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Принятые условные обозначения основных параметров двигателя:
Тяга статическая на режиме форсажа (Мп=0, Нп=0)                               Рф

Удельный расход топлива на режиме форсажа (Мп=0, Нп=0)             Cуд.ф

Тяга статическая на максимальном режиме (Мп=0, Нп=0)                     Рвзл.

Удельный расход топлива на максимальном режиме                                    Cуд.взл.

Удельный расход топлива на крейсерском режиме                                 Cуд.кр

Расход воздуха на максимальном режиме                                                 Gв

Температура газа перед турбиной на максимальном режиме             Тг

Степень двухконтурности                                                                                 m
Суммарная степень повышения полного давления в компрессоре      πкΣ
Степень повышения давления в вентиляторе                                               πв

Частота вращения ротора, об/мин                                                               n
Масса двигателя                                                                                                  Мдв

Длина                                                                                                                     Lдв

Диаметр                                                                                                                Dдв

1.3.7. F101�GE�102
Для удовлетворения более жёстких эксплуатационных тре�

бований фирма General Electric и ВВС в 1976 г. начали програм�
му развития F101�GE�102 (рисунок 1.42) [18, 21, 22]. С 1977 по
1978 гг. двигатель проходил демонстрационные испытания.
Программа продолжалась до 1981 г. с целью увеличенния на�
дёжности элементов двигателя и снижения затрат на эксплуата�
цию при сохранении характеристик исходного двигателя F101�
GE�100.

Двигатель F101�GE�102 был снабжён новым нерегулируе�
мым воздухозаборником со стабилизированными скачками уп�
лотнения, в которых исключены сложные элементы регулирова�
ния и имеется искривленный входной канал для уменьшения ЭПР
самолёта во фронтальной плоскости. Это потребовало внести
некоторые изменения в конструкцию переднего корпуса двига�
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В современной сверхзвуковой военной авиации в основном применяются турбовентиляторные двухконтурные
двигатели с форсажной камерой (ТРДДФ). Эти двигатели характеризуются небольшой степенью двухконтурности (m
= 0,25 � 2,1), обеспечивающей высокие тяговые характеристики на форсажных режимах при сверхзвуковом полёте и
удовлетворительную топливную эффективность на дозвуковой скорости полёта; предельно высоким значением тем�
пературы газа перед турбиной (Тг > 1900 К) и высоким значением суммарной степени повышения давления (pкS > 35).

В них применяются высоконагруженные, с малым количеством ступеней компрессоры с регулируемыми направ�
ляющими аппаратами, малоэмиссионными камерами сгорания, эффективными охлаждаемыми одно� или двухсту�
пенчатыми турбинами, двухроторнной (с противоположного вращения двухопорными роторами высокого давления
и трёхопорными роторами низкого давления) и трёхроторной (с двухопорными роторами высокого и среднего дав�
ления и трёхопорными роторами низкого давления) конструктивной схемы.

В современные ТРДДФ применяются форсажные камеры сгорания со смешением газового и воздушного потоков;
регулируемые с управляемым вектором тяги реактивные сопла; высокоэффективные цифровые системы управления,
контроля и диагностики двигателя.

Применение передовых методов расчёта в сочетанием с оптимальными конструкторско�технологическими реше�
ниями и прогрессивными материалами, обеспечивает чрезвычайно малую удельную массу двигателей (до 0,01 кг/Н)
при высокой надёжности и простоте эксплуатации.

Можно утверждать, что современные ТРДДФ являются образцами самых передовых и перспективных достиже�
ний инженерной науки и техники.

Актуальным является анализ конструктивно�технологических решений, тенденций развития основных парамет�
ров и области применения авиационных двигателей, который представлен на примере развития зарубежных ТРДДФ.

В книге описывается деятельность General Electric и Pratt & Whitney (США), Rolls�Royce (Великобритания), SNECMA
(Франция), а также ряда других зарубежных  компаний в области создания авиационных ТРДДФ военного назначения.

Построены линии трендов изменения основных параметров этих двигателей и представлены некоторые их перс�
пективные конструктивные схемы.

Результаты предлагаемого исследования могут быть полезны студентам, курсантам, аспирантам и препо�
давателям ВУЗов, инженерно�техническим работникам, а также широкому кругу читателей, интересующими�
ся авиационной техникой.

(Продолжение. Начало в
журнале “Двигатель” №130)132)
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теля и узел вентилятора. 
Использование радиопоглощающих материалов в

конструкции В�1В в сравнении с В�1А было увеличено на 85%.
Изменена также конструкция гондол. На рисунке 1.43 пока�

зана схема воздухозаборников двигателей самолётов В�1А и В�
1В. Конструкция реактивного сопла полностью изменена и уп�
рощена. Турбулент�
ность воздушного пото�
ка за стыком крыла с из�
меняемой стреловид�
ностью и пространством
между соседними сопла�
ми порождала пульса�
ции давления, приводив�
шие к вибрации сопла.
Для решения этой проб�
лемы длина его наруж�
ных створок была умень�
шена с 1190 мм до ~ 890
мм, а толщина увеличена.

Модификация F101�
GE�102 для первого самолёта варианта В�1В, который был пост�
роен в 1984 г. и был передан в ВВС в 1985 г., была создана в
1983 г.

Этот ТРДДФ оптимизирован для работы при М=0,8 на ма�
лой высоте. Для автономного запуска двигателей использова�
лись две бортовые ВСУ фирмы Garrett AiResearch мощностью по
294,2 кВт (400 л.с.), обеспечивающие также привод аварийного
электрогенератора. Воздухозаборники нерегулируемые, с изог�
нутыми воздушными каналами и S�образными перегородками,
экранизирующими вентиляторы двигателей для уменьшения ра�
диолокационной заметности самолёта.

Для быстрого запуска двигателей в нише носовой опоры
шасси установлена кнопка единого запуска.

Модификация F101�GE�102 представляет собой двухроторный
ТРДДФ со степенью двухконтурности около двух (рисунок 1.44). Ос�
новными критериями конструкции были долговечность и работос�
пособность при сохранении высокой температуры турбины.

Элементы конструкцииТРДДФ F101�GE�102 и их отличие
отF101�GE�100 [19, 21, 25]:

Вентилятор � двухступенчатый. Изменена крутка передней и
задней кромок рабочих лопаток первой ступени и сокращено
число лопаток ВНА с 20 до 17. Лопатки ВНА и рабочие лопатки
вентилятора заменяются индивидуально. Корпус вентилятора
выполнен с продольным разъёмом.

Компрессор осевой, девятиступенчатый. Лопатки BНA и НА
первых трёх ступеней поворотные и могут заменяться индивиду�

ально. Ротор стальной, барабанно�дискового типа, изготовлен
с применением сварки трением. Диски из никелевого сплава
DA�718. Корпус компрессора с продольным разъёмом, перед�
няя секция корпуса литая из титана, задняя � из стали.

Камера сгорания кольцевая, короткая. Смесеобразующее
устройство, с непосредственным впрыском топлива. Внешняя
стенка жаровой трубы состоит из трёх сварных кольцевых сек�
ций, изготовленных раскаткой из никелевого сплава. Секции
подвергаются электроэрозионной и механической обработке
для придания им окончательной формы. Охлаждающие отверс�
тия выполнены лазерным сверлением. В отличие от двигателя
F101�GE�100 осуществлена тепловая защита камеры. Корпус
камеры сгорания выполнен из раскатанных кольцевых секций.

Турбина компрессора одноступенчатая, высоко нагружен�
ная. Рабочие и сопловые лопатки полые, с конвективно�плёноч�
ным охлаждением. Отверстия плёночного охлаждения диамет�
ром 0,254 � 0,875 мм в рабочих и сопловых лопатках выполнены
лазерным сверлением. Рабочие лопатки изготовлены из усовер�
шенствованного никелевого сплава DSR8011 с направленной
кристаллизацией. Организация плёночного охлаждения позво�
лила снизить температуру в зоне выходной кромки рабочих ло�
паток примерно на 110°С. Температура газа перед турбиной на
взлётном режиме снижена на 33°С по сравнению с двигателем
F101�GE�100. Этот запас позволяет увеличить взлётную тягу на
4% без ухудшения долговечности. Диски изготовлены из никеле�
вого сплава DA�718, а в двигателях третьей партии (начиная с
сорок второго) вновь применён порошковый никелевый сплав
Rene 95. Кожух турбины состоит из сегментов и охлаждается для
управления радиальными зазорами. Межремонтный ресурс,
согласно требованиям ВВС США, составлял 3000 ч.

Турбина вентилятора � двухступенчатая, неохлаждаемая.
Рабочие лопатки первой ступени изготовлены из усовершен�
ствованного никелевого сплава DSR8011 с направленной крис�
таллизацией. Рабочие лопатки с бандажными полками и заменя�
ются индивидуально, сопловые лопатки второй ступени � сегме�
нтными группами.

Форсажная камера � общая, со смешением потоков наруж�
ного и внутреннего контуров. Смеситель потоков лепесткового
типа. Смешение происходит в сечении расположения стабили�
заторов пламени. Воспламенение топлива начинается с внут�
реннего кольца стабилизаторов пламени. Наличие радиальных
стабилизаторов в потоке внутреннего контура улучшает запуск
камеры и устойчивость горения в высотных условиях. Обеспечи�
вается плавное и непрерывное возрастание температуры во
всем диапазоне увеличения степени форсирования.

По сравнению с двигателем F101�GE�100 в форсажной ка�
мере двигателя F101�GE�102 устранены низкочастотные пульса�
ции давления, возникавшие в результате неоптимального смесе�
образования в наружном и внутреннем контурах. Эта проблема
была решена путём перераспределения топлива и установкой
за распылителями смесителей топлива и воздуха.

Реактивное сопло сверхзвуковое, регулируемое. Оно сос�
тоит из двенадцати перекрывающихся створок без уплотнений.
Сопло двигателя F101�GE�100 имело 8 створок с уплотнениями.
Уплотнения преждевременно изнашивались и требовали более
частого технического обслуживания. Число деталей сопла сок�
ращено, что позволило уменьшить его массу на 38,5 кг. Для уп�
равления соплом используются шесть силовых приводов вместо
восьми для сопла ТРДДФ F101�GE�100. Сопло рассчитано на
большую долговечность.

Система управления гидромеханическая с электронным
корректором. В отличие от двигателя F101�GE�100 введено уст�
ройство, контролирующее перемещение PУД, так как РУДы че�
тырёх двигателей бомбардировщика В�1А автоматически пере�
мещались более часто, чем предполагалось при полётах па ма�
лой высоте над различными рельефами местности.

Эксплуатационная технологичность. Для обеспечения высо�
кой степени эксплуатационной готовности стратегического бом�
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бардировщика предусмотрена возможность использования сис�
темы централизованного комплексного контроля, позволяющей
периодически проверять техническое состояние двигателя и оп�
ределять тенденции изменения его параметров.

Этапы развития двигателя F101:
Июнь 1970 г. Выдача заказа ВВС США на разработку дви�

гателя F101�GE�100.
Апрель 1972 г. Испытание первого двигателя F101�GE�100.
1973 г. Предлётное испытание двигателя F101�GE�100.
Декабрь 1974 г. Первый полёт бомбардировщика В�1 с

ТРДДФ F101�GE�100.
Август 1970 г. Завершение испытании двигателя F101�GE�

100 по программе "Проверка изделия". Начало непрерывной
технической доводки (CED) двигателя F101�GE�100.

Ноябрь 1976 г. Разрешение на производство бомбарди�
ровщика В�1. Выдача заказа на производство ТРДДФ F101�GE�
100.

Июнь 1977 г. Приостановка производства бомбардиров�
щика В�1.

Март 1981 г. Завершение непрерывной технической довод�
ки двигателя F101�GЕ�100.

Апрель 1981 г. Завершение программы лётных испытаний
бомбардировщика В�1B.

Октябрь 1981 г. Рекомендация президента США о произ�
водстве бомбардировщика В�1В. Начало доводки ТРДДФ F101�
GE�102 по полной программе (FSD).

Февраль 1982 г. Выдача заказа на выполнение доводки
двигателя F101�GE�102 по полной программе.

Апрель 1982 г. Получение заказа на производство ТРДДФ
F101�GE�102.

Лето 1983 г. Завершение 150�часовых испытаний на высот�
ном стенде.

Сентябрь 1983 г. Завершение доводки двигателя F101�GE�
102 по полной программе. Поставка первого серийного двига�
теля F101�GE�102.

С самого начала программа F101 была ориентирована на
технологию, которая снижала воздействие выхлопных газов и
шума и улучшала топливную экономичность. Двигатель мало�
дымный, общее количество выбрасываемых в атмосферу ве�
ществ из него значительно меньше, чем у других реактивных дви�
гателей. Вследствие достаточно высокой степени двухконтур�
ности он имеет относительно слабое инфракрасное излучение.
Уровень шума двигателя F101 на нефорсированном режиме
сравним с уровнем шума двигателей гражданских самолётов.

Также были усовершенствованы многие технологические
процессы изготовления двигателя. В производстве деталей ис�
пользовалась штамповка, литье корпусных деталей. прокатка
кольцевых секций и лазерное сверление. 

В 1982 г. фирма General Electric выполнила лазерным свер�
лением около 4 млн. охлаждающих отверстий в турбинных ло�
патках. К середине 80�х годов это число достигло 25 � 30 млн. от�
верстий в год. Основное преимущество данного способа зак�
лючается в его большой гибкости, быстроте и чистоте обработ�

ки по сравнению с электроэрозионным способом или сверлени�
ем электронным лучом.

Первый серийный двигатель F101�GE�102 был поставлен
ВВС в начале октября 1983 г. Фирма General Electric и командо�
вание авиационных систем оружия ВВС США затратили на его
исследования, разработку, испытания и производство более 13
лет (включая работы по исходному варианту F101�GE�100). Для
100 бомбардировщиков В�1В было изготовлено 469 двигателей,
закупка которых была завершена в декабре 1987 г.

Руководитель программы разработки двигателя F101 отме�
тил, что фирма General Electric выполнила обязательства перед
ВВС США по указанному двигателю и внесла существенный
вклад в создание бомбардировщика В�1В в установленные сро�
ки без превышения бюджетных ассигнований. Основная причи�
на этого связана с использованием программы ускоренных ис�
пытаний АМТ (Accelerated Mission Test), предусматривавшей ис�
пытания в условиях, максимально приближенных к реальным.

Испытания по программе АМТ были проведены в объёме,
соответствующем 10 годам эксплуатации самолёта В�1В. Нара�
ботка двигателя составила около 800 ч, из них более половины
� на максимальном режиме. Число включений форсажной каме�
ры составляло 4713, число полных "термических циклов" работы
(под термическим циклом работы понимается последовательный
перевод двигателя с режима малого газа на максимальный ре�
жим и обратно) двигателя � 9427. Объём испытаний в высотной
камере составил 150 ч. Отмечается, что ТРДДФ F101�GE�102
могут запускаться друг от друга и таким образом самолёт В�1В
может быть подготовлен к взлёту с помощью любой из двух бор�
товых ВСУ, размещённых в передней части спаренной гондолы
двигателей и аналогичных применённым на самолёте В�1А, без
аэродромного пускового устройства. 

Двигатели оптимизированы на работу при скорости полёта,
соответствующей числу М=0,8 на малых высотах. При скорости
полёта, соответствующей числу М=1,2, восстановление в них
давления резко ухудшается, хотя тяга двигателя достаточна для
разгона самолёта до скорости, превышающей число М= 1,2.

Возникшая в ходе лётных испытаний самолёта В�1В пробле�
ма, связанная с повреждениями двигателя из�за попадания в не�
го посторонних предметов, решалась поэтапным (три этапа) из�
менением конструкции: первый этап включал изучение принято�
го временного положения установки перепускных створок, в ко�
торых для крепления использованы болты наибольшего диамет�
ра, дополнительные шайбы и безопасные расчальные крепле�
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Разработчик North American Rockwell

Самолёт B�1А B�1В

Первый полёт, г. 1974 1980
Изготовлено, шт. 4 100

Масса пустого, кг. 64860 87090

Максимальная взлётная масса, кг. 176800 216365
Масса боевой нагрузки, кг. 34020 60700

Силовая установка 4хТРДДФ General Electric
F101�GE�100

4хТРДДФ General
Electric F101�GE�102

Максимальная скорость км/ч. 2300 1328

Дальность, км 9817 12000

Потолок, м. 18900 18290

Таблица 13 � Основные параметры самолётов Rockwell B�1А и 
B�1В [18, 19, 23]

Таблица 14 � Основные параметры двигателей F101�GE�100 и
F101�GE�102 [15, 19, 21, 24] 

Применение North American Rockwell

Двигатель F101�GE�100 F101�GE�102

Рф, , кН (кгс) 136,5 (13900) 136,9 (13974)

Суд.ф кг/кН ч (кг/кгс ч) 224,4 (2,2) 251 (2,46) 

Рвзл., кН (кгс) � 77,4 (7900)

Суд.взл, кг/кН ч(кг/кгс ч) 56,1 (0,55) 57,3 (0,56)

Суд.кр � �

Gв, кг/с 159 161,5

Тг, К 1647 1672

m 2 1,91

πкΣ 26,8 26,8

πв >2 2,31

nВД/nНД � �

Мдв, кг 1995 2018

Lдв, м 4,595 4,59

Dдв, м 1,400 1,402

Dвх, м 1,070 1,135

Год начала стендовых
испытаний 1972 1982

Годы начала производства 1970 1983
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ния. На втором эта�
пе предлагалось
оборудовать датчи�
ками гондолы двига�
телей самолёта В�1А
№ 1 для более тща�
тельного изучения
аэродинамических
условий в каналах
воздухозаборни�
ков, в которых ра�
ботают створки. Ре�
зультаты лётных ис�
пытаний должны были определить, оставлять ли постоянным при�
нятое временное положение створок. Параллельно фирма
Rockwell осуществляла третий этап � изменение конструкции
створок, изготавливая их в виде монолитных отливок с неболь�
шим количеством отдельных деталей [17 � 23].

Разрабатывались следующие модификации самолётов В�1:
B�1A (произведено 4 машины). Версия, построенная по изна�

чальному техзаданию, с регулируемыми воздухозаборниками и
максимальной скоростью полёта М = 2,2. В качестве системы спа�
сения экипажа устанавливалась одна катапультируемая капсула, в
которой самолёт покидали все четыре члена экипажа вместе.

B�1B (произведено 100 машин). Пересмотренный вариант
B�1, с применением технологий радиолокационной малозамет�
ности и максимальной скоростью М = 1,25. Реализована кон�
цепция самолёта маловысотного прорыва ПВО посредством
возможности полёта на сверхмалых высотах с огибанием релье�
фа местности. Для спасения экипажа используется система из
четырёх индивидуальных катапультируемых кресел ACES II, над
каждым из которых расположен свой персональный аварийный
люк. Во время полёта каждый член экипажа зафиксирован в сво�
ём кресле и может катапультироваться независимо от осталь�
ных. Покинуть B�1B одновременно всем экипажем невозможно;
предусмотрено поочерёдное катапультирование: сначала сидя�
щие сзади операторы вооружения и оборонных систем, затем
пилоты � чтобы члены экипажа не могли врезаться друг в друга.
За время использования персональные катапультируемые крес�
ла ACES II доказали свою надёжность и низкий уровень травми�
рования человека при катапультировании.

B�1R (проект, R � обозначает "региональный"). Вариант, выд�
винутый в качестве модернизации B�1B. B�1R должен получить
новые РЛС, ракеты класса воздух�воздух и новые двигатели Pratt
& Whitney F119. Предположительно, данный вариант самолёта
будет иметь максимальную скорость М=2,2, но дальность полё�
та будет на 20% меньше, чем у предшественника.

1.3.8. Семейство F404�GE�400

Как отмечено в разделе 1.3.2, компания General Electric на
базе газогенератора�демонстратора GE1 в 1964 г. создала
двигатель�демонстратор GE9, ставший основой для разработки
ТРДДФ YJ101 для самолёта Northrop YF�17.

Дальнейшим развитием этого двигателя, стал ТРДДФ F404�
GE�400 (рисунок 1.46), разработанный на основе ТРДДФ YJ101
с использованием наиболее совершенных технических реше�

ний, заложенных в
к о н с т р у к ц и ю
ТРДДФ F101 и
перспективного
газогенератора
ATEGG.

Д в и г а т е л е м
F404�GE�400 осна�
щён самолёт
McDonnell Douglas
F/A�18 Hornet (ри�
сунки 1.47, 1.48).

Заводское обозначение самолёта � Model 267, современ�
ное обозначение � F/A�18 (F/A� fighter attack � истребитель�
штурмовик) � американский палубныйи стребитель�бомбарди�
ровщик и штурмовик, разработанный в 1970�х годах. 

Основным подрядчиком по производству самолёта является
компания McDonnell Douglas. Компания Northrop участвовала в
его разработке (доля 30%) и в производстве (доля 40%).

В настоящее время является основным боевым самолётом
ВМС США. Этот самолёт состоит на вооружении ряда стран Ев�
ропы и Азии, применялся в военных операциях в Ливии, Ираке,
Югославии.

Первый полёт F/A�18 Hornet совершил 18 ноября1978 г. Пер�
вый серийный самолёт поднялся в воздух 12 апреля1980 г., а в мае
новые машины начали поступать в ВМС (рисунки 1.49, 1.50).

После снятия с вооружения штурмовиков A�6 в 1990�х гг.
F/A�18 остался единственным специализированным ударным
самолётом ВМС, а после завершения эксплуатации истребите�
лей F�14 в 2006 г. он остался единственным боевым самолётом,
базирующимся на американских авианосцах до вступления в
строй истребителей F�35 Lightning II.

Рисунок 1.45 
 Сопла двигателей F101
GE
102,
установленных на самолёте В
1В

Рисунок 1.46 
 Конструктивная схема ТРДДФ F404
GE
400

Рисунок 1.47 
 F/A
18 Hornet

Рисунок 1.48 
 Схема расположения двигателей на самолёте F/A
18 Hornet

Рисунок 1.49 
Взлёт пары F/A
18 с палубы авианосца, на которой видны 
F/A
18и F
14
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Силовая ус�
тановка самолё�
та состоит из
двух двигателей
F404�GE�400 мо�
д у л ь н о й
к о н с т р у к ц и и ,
разработанных
фирмой General
Electric специаль�
но для F/A�18. 

Двигатели
разделены тита�
новой противо�
пожарной пере�
городкой. Тяги
одного двигате�
ля достаточно
для возвраще�
ния самолёта на
свою базу.

F404�GE�400 яв�
ляется двухро�
торным турбо�
вентиляторным
двигателем мо�
д у л ь н о й
конструкции с
форсажной ка�
мерой (рисунок
1.51). 

Элементы конструкции ТРДДФ F404�GE�400 
(рисунки 1.52 � 1.56) [4, 20, 26 � 30]:

Воздухозаборники самолёта F/A�18� боковые полукруглые
нерегулируемые, расположены под корневыми наплывами кры�
ла. Отсекатель пограничного слоя выступает перед каждым воз�

духозаборником примерно на 1 м и отводит пограничный слой
фюзеляжа, направляя его вверх и вниз от воздухозаборника.
Непосредственно перед воздухозаборником отсекатель имеет
перфорацию, через которую отводится собственный погранич�
ный слой отсекателя. Плоскость отсекателя составляет угол 5о с
направлением невозмущенного потока и обеспечивает предва�
рительное сжатие воздуха при сверхзвуковой скорости полёта.

Вентилятор � трёхступенчатый. В направляющем аппарате�
первой ступени вентилятора первоначально применялись пово�
ротные лопатки, а потом от этого отказались. Рабочие лопатки
сплошные, широкохордные, изготовлены из титанового сплава.
Рабочие лопат�
ки первой ступе�
ни снабжены ан�
тивибрационны�
ми полками,
расположенны�
ми на среднем
радиусе. Диа�
метр вентилято�
ра F404�GE�400
по сравнению с диаметром вентилятора ТРДДФ YJ101 был уве�
личен на 23 мм, а его масса � на 10,5 кг � вследствие удлинения
лопаток всех трёх ступеней. 

Компрессор � семиступенчатый. Срыв потока не отмечался да�
же при резких перемещениях РУД из положения, соответствующе�
го режиму полётного малого газа (при скорости полёта 220 км/ч), в
положение режима максимальной форсированной тяги и обратно.

Камера сгорания � кольцевая, компактная, бездымная, диа�
метром 584 мм, длиной 330 мм и массой 64,4 кг. Жаровая тру�
ба изготовлена из механически обработанных колец.

Турбина компрессора � одноступенчатая. Её сопловые и ра�
бочие лопатки имеют конвективно�плёночное охлаждение.Дис�
ки турбины изго�
товлены из жа�
ропрочного по�
р о ш к о в о г о
сплава Rene 95,
рабочие лопат�
ки � монокрис�
таллические.

Т у р б и н а
вентилятора �
одноступенчатая.
Рабочие лопатки
с конвективным охлаждением. Сопловые лопатки спаяны попар�
но. Диаметр турбины по сравнению с диаметром турбины
ТРДДФ YJ101 увеличен на 10 мм, а её масса � на 6,4 кг. Рабочие
лопатки турбины усовершенствованы с целью повышения эф�
фективности демпфирования колебаний и имеют утолщенную
корневую часть. 

Форсажная камера имеет смеситель потоков наружного и
внутреннего контуров, ультрафиолетовый сигнализатор пламе�
ни и соответствующую логическую цепь управления для предотв�
ращения жёсткого запуска. Форсажная камера имеет удовлет�
ворительные ха�
р а к т е р и с т и к и
запуска на вы�
соте до 13 700 м
и скорости полё�
та до 280 км/ч.
Степень форси�
рования равна
1,55. Диаметр
камеры на 58
мм больше, чем у
двигателя YJ101.
При доводке для подавления высокочастотных поперечных коле�

Рисунок 1.50 
 Посадка F/A
18 на палубу авианосца

Разработчик McDonnell Douglas
Первый полёт, г. 1980
Изготовлено, шт. >2000

Масса пустого, кг. 10455

Максимальная взлётная масса, кг. 25400
Масса боевой нагрузки, кг. �

Силовая установка 2хТРДДФ General Electric
F404�GE�400

Максимальная скорость км/ч. 1915

Боевой радиус, км 720

Потолок, м. 15240

Таблица 15 � Основные параметры самолёта
F/A�18 Hornet [6, 7, 26 � 30]

Рисунок 1.51 
 Модули ТРДДФ F404
GE
400

Рисунок 1.52 
 Конструктивная схемаТРДДФ F404
GE
400

Рисунок 1.53 
 Изменения в конструкции 
ТРДДФ F404
GE
400 по сравнению с YJ101

Рисунок 1.54 
 Вентилятор F404
GE
400

Рисунок 1.55 
 Камера сгорания и турбина F404
GE
400

Рисунок 1.56 
Вид на форсажную камеру со стороны сопла
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баний на режиме полного форсирования при богатой смеси из�
менены конфигурация и расположение отверстий в антивибра�
ционном экране форсажной камеры.

Силовая система. Двигатель имеет три силовых корпуса, три
опоры и пять подшипников (рисунок 1.57).

Реактивное сопло � сверхзвуковое, регулируемое. Диаметр
сопла по сравнению с диаметром сопла двигателя YJ101 увеличен

на 63,5 мм. Створки сопла перемещаются гидравлическим меха�
низмом. Регулирование сопла осуществляется в зависимости от

числа Мп. Со�
о т н о ш е н и е
площадей соп�
ла составляет
1,62 (рисунки
1.58, 1.59).

М а с с а
ф о р с а ж н о й
камеры и соп�
ла по сравне�
нию с двигате�
лем YJI0I была
увеличена на

23,1 кг.
Система управления � электронно�гидромеханическая.
Масляная система � циркуляционная. Предусмотрены три

масляные полости опор.
Пусковая сис�
тема � обеспе�
чивает воз�
м о ж н о с т ь
быстрого и на�
дёжного запус�
ка двигателя в
полёте путём
использования
авторотации
от набегающе�
го потока воз�
духа, раскрут�

ки с помощью
вспомогатель�
ной силовой ус�

тановки, подачи воздуха от работающего двигателя к воздушно�
турбинному стартёру на неработающем двигателе и встречного
запуска при выбеге ротора.

Материалы. С целью повышения работоспособности двига�
теля в условиях морского климата его передний корпус изготов�
лен из сплава Inсо718, а для изготовления коробки приводов ис�
пользован алюминиевый сплав.

Надёжность. Время между отказами двигателей F404�GE�
400, использованных при осуществлении программы доводки
истребителя F�18, приблизилось к 300 ч. при достижении двига�
телями общей наработки 10 000 ч. в апреле 1980 г. В тот пери�
од техническими требованиями время наработки между отказа�
ми к моменту достижения такой общей наработки предусматри�
валось равным 75 ч.

В январе 1980 г. F404�GE�400 проходил 1000�часовое уско�
ренное эксплуатационное испытание (AST � Accelerated Service
Test), подтвердившее надёжность двигателя в полёте и его

эксплуатацион�
ную техноло�
гичность.

Во время
и с п ы т а н и й
производилось
измерение ко�
личественных
п о к а з а т е л е й
надёжности и
о б с л у ж и в а е �
мости двигате�
ля.

Двигатель
содержит систему контроля состояния двигателя в полёте
(IECMS), которая фиксирует критические неисправности и отс�
леживает срок службы деталей.

В отсеке силовой установки имеются системы обнаружения
и тушения пожара.

Ресурс. Межремонтный ресурс двигателя в начальный пери�
од эксплуатации составлял 1500 ч. Межремонтный ресурс дове�
денного двигателя равен 3000 ч.

Обслуживание. Удобство обслуживания F404 обеспечива�
ется возможностью разборки двигателя на шесть блоков�моду�
лей, наличием одиннадцати лючков для бороскопического ос�
мотра, применением устройств диагностики, расположением аг�
регатов в нижней части двигателя, исключением возможности
неправильного соединения штепсельных разъёмов, отсутствием
проволочных контровок крепежных деталей, взаимозаменяе�
мостью левого и правого двигателей, возможностью обслужива�
ния двигателя как в вертикальном, так и в горизонтальном поло�
жениях, отсутствием необходимости в балансировке при замене
модулей. Двигатель может быть заменен бригадой из четырех
механиков за 21 мин. (рисунки 1.60 � 1.62, 1.72).

Во время демонстрации обслуживаемости двигателя, про�
веденной в конце 1979 г., время, затраченное на его техничес�
кое обслуживание, было значительно меньше нормативного.

Время необходимое для замены запчастей составляет: вен�
тилятор � 2,3 часа силами 3�х человек; КВД � 12,6 часа силами 3�
х человек; � камера сгорания � 6,9 часа силами 2�х человек; ТВД
� 6 часов силами 3�х человек; ТНД � 3 часа силами 2�х человек;
форсажная камера � 1 час силами 3�х человек.

К 2010 г. было изготовлено более 4000 двигателей, которые
имели общий налёт более 12 млн. часов. В соответствии с решени�

ем, принятым
ВМС США в
1985 г., в про�
и з в о д с т в е
ТРДДФ F404
на своих заво�
дах по техноло�
гии фирмы
General Electric
участвует ком�
пания Pratt�
Whitney.

Рисунок 1.57 
 Конструктивная схема F404
GE
400

Рисунок 1.58 
 Вид на двигатели F404
GE
400 со стороны сопла

Рисунок 1.59 
 Результат попадания ракеты ПЗРК "Стрела
2" в
сопло левого двигателя F/A
18 в ходе "Войны в заливе" (1991

г.). Самолёт, серийный №164051 вернулся на базу и был
отремонтирован [30]

Рисунок 1.60 
 Испытание F404
GE
400 на борту авианосца

а)                                                              б)
Рисунок 1.61 
 а) 
 ремонтная бригада на борту авианосца Kitty Hawk перед

установкой двигателя F404 на истребитель F/A
18.б) 
 монтаж двигателя

Рисунок 1.62 
 Двигатель F404 на борту авианосца 
Abraham Linkoln
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Двигатель F404�GE�400 также применялся на эксперимен�
тальных самолётах: Grumman X�29А с обратной стреловид�
ностью (рисунок1.63) и сверхманевренном Rockwell�
Messerschmitt�Bеlkow�Blohm X�31А (рисунок 1.64).

Два построенных самолёта Grumman X�29А проходили лёт�
ные испытания по программам NASA и ВВС США. Первый полёт
самолёта состоялся в 1984 г. Программа испытаний первого са�
молёта была завершена 2 декабря 1988 г. после выполнения
254 полётов, второго самолёта � 30 сентября 1991 г., после вы�
полнения 120 полётов. Оба самолёта в настоящее время нахо�
дятся на консервации в лётно�исследовательском центреим.
Драйдена (Dryden) [44, 45].

На самолётах X�31A была применена система отклонения
вектора тяги двигателя с использованием трёх поворотных газо�
вых рулей, установленных за соплом двигателя (рисунок 1.65).
Рули были изготовлены из материала углерод�углерод с тепло�
защитным покрытием и имели стальные вкладыши для цапф при�
вода. Эта система позволяла отклонять струи выходящих газов в
любом направлении на угол до 10о относительно продольной
оси двигателя с обеспечением поперечной составляющей силы
тяги до 17 % от величины полной силы тяги. Отклонение вектора
тяги использовалось не только для управления по тангажу и рыс�
канью, но и как воздушный тормоз самолёта.

Первый полёт Х�31 совершил с испытательного аэродрома
фирмы Rockwell в Палмделе (Palmdel) 11 октября 1990 г., вторая
машина начала летать 19 января 1991 г. В январе 1992 г. оба
самолёта Х�31А перевели из Палмдела в центр Эдвардса
(Edwards), чтобы использовать испытательную инфраструктуру,
которую предоставила NACA. В апреле начались полёты при
постоянно увеличивающихся углах атаки на закритических ре�
жимах. В итоге в сентябре того же года получили уникальный ре�
жим: стабильный полёт при угле тангажа 70о (углом атаки это
уже назвать трудно) � причём пилот разворачивал машину прак�
тически на 360о.

Стало ясно, что истребитель, обладающий системой изме�
нения вектора тяги, сможет ориентироваться на цель без изме�

нения траектории полёта, сумеет раньше, чем машина обычной
схемы, занять выгодное положение для атаки в ближнем бою.

Модификации двигателя F404�GE

Двигатель F404�GE�400D отличается от ТРДДФ F404�
GE�400 отсутствием форсажной камеры, разными узлами
крепления, наличием гидромеханической и цифровой элект�
ронной САУ [17, 31].

Система управления состоит из полностью заменяющих
друг друга гидромеханической и цифровой электронной систем.

Комплексные квалификационные испытания начались в
1986 г., лётные испытания � в 1987 г.

Рисунок 1.63 
 Экспериментальный самолёт Grumman Х
29А

а)                                                              б)
Рисунок 1.64 
 Экспериментальный самолёт Rockwell
MBB Х
31А:

а) 
 в полёте; б) 
 монтаж газовых рулей

а)                                                              б)
Рисунок 1.65 
Система отклонения вектора тяги двигателя на самолёте Х
31А:

а) 
 вид сбоку; б) 
 вид со стороны сопла ТРДДФ F404
GE
400

Разработчик Grumman Rockwell�MBB

Самолёт Х�29А Х�31А

Первый полёт, г. 1984 1990
Изготовлено, шт. 2 2

Масса пустого, кг. 6250 5175

Максимальная взлётная масса, кг. 8074 7228
Масса боевой нагрузки, кг. � �

Силовая установка 1хТРДДФ General
Electric F404�GE�400

1хТРДДФ General
Electric F404�GE�400

Максимальная скорость км/ч. 1932 2752

Боевой радиус, км � �

Потолок, м. 16670 12190

Таблица 16�Основные параметры самолётовX�29А и 
Х�31А[44 � 47]

Рисунок 1.66 
 Схема F404 с частичным вырезом

Таблица 17 � Основные параметры двигателей F404�GE�400,
F404�GE�400D и F404�GE�402 [4, 17, 26 � 31, 41]

Применение
McDonnell

Douglas F/A�
18A/B Hornet

A�6F, A�4�S1, F�19A McDonnell Douglas
F/A�18C/D Hornet

Двигатель F404�GE�400 F404�GE�400D F404�GE�402

Рф, , кН (кгс) 70,7 (7260) б/ф 78,7 (8014)

Суд.ф кг/кН ч (кг/кгс ч) 204 (2,0) б/ф 177 (1,74)

Рвзл., кН (кгс) 47,1 (4800) 48,1 (4900) 48,9 (4980)

Суд.взл, кг/кН ч(кг/кгс ч) 86,7 (0,85) 82,0 (0,804) 83 (0,814)

Суд.кр � � �

Gв, кг/с 64,4 64,4 �

Тг, К 1656 1603 1717

m 0,34 0,34 0,34

πкΣ 25 � 26

πв � � �

nВД/nНД � � �

Мдв, кг 989 814 1035

Lдв, м 4,033 2,26 3,90

Dдв, м 0,884 0,884 0,89

Dвх, м � 0,787 �

Год начала стендовых
испытаний 1977 1986 2003

Годы начала
производства 1980 � �
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Применение: самолёт A�6F.
GrummanА�6F Intruder II ("незваный гость") � вариант радикаль�

ной модернизации американского всепогодного палубного штурмо�
вика А�6E (рисунок 1.67), предложенный в середине 1980�х гг. Пер�
вый полёт был совершён в августе1987 г.

Этот самолёт должен был заменить старый Intruder с турбореак�
тивными двигателями Pratt & Whitney J52�P�8A на вариант с турбо�
вентиляторными бесфорсажными двигателями General Electric F404�
GE�400D, что обеспечивало существенное увеличение мощности и
улучшение топливной экономичности. Было построено пять опытных
самолётов, после чего ВМС США отказались от этого варианта,
предпочтя ему разрабатывавшийся по технологии "стелс" перспек�
тивный штурмовик A�12 Avenger II  [48].

F 4 0 4 � G E �
4 0 2 / 1 0 2
(рисунки 1.68,
1.71, 1.72).

Двигатель
с улучшенны�
ми характе�
р и с т и к а м и
(EPE) имеет
большую тягу,
у л у ч ш е н н у ю
т о п л и в н у ю

экономичность
и расширенные возможности выполнения полётов для самолё�
тов F/A�18C/D Hornet (рисунки 1.69, 1.70). Он сохраняет прове�
ренные конструктивные решения базового F404, в то же время
обеспечивает повышенную тягу за счёт улучшенного термоди�
намического цикла и повышенной температуры. Эти улучшения
характеристик без потери долговечности стали возможными
благодаря применению новейших технологий и материалов в
турбинной и форсажной частях двигателя [4, 34].

F/A�18B и F/A�18D� двухместные модификации одноместных ист�
ребителей�бомбардировщиков F/A�18A и F/A�18С, соответственно.
Самолёты предназначены для ВМС и корпуса морской  пехоты США

Двигатели семейства F404 в основном применялись
на различных модификациях самолётов F�18:

YF�18A � опытный истребитель.
F/A�18A � одноместный истребитель�бомбардировщик. Для

ВМС и КМП (корпус морской пехоты) США построен 371 само�
лёт (1980�1987 гг.).

F/A�18B (прежнее обозначение TF�18A) � двухместный учеб�
но�боевой вариант самолёта F/A�18A. Для ВМС и КМП США
построено 39 серийных F/A�18B.

F/A�18С � одноместный многоцелевой истребитель с усо�
вершенствованным БРЭО и вооружением. Первый полёт � 3 сен�
тября 1986 г., поставки начались 21 сентября 1987 г. и закончи�
лись в 2000 г. С конца 1989 г. выпускается в модификации
"NightAttack" с оборудованием для всепогодных ночных ударов.

F/A�18D � двухместный вариант самолёта F/A�18C. Первый
полёт � 6 мая 1988 г. Поставки начались в декабре 1989 г. и за�
кончились в сентябре 2000 г. Выпускается с оборудованием для
всепогодных ночных ударов. Модификация для КМП производит�
ся без командного поста управления самолётом в задней каби�
не и предназначена для выполнения только боевых задач, тогда
как модификация для ВМС имеет двойное управление и исполь�
зуется только для тренировочных задач.

F/A�18E Super Hornet � модернизированная версия самолёта.
F/A�18F Super Hornet � двухместный учебно�боевой вариант.
CF�18A и B � одно� и двухместный варианты для ВВС Кана�

ды. Первый полёт � 29 июля 1982 г., поставлено 138 самолётов,
из них 40 CF�18B � с 25 октября 1982 г. по 21 сентября 1988 г.

AF�18A и ATF�18A � одно� и двухместные варианты для ВВС
Австралии. Было заказано 75 самолётов, в том числе 57 AF�18А
и 18 ATF�18А, из них первые два были получены из США, осталь�
ные собраны или построены по лицензии и поставлены с мая
1985 г. по май 1990 г.

EF�18 � одноместный (испанское обозначение С. 15) и двух�
местный (СЕ. 15) варианты для ВВС Испании. Поставлено 72са�
молёта с лета 1986 г. по июнь 1990 г.

F/A�18D(RC) � двухместный разведчик с контейнерной систе�
мой ATARS. Летные испытания F/A�18 с разведывательным обору�
дованием начались 15 августа 1984 г. Серийно не строился.

F�18L � вариант наземного базирования. Серийно не строился.
F�18 HARV � экспериментальный самолёт для исследований

в 1987�1994 гг. полётов на больших углах атаки, системы управ�
ления вектором тяги с использованием периферийных рулей и
новых способов управления самолётом на больших углах атаки
(с помощью расположенных в носовой части фюзеляжа пово�
ротных гребней или системы выдува струй).

F404�GE�100. Предназначен для однодвигательного ист�
ребителя NorthropF�5G,в 1982 г.получившего обозначение F�20
Tigershark (рисунок 1.73). При его разработке ставилась задача
получить надёжность однодвигательного истребителя Northrop
F�20 Tigershark, равную надёжности двухдвигательного истреби�
теля McDonnell Douglas F/A�18 Hornet.

Рисунок 1.67 
 Grumman A
6E, прототипА
6FIntruder II

Рисунок 1.68
 F404
GE
402

Рисунок 1.70
 F/A
18D Hornet

Рисунок 1.69 
 F/A
18C Hornet
швейцарских ВВС

Рисунок 1.71
Работа двигателей на
форсажном режиме

Рисунок 1.72
 Подготовка к испытаниям
ТРДДФ F404
GE
402 на палубе

авианосца

Разработчик McDonnell Douglas

Самолёт F/A�18CHornet F/A�18D Hornet

Первый полёт, г. 1986 1987
Изготовлено, шт. >2000 1479

Масса пустого, кг. 10455 10800

Максимальная взлётная масса, кг. 25400 25400
Масса боевой нагрузки, кг. � �

Силовая установка 2хТРДДФ General
Electric  F404�GE�402

2хТРДДФ General
Electric F404�GE�402

Максимальная скорость км/ч. 1915 1950

Боевой радиус, км 720 740

Потолок, м. 15240 15240

Таблица 18 �Основные параметры самолётов 
F/A�18C/D Hornet [6, 7, 28 � 30, 38]
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По сравнению с двигателем F404�GE�400, ТРДДФ F404�
GE�100 имеет следующие особенности [25, 36].

Компрессор. Изменена геометрическая форма регулируе�
мых НА, что позволило увеличить на 3% расход воздуха через
газогенератор и улучшить характеристики двигателя.

Камера сгорания получила дублирующую систему зажига�
ния, питаемую от бортовой аккумуляторной батареи.

Турбина компрессора. Диски турбины изготовлены из спла�
ва Inconel DA�718 вместо сплава Rene 95. С целью повышения
долговечности рабочие лопатки изготовлены из сплава DSR80 с
направленной кристаллизацией.

Привод агрегатов. Добавлена вторая коробка приводов с
гидравлическим насосом и электрогенератором для аварийного
питания соответствующих самолётных систем.

Топливная система имеет шестерённый топливный насос по�
вышенной надёжности.

Система управления � дублированная, состоит из пол�
ностью заменяющих друг друга гидромеханической и цифровой
электронной систем.

Система диагностики � регистрирует время запуска, дли�
тельность работы на различных режимах, температуру в нес�
кольких местах двигателя и частично температурные циклы для
определения срока службы элементов двигателя. Счётчик вре�
менной и циклической наработки регистрирует изменение неко�
торых параметров двигателя для контроля износа основных эле�
ментов. В случае неисправности какой�либо части системы,
электронный цифровой блок берёт на себя выполнение диагнос�
тических функций при использовании установленных на корпусе
восьми пронумерованных флажков, соответствующих опреде�
лённым дефектам. При возникновении дефекта механик по со�
четанию порядковых номеров флажков определяет процедуру
выявления и устранения неисправностей. Этот блок обрабаты�
вает все параметры, отражающие состояние двигателя во вре�
мя полёта и наземных испытаний.

Программа F�20 была закрыта в ноябре 1986 г. Менеджеры
фирмы попытались продать документацию на самолёт и техно�
логическую оснастку Тайваню, однако эту сделку пресёк Госде�
партамент США, не желавший портить отношения с континен�
тальным Китаем [37]. 

На сегодняшний день единственным сохранившимся само�
лётом является третий Tigershark. Самолёт, никогда не принад�
лежавший правительству США, был подарен расположенному в
Выставочном парке (Exposition Park Drive) Лос�Анджелеса Кали�
форнийскому научному центру (California Science Center). Се�
годня самолёт выставлен в галерее прототипов (Sketch
Foundation Gallery) этого центра.

F404�GE�100D � бесфорсажный вариант F404, разрабо�
танный для самолёта A�4SU Super Skyhawk (рисунок 1.74) � мо�
дернизированный вариант штурмовика Douglas A�4S Skyhawk
(рисунок 1.74), осуществленный Singapore Aircraft Industries (SAI,

ныне ST Aerospace ) в 1980�х гг. Он использовался как истреби�
тель�бомбардировщик ВВС Республики Сингапур (RSAF), с 1989
по 2005 гг. 

Самолёты A�4SU/TA�4SU, ставшие глубокой модернизаци�
ей A�4S�1, предназначались исключительно для ВВС Сингапура
(RSAF). Они оснащались бесфорсажным двигателем и современ�
ным электронным оборудованием. В середине 1980�х годов был
проведён первый этап модернизации сингапурских A�4, получив�

ших двигатели General Electric F404�GE�100D (A�4S�1). На вто�
ром этапе модернизации в 1988 г. была установлена новая ави�
оника; эти самолёты (A�4SU и TA�4SU) получили обозначение
Super Skyhawk[42].

Двигателем F404�GE�102 (рисунок 1.76, 1.77), являющимся
модификацией двигателя F404�GE�402, оснащался однодвигатель�
ный лёгкий учебно�боевой истребитель Т�50  Golden Eagle (рисунок
1.78), производимый Korea Aerospace Industries (KAI) и Lockheed
Martin для ВВС Республики Корея (ROKAF). Поскольку этот самолёт
использует один двигатель, надёжность и безопасность являются

важными требованиями для двигателей серии �102.
Первый успешный полёт был совершён в августе 2002 г., а

первый сверхзвуковой полёт последовал только через шесть ме�

Рисунок 1.73
 F
20 Tigershark

Рисунок 1.74 
 A
4S с F404
GE
100D [43]
Рисунок 1.75
 A
4SU Super Skyhawвзлетает

с авиабазы Korat (Корат), Таиланд

Таблица19 � Основные параметры двигателей F404�GE�100 и
F404�GE�100D[25, 34 � 37,41] 

Применение NortropF�20 Tigershark A�4SU Super Skyhawk

Двигатель F404�GE�100 F404�GE�100D

Рф, , кН (кгс) 77 (7907) б/ф

Суд.ф кг/кН ч (кг/кгс ч) 204 (2,0) б/ф

Рвзл., кН (кгс) 47,9 (4882) 48,9 (4980)

Суд.взл, кг/кН ч(кг/кгс ч) 86,7 (0,85) 83 (0,814)

Суд.кр � �

Gв, кг/с 64,4 64

Тг, К 1610 �

m 0,34 �

πкΣ 25 25

πв � �

nВД/nНД � �

Мдв, кг 1013 826

Lдв, м 4,038 2,261

Dдв, м 0,89 0,889

Dвх, м 0,79 �

Год начала стендовых
испытаний � �

Годы начала производства 1982 1988

Разработчик Northrop Singapore Aircraft Industries

Самолёт F�20 Tigershark A�4SU Super Skyhawk

Первый полёт, г. 1982 1986
Изготовлено, шт. 3 ~ 150

Масса пустого, кг. 5357 4650

Максимальная взлётная масса, кг. 12474 10250
Масса боевой нагрузки, кг. � �

Силовая установка 1хТРДДФ General
ElectricF404�GE�100

1хТРДД General
ElectricF404�GE�100D

Максимальная скорость км/ч. 2124 1128

Боевой радиус, км 713 �

Потолок, м. 16500 12192
Практическая дальность с ПТБ, км 3002 3220

Максимальная перегрузка, g 9 �

Таблица 20 � Основные параметры самолётов F�20 Tigersharkи
A�4SU Super Skyhawk[34 � 37,42]
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сяцев. Поставка T�50 началасьв 2005 г. Масса двигателя �
1000 кг [49].

F404�102D был выбран Агентством перспективных исследова�
тельских проектов в области обороны (Defense Advan�ced Research
Projects Agency � DARPA) и ВВС США для оснащения однодвига�
тельного экспериментального многоцелевого беспилотного лета�

тельного аппарата X�
45B (Unmanned com�
bat aerial vehicle �
UCAV),  который раз�
рабатывался компа�
нией  Boeing [50,51]. 

Boeing планиро�
вал разработать и
построить два прото�
типа БПЛА. Версия X�
45B получила обозна�

чение A�45. Первый по�
лёт был осущес�
твлён в 2002 г.
В начале 2003 г.
DARPA объявило
об отмене проекта
X�45B в пользу раз�
работки более
крупной и улучшен�
ной системы UCAV,
включающей лета�
тельный аппарат
Boeing X�45C, сис�
тему управления
полётом, поддерж�
ки и моделирова�
ния. X�45C имел
большую грузо�
подъемность (2041

кг), устойчивость и диапазон дальности, чем X�45B (рисунок 1.81). Его
взлётная масса � около 16 тонн.

Разработка X�45C (рисунок 1.80) осуществлялась по прог�
рамме Единой боевой беспилотной авиационной системы (Joint
Unmanned Combat Air Systems �J�UCAS). На реализацию прог�
раммы X�45C, включающую строительство и испытание трёх са�

молётов, DARPA в октябре
2004 г.выделило 767 миллио�

нов долларов. В июле 2005 г.
DARPA выделило дополнитель�

но 175 миллионов долларов на продолжение программы, а также
на внедрение технологии автономной дозаправки в воздухе. 

Первый из трёх запланированных самолётов X�45C первона�
чально предполагалось построить в 2006 г., а демонстрация его воз�
можностей планировалась на начало 2007 г. К 2010 г. Boeing наде�
ялся завершить создание системы автономной дозаправки в воздухе

X�45C с помощью a танкера KC�135. В перспективе планировалось
разработать версию X�45D еще большей грузоподъемности.

2 марта 2006 г. ВВС США решили не продолжать проект Х�
45. Компания Boeing представила ВМФ предложение о создании
демонстрационной версии X�45, получившей обозначение X�45N.
Первый полёт был запланирован на ноябрь 2008 г. Однако, конт�
ракт был заключён с компанией Northrop Grummanна создание
БПЛА X�47 для ВМФ.

Программное обеспечение, разработанное Boeing для ав�
тономной посадки и взлёта X�45N на авианосцах, было установ�
лено на первом F/A�18F, который использовал его для выполне�
ния автономных заходов на посадку на борту авианосца.

Компоновка F404�102D ориентирована на высокую надёж�
ность и включает полностью автоматизированное цифровое
электронное управление (FADEC). Эта программа по двигателям
также включает разработку усовершенствованной выхлопной
системы для самолётов�невидимок X�45C [51].

Бесфорсажная модификация F404�GE�F1D2 (1998 г.)
рисунок1.82. устанавливалась на ударный самолет (штурмовик�
бомбардировщик) Lockheed�F�117A � Nighthawk (рисунок 1.83)

Для улучшения малозаметности на двигателе использова�
лось плоское сопло высотой 20 см и шириной 165 см. Макс. тя�
га 4850 кгс.

Рисунок 1.76
 F404
GE
102

Рисунок 1.77 
Основные модули ТРДДФ F404
GE
102

Рисунок 1.78
 KAIТ
50

Разработчик KAI+ Lockheed Martin

Самолёт Т�50 GoldenEagle

Первый полёт, г. 2002

Изготовлено, шт. 208

Масса пустого, кг. 6350

Максимальная взлётная масса, кг. 13500
Масса боевой нагрузки, кг. 3740

Силовая установка 1 х ТРДДФ General
ElectricF404�GE�102

Максимальная скорость км/ч. 1485

Боевой радиус, км �

Потолок, м. 14630
Практическая дальность с ПТБ, км 1850 (без ПТБ)

Максимальная перегрузка, g +8/�3

Таблица21 � Основные параметры
самолётаТ�50 GoldenEagle[39]

Рисунок 1.79
F404
GE
102D

Рисунок 1.80
 БПЛА X
45C

а)                                               б)
Рисунок 1.81 
 Проекции и некоторые параметры БПЛА:а)X
45Bи б) X
45С 

Таблица 22 � Основные параметры самолётов 
X�45B и X�45C[50, 51]

Разработчик Boeing

Самолёт X�45B X�45С

Первый полёт, г. 2002 2006
Изготовлено, шт. � 3

Масса пустого, кг. 6350 8165

Максимальная взлётная масса, кг. 9979 16556
Масса боевой нагрузки, кг. 907 2041

Силовая установка 1хТРДДФ General
Electric F404�GE�102D

1хТРДД General Electric
F404�GE�102D

Максимальная скорость км/ч. 1020 1020

Боевой радиус, км � �

Потолок, м. 12192 12192
Практическая дальность с ПТБ, км 833 2407

Максимальная перегрузка, g � �
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Самолёт предназ�
начен для ночных высо�
коточных атак особо
важных целей в ходе ав�
тономных одиночных вы�
летов. Он может также
использоваться для так�
тической радиоэлект�
ронной разведки райо�
нов, прикрытых сред�
ствами ПВО противника.
На F�117 впервые при�
менена новая малоотра�

жающая форма. Он впер�
вые взлетел в 1981 г. и долгое время держался в тайне, поскольку
его основной секрет � внешние обводы. И только 21 апреля 1990 г.
состоялась его первая публичная демонстрация.

Контракт на разработку F�117 МО США заключило с
Lockheed 16 ноября 1978 г. В ВВС США трёхзначная индексация
присваивалась самолётам, о которых было не принято распро�
страняться в печати.

Появление в Советском Союзе ЗРК С�300В, способных

обстреливать цели с ЭПР до 0,02 м2  способствовало снижению ин�
тереса ВВС США к F�117A. Последний серийный самолёт был пост�
роенв 1990 г. В 2008 г. снят с вооружения.

Опытная модификация F404�GE�F2J3 установлена на од�
нодвигательном индийском лёгком многоцелевом истребителе
четвёртого поколения Tejas Mk.1 ("Бриллиант") [54]. Самолёт
разрабатывался Агентством развития авиации (Aeronautical
Development Agency � ADA) при министерстве оборонных иссле�
дований и разработок (DR&D) министерства обороны Индии по
программе LCA (Light Combat Aircraft). Взлётная тяга двигателя
составляла 81,4 кН (8289 кгс), суммарная степень повышения
давления � 27 [13].

Разработка перспективного индийского истребителя лёгкого
класса была начата в 1983 г. Целью проекта было создание само�
лёта для замены советских МиГ�21. Разработка должна была осу�
ществляться местной промышленностью при минимальном участии
зарубежных организаций. Первый опытный самолёт типа LCA был
построен в 1996 г., а его лётные испытания начались в 2001г. Даль�
нейшие испытания, доработка и доводка проекта из�за проблем
технического и технологического характера, а также в связи с неод�
нократным изменением требований заказчика также заняли много
времени. Мелкосерийное производство самолёта началось в
2007 г. Палубная версия LCA(N) совершила первый полёт 27 апре�
ля 2012 г. Истребитель LCA Tejas Mk.1 был принят на вооружение в

2015 г. Стоимость
программы разра�
ботки ~1,3 млрд $.

П р е д п о л а г а �
лось, что двигателя�
ми F404�GE�F2J3 ос�
настят прототипы
Tejas Mk.1, а серий�
ные самолёты будут
иметь индийские

двигатели GTRE GTX�35VS Kaveri, однако, вследствие недостат�
ка опыта и технологий у индийских разработчиков проект не был
реализован [55].

Двигатель F404�GE�IN20 (рисунок 1.85) пришёл на смену
опытным двигателям F404�F2J3[56]. Hindustan Aeronautics
Limited (HAL) заказала дополнительно к первоначально закуп�
ленным в 2004 г. семнадцати двигателям F404�GE�IN20, ещё 24
� для истребителей Tejas ВВС Индии.

Основанный на F404�GE�402, F404�GE�IN20 включает в се�
бя высокопроизводительный вентилятор, имеет увеличенную тя�
гу, систему Full Authority Digital Electronic Control (FADEC), мо�
нокристаллические лопатки турбины и разнообразие однодви�
гательных функций.

Также как и предыдущие модификации, этот двигатель сос�

тоит из трёхступенчатого вентилятора и семиступенчатого комп�
рессора высокого давления, приводимыми одноступенчатыми
турбинами.

Двигатель ТРДДФ F404J был выбран для прототипа шведс�
кого недорогого однодвигательного истребителя четвёртого по�
коления JAS�39 Gripen, производимого компанией SAAB. Сило�
вая установка серийного самолёта состоит из одного ТРДДФ
Volvo Flugmotor RM12, являющегося шведской модификацией
ТРДДФ F404J (рисунки 1.86 � 1.89). 

Начало серийного производства двигателя было заплани�
ровано на 1989 г. Изготовление большинства узлов и деталей и
общая сборка двигателя производились в Швеции фирмой Volvo
Flugmotor Aero (сейчас GKN Aerospace Engine Systems) по ли�
цензии фирмы General Electric [58, 59].

Двигатель разрабатывался с учётом сбалансированного выпол�
нения требований в отношении характеристик, надёжности, эксплуа�
тационной технологичности, цены и эксплуатационных расходов, а так�
же опыта эксплуатации двигателя F404�GE�400 и особенностей систе�
мы управления двигателя F404�GE�100. Двигатель F404J был оптимизи�
рован на выполнение конкретного профиля полёта. 

Рисунок 1.82
 F404
GE
F1D2

а)                                                              б)
Рисунок 1.83 
 Ударный самолет Lockheed
F
117A
Nighthawk. 

а) внешний вид, б) структурная схема

Рисунок 1.84
 HALTejasMk.1

Таблица 23 � Основные параметры самолётов 
F�117A�Nighthawk и TejasMk.[51 � 53]

Разработчик Lockheed Aeronautical Development
Agency (ADA)

Самолёт F�117A�Nighthawk TejasMk.1

Первый полёт, г. 1981 2001
Изготовлено, шт. 64 >30

Масса пустого, кг. 13381 8165

Максимальная взлётная масса, кг. 23625 15500
Масса боевой нагрузки, кг. 2270 �

Силовая установка 2хТРДД General
Electric F404�GE�F1D2

1хТРДДФGeneral Electric
F�404�GE�IN20

Максимальная скорость км/ч. 993 1920

Боевой радиус, км 860 �

Потолок, м. 13716 15950
Практическая дальность с ПТБ, км 1720 2000

Максимальная перегрузка, g 6 +8,0/�3,5

Рисунок 1.85 
 F404
GE
IN20
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С этой целью (рисунок 1.86): 

� 1 увеличен расход воздуха на 10%;
� 2 обеспечена способность выдерживать удар птицы 

массой до 0,5 кг; 
� 3 повышено предельное значение давления за 

компрессором на ~ 15%; 
� 4 изменена программа управления регулируемыми НА; 
� 5 на боевом режиме увеличена температура газа перед

турбиной на ~ 42 К 
� 6 применены улучшенные материалы в турбине; 
� 7 � оптимизирована площадь форсажной камеры.
Двигатель имеет три силовых корпуса и пять подшипников, уста�

новленных в трёх опорах. Число деталей уменьшено, срок их службы
увеличен.

Вентилятор был полностью переконструирован, чтобы
обеспечить большую
прочность и больший
расход воздуха (рисунок
1.87).

Некоторые элементы
двигателя также были изме�
нены, чтобы улучшитьего
обслуживание. Воздухоза�
борники были спроектиро�
ваны так, чтобы свести к ми�
нимуму отражение радара
от вентилятора, уменьшая
радиолокационное сечение

самолёта в целом.
Аналоговый блок управ�

ления двигателем в F404 был
заменен цифровым блоком

управления, разработанным совместно Volvo и General Electrс. Новый
блок обменивается данными с кабиной пилотов через цифровые шины
данных. Гидромеханическая система осталась в качестве резервной в
новой системе полномасштабного цифрового управления двигателем

(FADEC), которую Volvo начала разрабатывать в 1996 г. Такие элемен�
ты, как диски и корпус вентилятора/компрессора, ротор компрессора,
ступицы, уплотнения и форсажная камера, производятся в Швеции,
там же производится окончательная сборка. General Electric сохраня�
ет права на конструкцию двигателя и примерно на 60% его конструк�
тивных элементов двигателя [59].

В 1979 г. правительство Швеции развернуло программу
JAS (Jakt� истребитель, Attack� штурмовик, Spaning� разведчик),

история

Таблица 24 � Основные параметры двигателей F404�GE�F1D2
иF404�GE�IN20 [13, 52 � 56]

Применение Lockheed�F�117A�
Nighthawk

HAL Tejas Mk.1.

Двигатель F404�GE�F1D2 F404�GE�IN20

Рф, , кН (кгс) б/ф 84 (8554)

Суд.ф кг/кН ч (кг/кгс ч) б/ф �

Рвзл., кН (кгс) 46,884 (4775) �

Суд.взл, кг/кН ч(кг/кгс ч) 82,6 (0,81) �

Суд.кр � �

Gв, кг/с 64,9 70

Тг, К � �

m � �
πкΣ 25 28

πв � �

nВД/nНД � �

Мдв, кг 785 1072

Lдв, м 2,108 3,91

Dдв, м 0,889 0,89

Dвх, м 0,79 0,71

Год начала стендовых
испытаний � �

Годы начала производства 1998 1992

Рисунок 1.86
 Особенности двигателя F404J. Вероятно, по отношению к
двигателю F404
GE
100[25]

Рисунок 1.87
 Изменения в конструкции
вентилятора двигателя RM12

1
усиленный передний корпус; 2
увеличено
осевое расстояние; 3
усилены лопатки
первой ступени; 4
увеличена толщина

передней кромки лопатки; 5
усилен носовой
обтекатель

Рисунок 1.88
 Основные элементы конструкции ТРДДФ RM12

Рисунок 1.89
 Турбокомпрессор VolvoRM12

Таблица25 � Основные параметры модификаций двигателя F404J
и RM12 [13, 17, 41, 58, 59] 

Применение JAS�39 Gripen

Двигатель F404J RM12

Рф, , кН (кгс) 80,23 (8170) 84 (8554)

Суд.ф кг/кН ч (кг/кгс ч) � 177 (1,74)

Рвзл., кН (кгс) � 48,9 (4980)

Суд.взл, кг/кН ч (кг/кгс ч) � 83 (0,814)

Суд.кр � �

Gв, кг/с 68 69

Тг, К 1613 �

m � 0,34

πкΣ 27 27

πв � �

nВД/nНД � �

Мдв, кг � 1054

Lдв, м 4,038 4,04

Dдв, м 0,89 0,89

Dвх, м 0,79 0,71

Год начала стендовых
испытаний 1978 1984

Годы начала производства 1989 1991
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предполагающую создание единого и универсального боевого
самолета. В 1980 г. был создан концерн Industrigruppen JAS, в
который помимо SAAB вошли фирмы Scania, LM Ericsson, Volvo и
другие.

Первый JAS 39 Gripen был публично представлен в 1987 г.,
а первый полёт был совершён в 1988 г. Программа испытаний
была очень плотной и проводилась непрерывно.

Самолёт был принят на вооружение ВВС Швеции в 1993 г.
(рисунок 1.90).

Он создавался для эксплуатации в тяжёлых зимних условиях,
на коротких ВПП в том числе, на склонах, автомагистралях и
грунтовых дорогах. 

Самолёт JAS�39 Gripen снабжён системой связи и передачи
данных CDL39, являющейся одной из лучших в мире [63]. Исполь�
зуя эту систему во время ударной операции самолёт может выпол�
нять атаку, получать радиолокационное изображение района
расположения цели и передавать его экипажам следующей груп�

пы самолётов.
Эти экипажи по�
лучат полное
представление о
районе цели и её
состоянии. Эта
же информация
может быть пе�
редана на кома�
ндный пункт. При
ведении воздуш�
ного боя радио�
л о к а ц и о н н о е
и з о б р а ж е н и е
противника мо�
жет быть переда�
но с борта одно�
го Gripen на дру�

гой. Последний может выключить свою БРЛС и незаметно прибли�
зиться к цели. При этом любая, запущенная с него ракета, может
контролироваться с борта первого истребителя.

Во время учений три пары истребителей�перехватчиков
Gripen контролировали всё восточное побережье Швеции. Каж�

дый лётчик знал, где находятся его товарищи, что они наблюдают
и что собираются делать [63].

В 1983 г. фирмой Dassault в рамках национальной програм�
мы был разработан экспериментальный боевой самолёт Avion de
Combat Experimentale (ACX). Позже ACX переименовали в Rafale
A (рисунок 1.91).

Демонстрационный образец первого французскогомного�
целевого истребителя четвёртого поколения Rafale А (первый
полёт в июле 1986 г.), разработанного компанией Dassault
Aviation. был оснащён турбовентиляторными двигателями
General Electric F404�GE�400[82].

В двигателях семейства F404 для обеспечения надёжности,

безопасности и удобства эксплуатации предусматривались сле�
дующие мероприятия (рисунок 1.92):

� защита от перегрева;
� устойчивость к коррозии; 
� ограничение частоты вращения роторов;
� испытаны давлением и огнестойкостью
� модульность;
� отсутствие межремонтного периода;
� техническое обслуживание по состоянию.                      
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