за т р а ты  на к ап и тальн ы й  ремонт, расходы  по топливу, по 
техническому обслуж ивани ю  и других удельн ая  себестоимость 
1 д а Н  тяги д в и гател я  в час  определяется  по формуле

Ц  +  2  Ц р  +  С т о jj +  Ц т у  Собл s +  Ц

а
уд ’ р=]

т р  S

Р  т , (2.9)

где Ц р— пена одного кап итальн ого  ремонта д вигателя , тыс. руб.
О риентировочно ее м ож н о принять равной  25— 30% от пер­

воначальной цены д в и гател я  [4].
Б олее  точно Ц р м ож но получить по коэфф ициенту  отнош е­

ния стоимости одного кап итальн ого  ремонта к первон ачальной  
стоимости дви гателя  по ф орм уле  (113) работы  [7]:

К рдв =  0,15 +  4.15 • 10-5 [1 — 0 , 2 &  — 1 (2.10)
В ф орм уле  (2.9) С т о , — себестоимость технического о б сл у ж и ­
вания д ви гател я  в течение его общетехнического ресурса (в 
рублях) :

С.'т  о  s и ■ Р  (N ) • т ДВ V 5 (2.11)
где а  — ч асовая  р асходн ая  ставк а  по текущ ему ремонту и о б ­
служ и ван и ю  дви гателя  (определяется  по рис. 3 и 4).

Р и с .  3. Р асх о дн ая  ставка  по текущ ем у ремонту и обслу­
ж иванию  одного Т Р Д  и Д Т Р Д  в руб. На 1 тс взлетной
тяги в час; Т Мр — м еж ремонтны й ресурс двигателя: 

i  — 1000 ч; 2 —  2000 ч



Р  и с. 4. Р асх о дн ая  ставка  по текущ ем у ремонту и о бслуж и ­
ванию одного Т В Д ; Т ир — меж ремонтны й ресурс двигателя;

1 — 1000 ч; 2 —  2000 ч

В ф орм уле  (2.9) Ц х — цена расходуемого  д вигателем  топлива 
в течение его общетехнического ресурса (в р у б л я х ) :

Ц т =  QcpT „ s Ц т . (2.12)

Здесь  Q ср — осредненный часовой расход  топлива  по д в и га те ­
лю, кг :

QcP =  СуД Р  ; ( 2 .1 3 )

Ц т — цена 1 кг. (т) топлива (берется  из табл . 2 прил. 1);
Ц тр— стоимость транспортировани я  д в и гател я  за  время в ы р а ­

ботки им общетехнического ресурса, руб-;
С об л £ — за т р а ты  на облет  д ви гател я  в течение т.,„у после его 

установки на самолете , руб.
Величины Ц тр2, и С 0блу в наш их расчетах  мож но принять 

равны м и нулю.
П о к а за те л ь  (2.9) мож но представить в виде

С ^ = - § Ч  (2-14)

где С,, — себестоимость часа работы  д ви гател я  на самолете, руб.
Тогда себестоимость работы  Двигателя на сам олете  опреде­

лится  так;



П о казателю , найденном у из вы р аж ен и я  (2.15), присущи все 
те недостатки, которые свойственны критерию  себестоимости. 
Он не учиты вает  эффективности  использования  кап и тальн ы х  
вложений. И  если вместо себестоимости принять цену ч аса  р а ­
боты д вигателя , т. е. С Ч= Ц , , ,  то п о к азател ь  экономической 
эффективности дви гателя  м ож н о определить так:

(2.16)

По м иним альном у значению  этого п о к азател я  могут с р ав н и ­
ваться дви гатели  одного и того ж е  назначения.

2.4. ОЦЕНКА ЭФФЕКТИВНОСТИ ДВИ ГАТЕЛЯ  
ПО П РИ ВЕДЕН Н Ы М  ЗАТРАТАМ  
НА 1 даН  ТЯГИ ДВИ ГАТЕЛ Я В ЧАС

Экономическая  оценка д в и гател я  по приведенным з а т р а та м  
считается  основным п о к азател ем  эффективности и определяется  
по ф орм уле

3чУЛР * п Ь  (2.17)

где  З ч— приведенные за т р а т ы  на 1 час  работы  д ви гател я  на 
самолете , руб.

Согласно определению  приведенных з а т р а т  [1], числитель 
п о к азател я  (2.17) м ож но представи ть  так:

3 ,  =  С ,  Ч - Е „ К Ч, (2.18)

где С ч — себестоимость ч аса  работы  д ви гател я  на самолете, руб.
Она оп ределяется  по ф орм уле (2.15);

Е„ =  0,16 — нормативны й коэфф ициент эффективности  к а п и ­
тальн ы х  влож ений;

К„ — к ап и тальн ы е  вл о ж ен и я  в двигательны й парк , п р и ­
ходящ иеся  на 1 час  работы  д ви гател я  на самолете, 
руб.

Они могут быть определены  по формуле

K , e S r w ’ (219)
где К 0 =  0,1— 0,3 — коэфф ициент среднегодового оборотного

ф онда д вигателей  в эксплуатации;
К 3 =  0,2 — коэффициент, учиты ваю щ и й работу  д в и г а ­

теля  на земле;
Т сг — среднегодовой н алет  на один самолет , ч. Он 

м ож ет  быть принят равны м 2000 ч.
Отсю да, с учетом форм ул  (2.15) и ( 2 1 9 ) ,  мож но зап и сать  выра-

Ю



ж ение к а к  п о к азател ь  экономической оценки д ви гател я  и опре­
делить  его так:

Ц +  1 , Ц° + Сто + Ц т  Ц(1 + К0)
3 &    * 4 ^  +  Ен Т т ^ Т Г Т Й )  • (2.20)

Годовая  экономия от внедрения нового д в и гател я  м ож ет  
быть определена по ф ормуле:

Яод ■-= (3>‘р —  3 " Я1) В г 2, (2.21)

где 3 ^  ; З у® — приведенны е з а т р а ты  базового и расчетного 
в ар и ан та ,  руб;

В  г, — годовой объем работы  спроектированного  д в и ­
гателя , ч.

2.5. ОЦЕНКА ЭКОНОМИЧЕСКОЙ ЭФФЕКТИВНОСТИ  
ПРИ УВЕЛИЧЕНИИ РЕСУРСА  
И ПОВЫШ ЕНИИ НАДЕЖ НОСТИ ДВИ ГАТЕЛЯ

Годовая  эконом ия от увеличения ресурса д в и гател я  м ож ет  
быть определена по ф орм уле

Э г
Ц , +  v  IJD! +  Со  f  C j 14)1 “Г '-'ГО'', п р=1 г Ц ,

т дв s, А  н pi
IT, (1-1- A'oi) 
T’c r f l  Н- Аз)

"р
Ц 2 +  2  Цр2 +  Ст о J +  Ц т 2

'!Р= ‘  , £  Ц* (1 +  Л'о2)
тдв а / 'и  Р2 г С Г п  + /<з)

(2 .22)

где В г2— годовой объем работы  д ви гател я  с увеличенным р е ­
сурсом, ч;

К„ р — коэфф ициент использования  ресурса двигателя . Он 
зависи т  от н адеж ности  и вероятности безотказной  
работы  д в и гател я  и определяется  так:

К ир = 0 , 5 [ 1  + P ( t ) ] .  (2.23)

З десь  Р  (/) — вероятность безотказной  работы двигателя .
Пример. О пределить  годовой экономический эф ф ек т  от уве­

личения ресурса авиаци онны х двигателей . И сходн ы е дан ны е 
приведены в табл . 4.
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Т а б л и ц а  4

П оказатели

У
сл

ов
но

е
об

оз
н

а­
че

ни
е

Е диница
измере­

ния

Базовы й

вариант

В недрен­
ный

вариант

1 2 3 4 5

1. М еж ремонтны й ресурс т  ДВ ч 4 000 8 000
2. Количество ремонтов П р 2 %
3. Ц ена двигателя ц тыс. руб. 34 40
4. С редняя стоимость одного

капитального ремонта Up тыс. руб. 8,5 9,5
5. Годовой объем работы  п ар ­

ка двигателя В г ч 1 000 000 2 000 000
6. В ероятность безотказной

работы р  ( о 0,7 0,5
7. К оэф фициент среднегодо­

вого оборотного фонда дви ­
гателей в эксплуатации Ко 0,3 0,2

8. Коэф фициент, учиты ваю ­
щий работу  двигателя на
земле к3 0,2 О Д  0,2

9. С реднегодовой налет на
один сам олет Т  с г Ч 2 000 2 000

10. К оэф фициент эф ф ективно­
сти Е й 0.16 0,16

Р асчет  ведется по ф орм уле  (2.22). З а т р а т ы  на техническое 
обслуж и ван и е  и топливо за  срок сл у ж б ы  д ви гател я  принимаем 
одинаковы ми в ср авн и ваем ы х  вари ан тах .  Тогда

О (Г 34 + 2 -8,5 , щ ,  34 (1 + 0,3) ч
З г м  =  I -mn.Y., , м  ПЕ , л М  +  0 ,1 Ь  - 1г0* ~~ u.400^2 + 1) -0,5 (1 + 0,7) ' ’ 2000 (1 +  0.2) J

Г__________ -10 +  9 . 5 - 3 . . _______ , n  | f i  40 (1 +  0 ,3 ) Ц. о  1П6
L 8 000 (1 +  1) -0 ,5  (1 +  0,5) 1 ’ 2000 (1 +  0,2) Л

1,5 млн. руб.

3. ЭКОНОМИЧ ЕСК АЯ О Ц Е Н К А  ДВ И Г А Т Е Л Я  
В СИСТЕМЕ « С А М О Л Е Т - Д В И Г А Т Е Л Ь »

3.1. О П РЕ Д Е Л Е Н И Е  ЭКОНОМИЧЕСКОЙ ЭФФЕКТИВНОСТИ  
ДВИ ГАТЕЛЯ КАК ПОДСИСТЕМЫ ЛЕТАТЕЛЬНОГО АППАРАТА

Д в и гател ь  рассм атр и вается  к а к  подсистема летательного  
а п п ар а т а  и его эконом ическая  эфф ективность определяется  сов­
местно с летательн ы м  ап п аратом , д ля  которого он предназначен  
в сфере эксплуатации- 
12



Д в и гател ь  м ож ет  т а к ж е  р а зр а б а т ы в а т ь ся  и не под конкретно 
задан ны й летательн ы й  апп арат . В этом случае  наиболее  э ф ф е к ­
тивный его вари ан т  вы бирается  с помощью гипотетического л е ­
тательного  ап п ар ата .

В качестве критерия  берется расчет  годового экономического 
эф ф екта  от производства  и использования новых средств труда 
долговременного применения с улучш енными качественными 
характеристикам и .

И спользуя  ф орм улу  (4) из работы  [1] и несколько видоизм е­
нив ее, годовой экономический эф ф ек т  от спроектированного 
авиационного д в и гател я  м ож но получить по формуле:

-а _  Г о  Сн3Иг • Тсгъ “ г / У  +  Е н ,
г0* Г »  G Hi V, 7-с г 1 Р* +  £ н

I (U\ • - Ut) Е н (Зл — 3 | )  ( а к -г а 0 ) ^  / о  i s
+  “    —рГ+~Ёа----------------------2 Г  ( }

где G M — ном и н альн ая  ком м ерческая  (полезная)  н агрузка . Е с ­
ли в проекте аналогом  является  летательн ы й  а п п а ­
рат, н аходящ и йся  в эксплуатац ии , то G u берется по 
табл . 3, 4 и 5 прил. 1;

V — среднерейсовая скорость полета, км/ч. Она находится 
по рис. 5 и 6;

Р и с .  5. С ам олеты  с ТВ Д . Рейсовая  скорость в процентах 
от крейсерской: 1 — VKp >  500 км/ч; 2 — Е кр <  500 км/ч

со =  0,65 — 0,75 — коэфф ициент коммерческого использования  
производительности летательного  а п п ар ата ;  

я к =  0 ,5 — 1,0 — коэффициент, учиты ваю щ ий аэропортовы е (а э р о ­
дромны е) кап и тало вл о ж ен и я ,  приходящ иеся  на 
л етательны й а п п ар а т  в сфере эксплуатац ии ;



Р п с. 6. С ам олеты  с Т Р Д  и Д Т Р Д . Р ейсовая скорость 
в процентах от крейсерской: 1 — V Kp =  700 км/ч; 2-

=  800 км/ч; 3 — V Kp =  900 км /ч ; 3 — Vкр ■
Ркр 

9500 км/ч

3 ,;  3 2

»/0= 0 , 1 2 — 0,15 — коэффициент, учиты ваю щ ий оборотные ср ед ­
ства, приходящ иеся  на один летательн ы й  а п п ар а т  в 
сфере эксплуатации;
приведенные з а т р а ты  на летательн ы й  ап п ар ат  в сф е­
ре производства . Они п редставляю т  собой форму 
цены производства  и в наш их расчетах  могут быть 
зам енены  ф актической  ценой. Тогда приведенные з а ­
траты  м ож но определить так:

31 =  Цла 1 Т  ,?гдв Hi >
3 2 =  Ц ла2 +  т дв Ц 2 , ( '1 2 )

i Д0 tTl дВ

Ила
число двигателей , установленны х на самолете;

-ц ен а  летательного  а п п ар а т а  (в рублях)  или с а м о л е ­
та  без д ви гател ей  м ож ет  быть определен а  по ф о р ­
муле (3.8) работы  [8]:

Цла =  ^сер с K v  [ ц птст (40 +  4 • 10 - 4 Gnyci) +  
4- 10*д_

Зд есь  К сер с

1 +  500 /  Gпуст 

коэфф ициент серийности сам олета: 

3 5 -1 0 5 \0.4
К сер с | ^пуст 2  т «

(3.3)

(3.4)

K v  — коэфф ициент расчетной скорости полета сам олета :
И



^ - i f  ( 1 +  w ) ; (3 -5 )

V кр— скорость крейсерского полета, км/ч (берется по 
табл . 3 прил. 1);

2  tn сам — предполагаем ое  количество вы пускаем ы х с а м о л е ­
тов;

GnycT — вес пустого сам олета . О пределяется  по методике 
соответствующ ей технической каф едры . П ри  н а ­
личии затрудн ен и я  он м ож ет  быть в зят  по с ам о ­
лету-прототипу (аналогу)  по табл . 3 и 4 прил. 1 
или по приближ енной ф орм уле

Gпуст “* 2,5 -г- 3,0 G „ , (3.6)

где G н ■— вес коммерческой загрузки  самолета .
В ф орм уле (3.1) величины Р'  и U'  определяю тся  следую щ им 

образом:

/ V -

/ V  =

тял lii +  Ил at 

1
т дв U .2 + Ц  л ао

Шдз Ц |  • Т  СП J  Ил al  г!
'ТДВ2 1 1 %  л s l

гпЯВ Ц г  Т’с г2 I и Да2 Т с р2

Дв2.

( 3 . 7 )

( 3 . 8 )

Она ,у2 ■ Г ег гиПт„ ( Ц кдв! +  Ц ТОд в , +  Цгсм.) +  Ц д . ]  6 " Т Г ~ ; ( 3 '9)
Н,

U ‘2 —  Ш ц а ( П к  да 2 "Ь П т о д в 2  "Ь П г с м  9.) ‘ 7 с г 2 4 ~  Ц д 2  ’ 7 сг о • ( 3 . 1 0 )

З д есь  т пл£ — общ етехнический ресурс планера , ч (берется по
табл . 1 прил. 1 ) ;

Ц  к дв— часовы е за т р а ты  на кап итальн ы й ремонт д в и г а т е ­
ля, руб-:

Цк дв =■= (3.11)
ТДВ £

U t о дв— часовые за т р а ты  на текущ ий ремонт и о б сл у ж и ­
вание д ви гател я ,  руб.

Ц твдв =  а  - P ( N ) .  ( 3 . 1 2 )

В ф орм улах  (3.9), (3.10) Ц г с м — часовы е за т р а ты  на то п л и ­
во и смазку , руб:

Ц Гсм= Q 'Ut-CT, ( 3 . 1 3 )

• де  Q часовой расход  топлива  д ви гател я  на крейсерском р е ­
жиме, кг/ч (Q-i-рдд =  10000 =  1300 кг, Q j Bfl =  4500 — 300 кг) ; 
о = 1 , 0 5 — 1,08— коэфф ициент, учиты ваю щ ий непроизводительны й
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н алет  сам олета  (тренировки, обучение экипаж ей , облет  са м о л е ­
та и т. д.) ;

В ф о р м у лах  (3.9), (3.10) Ц л — эксплуатац ионн ы е расходы 
но летательном у  ап п ар ату  на один летны й час, руб.:

Ц л  о 3 ^ • GaуСТ -f- у ст п пас ( О н) j (3 .1 4 )

1де а 3 =  1 ,05— 1,08 — коэфф ициент пропорциональности;

Р  и с. 7. Р асходн ая  ставка  по амортизации, текущ е­
му ремонту и обслуж иванию  в рублях иа 1 т веса 

пустого сам олета (без двигателя) в час: 
Т Р Д ; 2 — Т В Д

Р и с. 8. Р асходн ая  ставка по зарплате  Л П С  в р у б ­
лях  на одно пассаж ирское место или 100 кг ком м ер­
ческой нагрузки за  летный час; я п а с — м аксим аль­

ное число пассаж ирских мест

16



р —'Часовая расходная ставка по амортизации, текущему 
ремонту и обслуживанию летательного аппарата, руб. 
Определяется по рис. 7;

Уст— расходн ая  ставка  по зар п л ате  летно-подъемного состава 
на одно пассаж и рск ое  место или на к а ж д ы е  100 кг ко м ­
мерческой нагрузки  за  один летный час, руб. Б ерется  
по рис. 8;

/г„ас — количество п ассаж и ров  (по числу кресел ) .  Если расчет 
ведется в весовых единицах коммерческой нагрузки, то 
в соответствии с разм ерностью  вместо и пас нуж но брать  
Gn. Вес п асс а ж и р а  с беплатным  б агаж о м  равен  90 кг.

3.2. ПРИБЛИ Ж ЕН НЫ Й  МЕТОД ЭКОНОМИЧЕСКОЙ  
ОЦЕНКИ ДВИ ГАТЕЛЯ  
В СИСТЕМЕ «САМОЛЕТ—ДВИ ГАТЕЛЬ»

Критерием экономической эффективности системы при п р и ­
ближ енном методе расчета  является  минимум приведенных з а ­
трат  на единицу производительности летательного  ап п ар ата .  
П риведенны е затр аты , приходящ иеся  на один тонна-километр , 
определяю тся  по ф орм уле

Зткм =  Сгкм +  Е„ • К тк„ ,  (3.15)

где С т к м — себестоимость одного тонна-килом етра [к о п ./ (тк м )]
или [ р у б . / ( т к м ) ]  .

Г  ____ т лв ' Ц ч  +  Цл /О 1 й\
км -  - ^ т о Г П Т Т "  • 1Ь)

Здесь  Ц , — эксплуатац ионн ы е расходы  по двигателю  на один
летный час, руб. :

Ц д— эк сплуатац ионн ы е расходы по л етательном у  а п п а ­
рату  на один летный час, руб.;

Ц ч и Ц л — рассчиты ваю тся  соответственно по ф орм улам  (2.15) 
и (3.14) .

В ф орм уле (3.15) Кт •км годовые удельные кап и тальн ы е  в л о ­
ж ен ия  в сам олетно-двигательны й п арк  и аэродром ны е сооруж е­
ния, приходящ иеся на один тонна-километр  перем ещ аем ого  с а ­
молетом полезного груза  (в р у б л я х ) :

тл-   Цд а + ЛГдв ' Ц (1 + Кр ) + IIа /о i 74
1Чткм О н • Vp - Г сг (1 +  к , )  ’

где Ц а— стоимость аэродром ны х сооружений, приходящ ихся на 
один самолет, руб.;

Ц« =  (Ц ла +  т хв U ) Кд. ' (3.18)
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З н ач ен и я  коэфф ициента  массы сам олета  К ,  приведены 
в табл . 5.

Т а б л и ц а  5

В злетная
масса 

сам олета (т)
до 25 2 5 - 5 5 55— 100 Свыше 100

Ка 1,0 1,25 1,75 2,1

П ример расчета технико-экономического обоснования вы бо­
ра дви гателя  д ля  сам олета  типа «Аэробус» смотри в прил. 2.

4. ЭКОНОМИЧЕСКАЯ О Ц Е Н К А  М О Д Е Р Н И З А Ц И И  
Г АЗОТУ РБИ НН ЫХ Д В И Г А Т Е Л Е Й ,  
ЭК СПЛ УАТ ИРУ ЮЩИХСЯ НА Л Е ТА ТЕ ЛЬ Н Ы Х  
АППАРАТАХ

4.1. КОНСТРУКТИВНО-ТЕХНОЛОГИЧЕСКИЕ ИЗМЕНЕНИЯ

Стоимость проектируемого в ар и ан та  двигателя  определяется  
с учетом з а т р а т  на конкретные разработки , проводимые постав­
щиком.

Н еизм енн ая  часть конструкции, к ак  и в исходном варианте, 
ориентировочно м ож ет  быть оценена по стоимости одного ки л о ­
грам м а конструкции (см. рис. П1 и П2 прил. 2) или по ф о р м у ­
лам  (2.2), (2.4) и (2.6).

Д ополнительны е за т р а ты  на усоверш енствование двигателя  
могут быть определены по трем основным статьям: 

основным м атер и алам ;  
заработн ой  плате;
н ак ладн ы м  расходам  .учитываю щим расходы по содерж анию  

и эксплуатац ии  оборудования, цеховые и общ ецеховые расходы.
З а т р а т ы  на м атери алы , связанны е с усоверш енствованием 

двигателя , могут быть представлены  в форме табл. 6.

Т а б л и ц а  б

Д еталь, М ате­
риал

Вес К оэф ф ици­
ент исполь­

зования 
м атериала

Вес Ц ена
узел, готовой за го ­ 1 кг м ате­

агрегат детали товки риала

|
Д л я  производства авиационны х двигателей  х ар актер н ы  сле­

дую щ ие удельны е веса статей затрат :  м атери алы  — 55— 60% ; 
основная з а р а б о т а н  п л ата  —- 15— 20% ; н акладны е расходы — 
30— 20% ,
18



Известно, что найденное приращ ение себестоимости р а з р а ­
ботки и производства модернизированного  д ви гател я  является  
для  сферы эксплуатац ии  приращ ением  кап и таловлож ен и й  на 
приобретение двигателя  с А Ц  .

Величины Е н, а ж, а 0 и со берутся обычно одинаковы ми в 
сравниваем ы х  вариантах-

У лучш енная конструкция д ви гател я  находит свое вы раж ени е  
в экономии эксплуатац ионн ы х затр ат ,  в увеличении грузоподъ­
емности, скорости полета и, в конечном итоге, в выполнении у с ­
ловия эффективности системы «самолет  — двигатель»  (3.1).

У лучш енная конструкция дви гателя  способствует увеличению 
годовой прибыли и рентабельности эксплуатац ии  сам олета , к о ­
торые могут быть определены  по ф ормулам:

П =  со - G H- V - T cr (v — а)  ; (4.1)

Е  =  7~сг (v оО е > - Е п ; ( 4 .2 )
(Ц л +  т 1Ш ■ Ц ) а ,  - а 2 " v '

& П =  П прое1чТ П 6, , а , (4.3)

где П — годовая прибы ль от эксплуатац ии  одного летательного  
ап п арата ,  руб;

. v — средняя тар и ф н ая  ставка  (рис. 9 ) ,  соответствующ ая 
среднестатистическим дальн остям  полета при э к с п л у а ­
тации, руб./т-км. Обычно берется одинаковой д ля  с р а в ­
ниваемых вариантов;

Р  и с. 9. С редняя тариф ная ставка  по средней д ал ь ­
ности перевозки

Е  — нормативны й коэффициент эффективности;
А П  — дополнительная  прибы ль в год на один летательн ы й  а п ­

парат, руб.
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4.2. ИЗМ ЕНЕНИЕ ВЕСОВЫХ ХАРАКТЕРИСТИК ДВИ ГАТЕЛЯ  
И ЕГО АГРЕГАТОВ

С оздается  двигатель  с конструктивными изменениями, позво­
ляю щ ими уменьш ить вес д ви гател я  по сравнению с прототипом. 
Д р у ги е  технические п арам етры  остаю тся без изменения.

В этом случае  годовой экономический эф ф ек т  от снижения 
веса двигателя  и, следовательно, планера  летательного  а п п а ­
рата определяется  по ф ормуле:

Эгод Э гви -г Э 11ШрТ, (4.4)

где Э ком — годовая экономия в результате  увеличения ко м м ер ­
ческой загрузки  сам олета , руб.:

Эдом =  Т СГ. Ц Л( ^ ~ 1 ) .  (4 5 )

Здесь  G'„ ; G n — ком м ерческая  загр у зк а  проектируемого и б а з о ­
вого летательного  ап п ар а т а  (сам о л ета ) ,  кг.

В ф орм уле  (4.4) Э аморт — годовая  экономия от снижения 
ам орти зацион ны х расходов в р езультате  сниж ения  стоимости 
план ера  сам олета , руб.:

Э .норт =  - ^ L . T cr. (4.6)

Здесь  т ПЛ£ — общетехнический ресурс планера . Б ерется  по табл . 1 
прил. 1;

А Ц П., — снижение стоимости планера :
Д и пл =  И ^ - А С плла, (4,7)

где II  — удельн ая  стоимость 1 кг массы летательного  ап п ар ата  
(сам о лета) .  О п ределяется  по табл . II  [5]. О риен ти­
ровочно у д ельн ая  стоимость 1 кг массы пустого с а м о ­
лета  равна  100— 150 руб.

Общий экономический эф ф ект  от внедрения спроекти рован­
ного дви гателя  мож но определить так:

Эгодобзд ~  Э дв I- Э 10м Г Э аморт) (4.8)

где Э — годовой экономический эф ф ект  от сниж ения  э к с п л у а ­
тационных расходов по двигателю , руб.:

Эдв =  (Сч1 — С ч2) Г с г - т дв. (4.9)

З д есь  С чь  С ч2 — часовы е эксплуатац ионн ы е расходы  по б а з о ­
вому и проектируемому варианту , руб. 

С ниж ение веса д ви гател я  на 1 кг приводит к снижению  веса 
план ера  примерно на 5 кг [5].
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Пример. О пределить годовую экономическую эф ф ективность 
Ьт уменьш ения веса проектируемого двигателя . Исходные д а н ­
ные приведены в табл .  7.

Т а б л и ц а  7

П оказатели
Условное

обозна­
чение

Единица
измере­

ния

Базовы й
вариант

П роекти­
руемый
вариант

1. М асса двигателя Од« кг 1526 1500 26

2. Количество двигате­
лей т  дВ шт. 2 2 _

3. М асса планера л е т а ­
тельного аппарата О пл ла кг 23500 22000 1500

4. Годовой налет Л А Т  с г ч 2000 2000 —

5. Эксплуатационны е 
расходы  на один л ет ­
ный час Л А Цл руб. 450 450

6. Ком м ерческая за гр у з­
ка Л А Он И G'н кг 6000 7500 1500

7. У дельная стоимость 
1 кг массы Л А  (сам о­
лета) ц уд1-1. J, д руб. 150 150

8. Ч асовы е эксп л у ата­
ционные затраты  по 
двигателю Сч руб. 215 180 35

9. Общетехнический р е­
сурс планера Л А ТИЛ Е ч 20000 20000 —

Экономическая  эф ф ективность  от сниж ения веса двигателя  
м ож ет  быть определена по ф орм улам  (4.4) — (4.9) :

Э ком =  2000 • 450 ( - 2 М -  -  1) =  225000 руб.;

Э .морт-  ‘̂ о о о о 0 2000 =  22500 руб-;

Э д.  =  (2 1 5 — 180) 2 0 0 0 -2  =  140000 руб.;

Э год общ =  140000 +  225000 +  22500 =  387500 руб.
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Приложение 1
П Р И Л О Ж Е Н И Я

Т а б л и ц а  1

Статистические характеристики тяжелых и легких реактивных 
гражданских самолетов с Т Р Д  и Т Р Д Д

В злетная 
масса 

сам олета, 
G кг

П а р а м е т р ы

Д альность
полета,

Е ,
км

Ресурс 
планера 

т  пл, 
ч

Ресурс 
двигателя 

т  дв, 
ч

М еж рем онт­
ный ресурс 

планера 
т  пл, ч

М еж рем онт­
ный ресурс 

двигателя 
т  дв , ч.

5600 1000 15000 4000 5000 2000

20000 3000 20000 6000 5000 2000

Д о  100000 5000 30000 8000 5000 2000

Волее 100000 5000 40000 10000 5000 2000

Т а б л и ц а  2

Стоимость применяемых ГСМ, руб./т

Топливо Ц ена Топливо Ц ена

К еросин Т-1 и ТС-1 80 Авиабензин Б - 100/130 170

К еросин ТС-7 80 Авиабензин Б-95/130 160

РТ-топливо 90 Авиабензин Б-91/115 155

М асло М К-8 225; Авиабензин Б-70 110

М асло М С-20 260 Этилозоль 71

М асло АМ Г-10 290
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Т а б л и ц а  6

Истребители и многоцелевые самолеты

П арам етры  

и характеристики

«М ираж »
2000

(Ф ранция)

«Супер М и­
р аж »  4000 
(Ф ранция)

«Я гуар» 
(А нглия— 
Ф ранция)

«Вигген»

(Ш веция)

В злетная масса, кг (9... 15) 103 (25...28) 103 14 500 16 000

Тяга двигателей на стар ­
те без ф орсаж а (с ф ор­
с аж ем ), даН (9 ООО) (18 000) 5100(7650) 7000(12 000)

Число двигателей ; 1 ' 2 2 I

Т яговооруж енность без 
ф о р саж а  (с ф орсаж ем ) (] ,0 .0 ,6 ) (0,64 . 0,72) 0,352(0,528) 0,44(0,75)

П лощ адь крыла, м2 41 73 24 35

Н агрузка  на крыло при 
взлете, кг/м2 220 ..366 342...383 604 457

Р азм ах  кры ла, м 9 12 8,69 10,61

Д лина сам олета, м 15,33 18,7 16,83 16,31

Угол стреловидности 
кры ла по передней кром ­
ке, градус 61 61 45 42,,..58

М асса пустого самолета, 
кг (% )

13 000
(46,5...52) 7 000(48,3)

М асса топлива во внут­
ренних баках, кг (% )

Число М полета на Н =  0; 
па Н ^ .  11 км

~  1,0 
2,2

~  1,0 
2,2

1,1
1,5

1,1
2,0

Д альность полета без 
подвесных баков, км 700 1100

Д альность перегоночная, 
км 1500 4210

Статический потолок, км 20 - 2 0

Разбег, м 580 400

Пробег, м 470 500

В ооруж ение (П — пушки; 
У РС  — управляем ы е р а ­
кетные снаряды ; Б — 
бомбы)

П2 х 3 0
УРС; Б УРС; Б
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Окончание табл. 6

F-14A F-15 F-16 SR-71 F-1IIA «Хариер»
М К4

(Англия)(CIJJA) (СШ А) (СШ А) (СШ А) (СШ А)

24 900 18 195 10 250 77 000 31 800 <  11 340

(19 000) 13800(22700) 6900(11 350) 20860(29480) (18 000) 9560

2 . 2 1 2 2 1

(0,764) 0,76(1,24) 0,67(1,11) 0,27(0,38) (0,565) 0,845

58,7 56,5 28 167 48,8...58,74 18,68

424,7 322 370 460 542...652 < 6 0 8

11.6...19,5 13,1 9,45 16,9 9,74...19,2 7 ,7 '

18,9 19,5 14,18 32,7 22,4 17

ОССОО

45 40 60 16...72,5

16 300(65,4) 12 250(67,3) 6377(52) 27 200(35) 17 870(56,2) 5,9(52,1)

7460(30) 5200(28,6) 40 000(52)

1,0
2,35

1,2
2,5

1,2
. 2,0 3

1,1
2,3

1,3

1250 1100 7000 3200

6300 61-00 5560

21 30 ~  18 15,25
19 270 535 1645 500 ~ 0

760 810 1100 600 0

П-1 (6FX 20 
УРС (6) Б

П -1 (6) X 20 
У РС  (6)

П -1 Х 2 0  
У РС  (2)

П; У РС; Б
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Приложение 2

П Р И М Е Р  РА С ЧЕТА  Т Е Х Н И К О -Э К О Н О М И Ч Е С К О Г О  О БО С Н О В А Н И Я  
В Ы Б О Р А  Д В И Г А Т Е Л Я  Д Л Я  С А М О Л ЕТА  ТИПА «А ЭРО БУ С »
ПО П Р И В Е Д Е Н Н Ы М  ЗАТРАТА М  (3 т-км)

И с х о д н ы е  д а н н ы е

Н а эксплуатирую щ ем  сам олете данного типа предлагается установить 
один из четырех типов двигателей:

двигатель «А» со степенью двухконтурности т  =  2,3;
двигатель «В» со степенью двухконтурности т  =  4,0;
двигатель «С» со степенью двухконтурности т  =  6,0;
двугатель «Д » со степенью двухконтурности т  — 8,0.
Все необходимые данны е для  расчетов приведены в табл. 1—6.

Т а б л и ц а  1

П оказатели
Условное
обозна­

чение

Единица
измере­

ния
Значения

1. М аксим альная ком м ерче­
ская нагрузка Он Т

40 —  для  всех в а ­
риантов самолетов 
с двигателям и, А, 

В , С и Д
2. П редполагаем ое количество 

вы пускаемы х сам олетов S m  сам шт. 100

3. Рейсовая скорость полета 
сам олета Vp км/ч 6 7 0 — 865

4. С реднегодовой налет сам о ­
лета Тег ч 2  000

5. Общ етехннческий ресурс 
планера ТПЛ£ ч 30 000

6. Количество капитальны х 
ремонтов сам олета Яр с. т, шт. 1 5

7. Общ етехнический ресурс 
двигателя Т да £ ч 8 000

8. Количество капитальны х 
ремонтов двигателя Ир дв шт. . 4

9. К оэф фициент ком м ерческо­
го использования (0 — 0,65

10. К оличество двигателей на 
сам олете Я!дв шт. 4

11. Д и апазон  дальности бес­
посадочного полета L км 8 0 0 — 3800
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Т а б л и ц а  2

Частота рейсов по дальности в заданном диапазоне

Д альность полет* 
сам олета, Z., км 800 1300 1800 2300 2336 2800 3300 3800

Ч астота  рейсов 121,0 64,4 41,4 — 0,5 7,0 15,4 1,0

Т а б л и ц а  3

Взлетные массы и массы пустых самолетов

Условное
обозна­
чение

Единица
измере­

ния

В арианты  двигателей

П оказатели
А баз. В С д

1. В злетная масса сам о­
лета С цзл т 176,0 170,0 169,0 171,0

2. М асса пустого сам о­
лета ЧпуСГ т 99,0 96,0 97,0 99,0

Т а б л и ц а 4

Изменение коммерческой нагрузки G'„ (L) и расходуемого топлива 
Gpacx топл в зависимости от дальности беспосадочного полета

Услов Е д и ­
Д альность полета, км

иое
обо­П оказатели ница

2336 2800зн аче­
ние

изме­
рения

800 1300 1800

А Ком м ерческая
нагрузка Он (L) т 40 40 40 40 36,14 27,9

Расход  топлива а т 9,4 13,8 18,35 . 23,42 27,55 36,1

В Ком м ерческая
нагрузка О н (L) т 40 40 40 40. 36,31 28,61

Р асход  топлива с, т 8,45 12,68 17,02 21,78 25,63 33,79

С Ком м ерческая
н агрузка Он (L) т 40 40 40 40 36,58 29,36

Р асход  топлива G т 7,9 11,85 15,72 20,15 23,72 31,29

дКом м ерческая
нагрузка Он (£ ) 'I' 40 40 40 40 .36,58 29,36

Р асход  топлива G 'Г . 7,95 11,91 15,85 20,24 23,81 31,39
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Т а б л и ц а  5

Изменение рейсовой скорости Vp (L) по дальности полета
(принято одинаковы м для всех вариантов самолетов и двигателей)

Д альность полета, 
L, км

800 1300 1800 2336 2800 3300 3800

Р ейсовая скорость, 
Vp (1 ) км/ч

670 720 778,8 816 831,2 850,3 862,1

Т а б л и ц а  6

Основные показатели и технико-эксплуатационные 
характеристики сравниваемых двигателей

У слов­ В арианты двигателей

П оказатели
ное

о бо ­
зн а ­

чение

Единица
измере­

ния
А

базов. В С д

1. Степень д ву х ­
контурности т 2,3 4 6 8

2. Т яга двигателя 
на взлетном 
реж им е Р даН 12 000 10 768 10 932 12 154

3. Удельный р ас ­
ход топлива на 
взлетном ре­
ж име с Р кг/ (даН-ч) 0,48 0,429 0,374 0,314

4. Средний удель­
ный расход 
топлива на 
крейсерском 
реж им е Срср — 0,7 0,687 0,637 0,622

5. У дельная масса Т уд 0,1917 0,1697 0,1803 0,191 1

Значение меж рем онтного т дв и общ етехнического т  дв,- ресурса для всех 
сравниваемы х вариантов двигателей приняты соответственно общ ими и р а з ­
ными 2000 и 8000 ч при 3-х капитальны х ремонтах (Нр =  3).

В нашем примере сравнительная оценка двигателей производилась в точ­
ке расчетной дальности полета L — L рщсч =  2336 км и общ ей для всех 
вариантов.

Расчет ведется по ф орм уле (3 .15).
На рис. П.1 показана  динам ика изменения показателя приведенных з а ­

трат, где через (3 т-км) обозначается значение величины приведенных затр ат  
на 1 ткм в точке расчетной дальности, в которой эти приведенные затраты  
обращ аю тся в минимум по степени двухконтурности.

К ак  видно из граф ика (рис. П 1), оптимальное с экономической точки зр е ­
ния ^значение двухконтурности для  рассм атриваем ы х типов двигателей  леж ит 
в области значений т — 5 — 6. П оэтом у вариант С, у которого т  — 6, яв ­
ляется наилучш им двигателем  с наибольш ей экономической эффективностью , 
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Р и с .  П 1. Д инам ика показателя  3 т-км (миним ум ): 1—t i  =  500, 
тг =  2000, т v — 1500, т г =  6000; 2 — т, =  т2 =  2000, т ., =* j - 2 * U1

=  т  т =  8000

Р  и с. П2. Д инам ика показателя  3 т-км: 1 и 3 с учетом 
затр ат  на разр аб о тку  двигателей; 2 ц 4 —  без учета затр ат  

на разраб отку  двигателей
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Н а рис. П2 п о казана  динам ика изменения показателя  (3 т-км) как  функции 
дальности L  для двух вариантов двигателей Л и С. И з граф ика (кривы е 1 
и 3) следует, что вари ан т С (двигатель с т  =  6) во всем диапазоне д а л ь ­
ностей обеспечивает значительное экономическое преимущ ество по сравнению 
с вариантом  А  (базовы й двигатель с т  =  2,3).

Приложение 3

Основными летно-техническими характеристикам и пилотируемы х л ета ­
тельных аппаратов являю тся скорость, высота, маневренность, дальность 
полета, грузоподъемность и др.

Скорость максимальная — скорость равном ерного прямолинейного гори­
зонтального полета при работе двигателя с наибольш ей разреш аем ой 
тягой (мощ ностью ) и нагрузкой сам олета, которы е обусловлены  техническими 
требованиям и к сам олету  и двигателю .

Величина максим альной скорости для  данной высоты полета определяется 
графически по кривым Ж уковского млн по формулам:

где N  р — располагаем ая мощ ность двигателя, кВт (л. с .);
р н — плотность воздуха, д аН  с2/м 4 ;
Р р — располагаем ая тяга, даН ;

сх — коэфф ициент лобового сопротивления сам олета;
5  — площ адь кры ла, м2 .

Скорость крейсерская — воздуш ная скорость горизонтального полета, при 
которой величина отнош ения потребной тяги к скорости полета минимальна. 
Н а скорости крейсерской военная авиация соверш ает обычно свои боевые 
действия, а гр аж дан ская  — рейсы по м арш рутам , трассам . Скорость крей­
серская составляет 0,7—0,8 м аксимальной скорости полета.

Скорость рейсовая — средняя скорость полета при наивыгоднейш их р е ­
ж им ах полета от начала взлета  до посадки. В горизонтальном  полете рей­
совая скорость практически совпадает с крейсерской.

Высота полета — расстояние по вертикали от уровня, принятого за нуль 
отсчета высоты, до летательного аппарата. В ысота полета м ож ет быть абсо­
лю тной (от уровня м оря), относительной (от уровня аэродром а) и истинной 
(от уровня местности, над которой пролетает сам олет). Высота полета изм е­
ряется барометрическим и радиотехническим способом.

Потолок самолета — практически наибольш ая высота полета, на которой 
у самолета, имеется наибольш ая вертикальная скорость подъема. Обычно за 
практический п о то лок ,сам олета  принимаю т такую  вы соту полета, на которой 
м аксим альная вертикальная, скорость, не меньше 0,5 м/с, а реактивны х сам о­
летов — 5 м/с.

Маневренная скорость —  способность сам олета изм енять за определен­
ный пром еж уток времени скорость, высоту и направление полета (соверш ать 
эволюции, м аневрировать в воздухе). М аневренность сам олета представляет

П О Н Я Т И Е  О Н Е К О Т О Р Ы Х  Х А РА К Т Е РИ С Т И К А Х  С А М О Л ЕТА

 — , км /ч ,
Сх Р  Н ^
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собой совокупность всех возм ож ны х для  данного сам олета движ ений и Зави­
сит от управляем ости и устойчивости сам олета.

Грузоподъемность —  способность сам олета поднять наибольш ую  н агр у з­
ку, допустимую  по условиям прочности для  нормальны х условий эксплуа­
тации.

Нагрузка — вес пассаж иров, б агаж а, грузов, оруж ия, боеприпасов, бомб, 
ракет и других расходуем ы х и нерасходуемы х грузов.

Центровка самолета — полож ение центра тяж ести  сам олета относитель­
но кры ла, указы ваем ое обычно в процентах средней аэродинам ической хорды. 
П роцесс определения путем расчета полож ения центра тяж ести  сам олета по 
отношению к средней аэродинам ической хорде кры ла. П роцесс определения 
центра тяж ести  сам олета путем его взвеш ивания. Д и апазон  центровок — р а з­
ность м еж ду  предельной задней и предельной передней центровкам и в долях 
средней аэродинамической хорды. Д л я  обеспечения безопасности полета 
(устойчивости и управляем ости) центр тяж ести  сам олета при различны х в а ­
риантах загрузки  долж ен  всегда находиться в пределах ди апазон а центровок.

Дальность полета зависит от километрового и часового расхода топлива, 
а так ж е  от емкости топливной системы самолета и удельного веса топлив i; 
подсчиты вается по следую щ ей формуле:

3,6 V U ,
L   т.  к м ,Оп

где V — скорость полета, м /с ;
G г — запас  топлива, к г ;

О тч— часовой расход топлива, к м /ч .
Техническая дальность — горизонтальны й путь, проходимый самолетом 

при наборе высоты, горизонтальном  полете и планировании до полного наго- 
рания топлива,

L техн — L наб +  ^-г пол +  Д:н > КМ .

Д А Л Ь Н О С Т Ь  П О Л Е Т А  С Р А ЗЛ И Ч Н Ы М И  С И Л О В Ы М И

У СТАН ОВКАМ И

/-п л ' твд “  270 К (У_ G t ~' ^ п в р д  ~  10,8 /чV2 —Q— 1

где с,, — удельный расход топлива;
И — коэффициент полезного действия винта;

G — вес (м асса) сам олета;
G т— вес (м асса) топлива;
К  — аэродинам ическое качество сам олета (у современных сам олетов оно 

равно примерно 12— 16);
V — скорость полета сам олета (крейсерская).
Продолжительность полета— зависит от километрового и часового расхода 

топлива, а такж е  от емкости топливной системы сам олета н удельного веса 
топлива.

П родолж ительность полета сам олета с Т Р Д  (Ж Р Д ) подсчиты вается по 
следую щ ей формуле:

L К  GT От От
1 = ~V =  7 7  ‘ ~ 0  =  “  G^T (ч) ’

где L — дальность полета сам олета;
, V — крейсерская скорость сам олета;
К  — аэродинам ическое качество самолета.
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где G взл— взлетная масса сам олета;
Оконсгрпл— масса конструкции планера;

Ос у — масса силовой установки;
Ооборуд — масса устанавливаем ого на сам олете оборудования;

Gcнар- ‘ масса снаряж ения;
G юпл— масса топлива;

От с — масса топливной системы;
Огруз — масса груза.
П ереход к относительным величинам (деление на величину взлетной 

массы сам олета):

1 —  Оконстрпл ~  G e y  G оборуд +  Сонар 2 О'топл (1 +  Йтс) +  Сгруз>
где г/т с — масса топливной системы, отнесенная к массе топлива.

Примерные данны е весового баланса современного пассаж ирского  с а ­
молета:

Сухая масса двигателя — масса двигателя при незаполненных системах 
тспливолитания, смазки, гидравлической, охлаж дени я и т. д., а т ак ж е  без 
агрегатов, обслуж иваю щ их летательны й аппарат  (гидравлических и воздуш ­
ных насосов, электрических генераторов и т. д .) .

Удельная масса двигателя, приходящ аяся на единицу силы тяги  или еди­
ницу мощности (кВ т/л .с .). Чем меньше удельный вес двигателя, тем меньш ая 
часть тяги  или мощности затрачи вается  на его перемещ ение в полете.

Современные Т Р Д  имеют значения ^ д в = 0,15-— 0,3, даН  веса /д аН  тяги.
У дельная лобовая  тяга  или мощ ность — отнош ение тяги или мощности 

двигателя к его лобовой площ ади (м иделю ). Чем больш е лобовая  тяга  (ло­
бовая мощ ность), тем м еньш ая часть тяги или мощности затрачи вается  на 
преодоление сопротивления, связанного с обтеканием силовой установки. Д л я  
современных Т Р Д  с осевыми компрессорами Р л0о =  10 0 0 0 '— 12 000 д аН /м 2.

Ресурс двигателя — гарантированн ая предприятием -изготовителем  или 
ремонтным предприятием сум м арная продолж ительность работы  двигателя 
(в часах) до очередного ремонта (переборки) при условии выполнения всех 
установленны х инструкций по эксплуатации, ограничений реж им а, реглам ент­
ных работ и применения предусмотренны х сортов ГСМ. Р або та  на зем ле для 
двигателя, установленного на самолете, засчиты вается в ресурс в разм ере 
20% от фактической работы ; для двигателей, установленны х на вертолетах, 
работа на земле засчиты вается в ресурс 100%.

Соотношение силы тяги и частоты вращения турбины ТРД.
Один процент потери числа оборотов в минуту равен приблизительно трем 

процентам потери силы тяги, точнее: 100% об/мин =  100% силы тяги;
00% об/мин =  75% силы тяги; 80% об/мин =  50°/о силы тяги.

Тепловой баланс двигателя показы вает распределение тепла, внесенного 
в двигатель с топливом, и эф ф ективность использования тепла в двигателе.

G  коне: ;> ил —  0,25 0,3
G  оборуд “ 0,11 0,12
G  юп.тр- Т с =  0,3 0,35

Осу -  0,12 — 0,2 
Gcnap “  0,02 
G груз “  0,15 —  0,18.

(/тс =  0,02

О Б Щ И Е  С В Е Д Е Н И Я  О Р Е А К Т И В Н Ы Х  Д В И Г А Т Е Л Я Х
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Тепловой балант Т Р Д  — в полезную  работу  превращ ается 20—30% ; осталь­
ная располагаем ая энергия переходит в следующ ие потери: вследствие непол­
ноты вы деления тепла 3—4% , тепла с вы ходящ ими газам и 55- 70% и кине­
тической энергии с вы ходящ ими газам и  5— 10%.

Управление двигателем заклю чается в задании требуемых для  полета 
реж им ов работы  двигателя путем перенастройки системы автоматического 
регулирования (САР) двигателя от единого ры чага управления двигателем  
(Р У Д ).

Регулирование двигателя — поддерж ание или программное изменение ре­
ж има работы  при измененных внешних условиях (внешних возмущ аю щ их 
воздействиях) и внутренних возм ущ ениях, связанны х с изменением геометрии 
и проточной части распы ла и полноты сгорания топлива и т. д. П а соврем ен­
ных сам олетах (ЛА) обеспечивается с помощью С А Р двигателя. Н аряду  
с регулированием С А Р обычно вы полняю т функцию автом атического ограни­
чителя тех парам етров, значения которы х в процессе автом атического р егу ­
лирования могут достигнуть величины, опасной для прочности двигателя или 
устойчивости его работы .

Удельным расходом топлива турбореактивных двигателей назы ваю т отно­
шение часового расхода топлива к тяге, развиваем ой двигателем . Удельный 
расход характеризует экономичность двигателя: чем меньше удельный расход 
соплива, тем больше дальность и продолж ительность полета при данном 
запасе топлива.

В настоящ ее врем я у Т Р Д с у у д  = 0 ,7  — 0,9 даН  топл. /  д аН  тяги, а у 
Т Р Д Д  с высоконапорными осевыми компрессорами на взлете достигнуты 
с е уд=  0,6 — 0,75 д аН  т о п л /д а Н  тяги ч.

Характеристики компрессора В Р Д
К а ж д ая  пара — рабочее колесо и последующий ряд  неподвиж ны х лона 

ток, служ ащ их для  изменения направления потока за рабочим колесом (они 
назы ваю тся обычно направляю щ им и), — носит название ступени компрессора. 
Всего таких ступеней в осевом компрессоре Т Р Д  м ож ет быть довольно м но­
г о — до 15— 17 и более. И хотя в каж дой  отдельной ступени повышение д а в ­
ления воздуха относительно невелико (оно достигает в лучш ем случае 3 0% ), 
на вы ходе из компрессора давление оказы вается весьма высоким, оно 
повы ш ается в 10— 15 раз.

Д оказано , что чем больш е сж атие воздуха в компрессоре Т Р Д , тем 
выше его экономичность, т. е. тем меньше удельный расход топлива на 1 кг 
развиваем ой двигателем  реактивной тяги. О днако дело м еняется, когда ско­
рость полета значительно превосходит скорость звука. О казы вается, что с у в е ­
личением числа ступеней компрессора опасность возникновения помпаж а 
возрастает.

Тяга ГТД растет с тем пературой газов. С горание в Г Т Д  имеет целыо 
повысить тем пературу воздуха, протекаю щ его через двигатель, с тем, чтобы 
увеличить скорость истечения газов из него и тем самым увеличить развивае- 
xjyio двигателем  тягу. И звестно, что скорость истечения газов изменяется при 
прочих равных условиях пропорционально корню квадратном у из тем пера­
туры. Это значит, что для увеличения скорости истечения вдвое абсолю тная 
тем пература газов долж на возрасти вчетверо. Т ак как тягу  двигателя ж е л а ­
тельно иметь м аксимально большую, то, очевидно, и тем пературу газов сле­
дует увеличить насколько это возм ож но.

П ри сгорании керосина или бензина в воздухе тем пература образую щ ихся 
газов достигает 2000°С. О днако в действительности рабочие газы  вы нуж ден­
но охлаж даю т примерно вдвое, иногда еще сильнее.

Шум и скорость полета. М еньшие скорости полета требую т уменьшения 
скорости реактивной струп. В аж ны й практический вы вод из скорости р еак ­
тивной струи заклю чается в том, что чем меньше скорость полета, тем меньше 
долж на быть и скорость истечения, иначе больш ая часть кинетической энер­
гии реактивной струи не будет полезно использована. М ало того, потерянная
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Энергия даж е  приносит вред , ибо чем больше скорость газов в струе, тем 
больше шум, производимы й двигателем  в работе, а проблема ш ума часто 
вы двигается едва ли не на первый план.

У казанное выше затруднение преодолевается просто, если воспользоваться 
схемой турбовинтового двигателя ТВ Д . Турбина Т В Д  во всех основных час­
тях не отличается от Т Р Д . Она приводит во вращ ение, кром е компрессора, 
еще и воздуш ны й винт. В связи с этим турбина имеет больш ее число ступеней, 
обычно 3—4, а в передней части двигателя устанавли вается  редуктор, с по­
мощью которого вращ ение от вала  двигателя передается винту с уменьш ен­
ным числом оборотов. Выхлопные газы  по-преж нему вы текаю т через р е ак ­
тивное сопло, но их тяга  меньше и является  лиш ь добавкой (небольш ой) 
к тяге винта.

Выгодность двухконтурного РД . При скорости полета в диапазоне от 0,7 
до  1,2 от скорости звука  двухконтурны е турбовентиляторны е двигатели вы ­
годнее Т Р Д  из-за своей большой экономичности, т. е. меньш его удельного 
расхода топлива, достигаю щ его примерно 0,5 — 0,6 даН /ч  на каж ды й  кило­
грамм тяги и д аж е  меньше, тогда как  для лучш их Т Р Д  он равен
0.7 — 0,8 даН /ч  на 1 д аН  тяги. Выгоднее двухконтурны е двигатели и в отно­
шении ш ума, который они создаю т при работе.

В нашей стране турбовентиляторны е двигатели установлены  на п асса­
жирских сам олетах Т у -154, И Л -62, И Л -86, Як-42 и др. З а  рубеж ом  турбо­
вентиляторны е двигатели устанавливаю тся на некоторы х пассаж ирских сам о­
летах вместо стоявш их ранее простых Т Р Д , при этом увеличиваю тся и д а л ь ­
ность беспосадочного полета и полезный груз.

Газовый «молот» в ГТД. Г азовы й поток в Г Т Д  действует не постоянно, 
непрерывно, а только тогда, когда лопатка в своем вращ ении проходит мимо 
кан ала , образуем ого каж ды м и двум я соседними сопловыми лопаткам и. Ведь 
из этого кан ала  и рвется н ар у ж у  стремительный газовы й поток, ударяю щ ий 
затем  о рабочую  лопатку. К огда вращ аю щ аяся лопатка  оказы вается  как  бы 
в тени за  сопловой, то на мгновение поток преры вается, чтобы затем  с новой 
силой ударить о лопатку. Такой газовы й «молот» переносится лопаткой зн а ­
чительно хуж е, чем если бы сила действовала постоянно. Он заставляет  
лопатку  натуж но вибрировать, сильно колебаться. Ещ е худш ие условия соз­
даю тся для  лопаток турбины , если газовы й поток неравномерен по площ ади 
газовой турбины из-за неудовлетворительной работы  отдельны х форсунок по 
распы лу топлива. Если при этом учесть, что в том тем пературном  диапазоне, 
в котором приходится работать турбинным лопаткам , повышение рабочей 
тем пературы  всего на 1° обычно приводит к уменьш ению  прочности на 1%, 
то увеличение тем пературы  на 5%  сокращ ает срок служ бы  лопатки в 10 раз.

Удлинение турбинных лопаток при наработке. О казы вается , что р а с к а ­
ленная и сильно нагруж енная лопатка м ож ет оказаться  достаточной прочной, 
г. е. она не оборвется и не слом ается при работе и все ж е  будет непригодной 
для использования. Д ело  в том, что при длительном и непрерывном воздей­
ствии растягиваю щ ей силы на лопатку  она начинает растягиваться  и удли­
няться. Причем после снятия нагрузки у казан н ая  деф орм ация не исчезнет, 
удлинение сохранится. Это свойство м еталла медленно, незам етно удлиняться 
под действием длительной нагрузки получило наименование ползучести. О со­
бенно сильно ползучесть проявляется  при нагреве м еталла. Вот почему и л о ­
патки турбины постепенно растягиваю тся по мере того, как  двигатель н а р а ­
баты вает все больш е часов. О пасно ли это? Очень опасно. П реж де всего по­
тому, что для  удлинения лопатки нет места.

Высокотемпературные Т РД . В последнее врем я турбинные колеса с ло ­
патками, имеющими воздуш ное охлаж дение, и с таким и ж е  сопловыми л опат­
ками уж е получили практическое применение. Это позволило создать вы соко­
тем пературны е Т Р Д  с увеличенной тем пературой газов перед турбиной до 
1000— 1100°С и выше. В частности, такие двигатели разработаны  и уж е  эксп­
луатирую тся, например, в СШ А, Англии и других странах.
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Me менее, если не более важ н о  повышение тем пературы  газов  для  Т Р Д  
и двухконтурного двигателя.

Сопло Лаваля и диффузор. Соплом назы вается  устройство д л я  разгона 
газа , а именем Л ав а л я  названо  потому, что ш ведский инженер впервые пред­
лож и л и практически использовал это сопло.

Д и ф ф узором  назы ваю т устройство для  торм ож ения газов, т. е. имеющее 
назначение, обратное назначению  сопла.

Сверхзвуковой хлопок. Чем больше число М, тем больше прилегаю т в о л ­
новые «усы» к движ ущ ем уся телу. Т ак  бы вает в случае волн на воде, р асх о ­
дящихся” от движ ущ егося катера. К огда такой волновой «ус» от пролетевш его 
со сверхзвуковой скоростью  сам олета достигает земли, то в этом  месте р а з­
дается  знакомы й уж е многим «сверхзвуковой удар» (хлопок), напоминаю щ ий 
выстрел.

Отличие сверхзвукового заборника. Если из воздухозаборника двигателя 
вы двинуть вперед какой-либо заостренны й предмет —  иглу, конус, 
клин (это так  назы ваем ое центральное тело явл яется  характерны м  отличием 
сверхзвуковы х воздухозаборников), как  сейчас ж е  на его острие возникнут 
«сядут» косые скачки уплотнения. С корость потока за этими скачкам и, естест­
венно, уменьш ится, хотя и останется сверхзвуковой, и тогда уж е прямой с к а ­
чок, возникш ий непосредственно во входном сечении воздухозаборника, будет 
;о р аздо  более слабым.

Теория показы вает, что так а я  система скачков «косой плюс прямой» м о­
ж ет  быть при достаточно большой скорости полета, именно при М  больше 2, 
значительно выгоднее одного простого прямого скачка.

Характерная черта сверхзвукового ТРД. При скорости полета у земли, 
превыш аю щ ей скорость звука, м аксим альное давление воздуха достигает зн а ­
чительной величины. В этих условиях воздухозаборник в состоянии взять на 
себя значительную  часть этой работы , которую  обычно в турбореактивном  
двигателе вы полняет компрессор.

В компрессоре давление воздуха повы ш ается обычно примерно в 10 раз, 
т ак  что в сверхзвуковом  полете воздухозаборник уменьш ает это потребное 
увеличение давления всего до 2— 3. Это значит, что в сверхзвуковом  дви га­
теле компрессор м ож ет иметь совсем немного ступеней. Т ак это и бывает 
в сверхзвуковы х двигателях. М ал ая  степень сж ати я  — х арактерн ая  черта 
компрессора сверхзвукового Т Р Д .

Температура воздуха, поступающего в ТРД. Воздух, вы ходящ ий из ком п­
рессора Т Р Д , обладает обычно тем пературой в 300—400°С и более. Но если 
скорость полета становится сверхзвуковой, то д аж е  перед компрессором в о з ­
дух становится горячим в результате  сж ати я  в процессе торм ож ения. К ак 
велика при этом тем пература воздуха, видно из следую щ его: при скорости 
полета у  земли, равной звуковой, она достигает примерно 70°С, при вдвое 
большей — 245°С, а при впятеро большей, чем звуковая , уж е примерно 
1450°С. Это значит, что при больших сверхзвуковы х скоростях полета воздух 
в  компрессоре оказы вается  почти таким ж е горячим, как  газы  перед турбиной 
обычного Т Р Д  и д аж е  горячее. П оэтом у не удивительно, что алю миниевые 
сплавы  уж е  более не годятся  в качестве конструкционного м атериала для 
изготовления компрессора.

Отличие сверхзвуковой струи от дозвуковой. Х арактерной особенностью 
сверхзвуковой реактивной струи является  ее неоднородное строение. В отли ­
чие от дозвуковой струи в сверхзвуковой всегда мож но видеть перем еж аю ­
щ иеся ярко светящ иеся и более темные пятна, своеобразны й огненный пунк­
тир. Его происхож дение связано с распространением в сверхзвуковой струе 
сильных волн давления и р азж и ж ен и я  — в зонах повышенного давления 
повы ш ается и тем пература газов, отчего они начинаю т ярче светиться.

Инверсионные следы-треки. К аж д о м у  приходилось видеть, как  высоко 
летящ ий самолет перечеркивает н?бо белой дугой. Сам сам олет при этом
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бы вает часто невидимым — так  высоко он летит. Отчего возникает «трек» 
сам олета в воздухе?

В вы хлопны х газах , вы текаю щ их из самолетного двигателя, содерж ится 
значительное количество водяны х паров; они образую тся в результате сгора­
ния водорода, содерж ащ егося  в топливе, на котором работает  двигатель. 
П ри полете в холодном воздухе больших высот, порядка 8— 12 км, эти пары 
конденсирую тся.

К онденсирую тся и те водяны е пары, которы е содерж ались в воздухе до 
пслета сам олета, — выхлопные газы  двигателя создали необходимые для 
этого «центры конденсации». Вот эти-то капельки воды, а иногда и м ельчай­
шие кристаллики льда, образую т «треки», или, как  обычно их назы ваю т, 
инверсионные следы.
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