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Построены имитационные модели летательного аппарата и силовой установки 
с применением метода связанных графов на примере турбовинтового двигателя 
расчетной мощностью 600 кВт и летательного аппарата с параметрами ЛМС-901 
«Байкал». Выполнено сравнение результатов математического моделирования 
турбовинтового двигателя с использованием имитационной модели в программном 
комплексе Amesim и алгебраической термодинамической модели в программном ком-
плексе ThermoGTE. Проведено моделирование выполнения полетной задачи при  
использовании как таблично заданных высотно-скоростных характеристик, так и 
интегрированной модели силовой установки и летательного аппарата. Сравнение 
результатов показало различие до 7 % значений параметров двигателей, обуслов-
ленное устойчивостью режимов работы и способами определения теплоты сго-
рания топлива. Интегрированная модель отличается большими возможностями 
по определению летно-технических характеристик на переходных режимах рабо-
ты, а также экологических и экономических показателей за полетный цикл.  
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Введение. Современные методы математического моделирова-

ния позволяют существенно упростить и ускорить исследование ра-
бочих процессов в авиационных двигателях на различных уровнях 
детализации [1]. Наиболее распространенный метод — использова-
ние алгебраических термодинамических моделей, которые применяют 
при решении задачи увязки двигателя, а также при расчете дроссель-
ных и высотно-скоростных характеристик (ВСХ) [2]. 

Развитие математических моделей силовых установок (СУ) спо-
собствует увеличению точности, расширению области применимо-
сти, а кроме того, позволяет учитывать дополнительные факторы, 
влияющие на работу СУ. Следует отметить, что особое внимание 
уделяется созданию имитационных моделей, с помощью которых 
можно выполнять оценку характеристик СУ и решать задачу согла-
сования СУ и летательного аппарата (ЛА), в том числе на режимах 
запуска, авторотации и аварийных [3], проводить виртуальные испы-
тания [4] и формировать цифровые паспорта изделий. В таких моде-
лях обычно переходят от алгебраических уравнений, описывающих 
систему, к алгебраическим и дифференциальным, описывающим ее 
элементы и компоненты, которые объединены в структуру, имити-
рующую моделируемый объект. 
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При моделировании динамики полета ЛА параметры СУ переда-
ются в виде таблично заданных функций. Такой подход позволяет 
моделировать полет с учетом изменения режима работы СУ и внеш-
них условий [5], а также проводить параметрические исследования  
и поиск оптимальных параметров СУ в системе ЛА [6].  

Интеграция математических моделей СУ и ЛА является одним из 
направлений развития подходов к решению задачи их согласования. 
Такой междисциплинарный подход поможет лучше понимать и оце-
нивать взаимное влияние ЛА и СУ в процессе выполнения полетных 
задач [7], повысить точность расчетов, его можно применять при ре-
шении задачи оптимизации СУ [8] и оценке надежности ЛА в случае 
отказа компонентов СУ. 

Метод связанных графов дает возможность унифицировать струк-
туру междисциплинарной математической модели и строить имитаци-
онную математическую модель ЛА, СУ, их системы автоматического 
управления (САУ) и оценивать их совместную работу в различных 
условиях [9, 10]. Такую модель можно применять для набора стати-
стических данных и оптимизации СУ по критериям летно-технических 
характеристик (ЛТХ) ЛА при варьировании типа, параметров и ком-
поновки силовых установок, в том числе комбинированных, распреде-
ленных и гибридных.  

Цель настоящей работы заключается в сравнении результатов ма-
тематического моделирования с использованием алгебраических  
моделей и таблично заданных функций и с использованием интегри-
рованных имитационных моделей СУ и ЛА, в подтверждении воз-
можности применения интегрированных имитационных моделей для 
дальнейшего численного исследования летно-технических характе-
ристик ЛА с различными типами СУ и их компоновками при выпол-
нении полетных задач. 

Построение и настройка математической модели. При построе-
нии математических моделей были использованы два программных 
комплекса — Amesim и ThermoGTE. На момент выполнения работы 
Amesim обладал большим количеством готовых модулей, предназна-
ченных для построения математических моделей авиационных дви-
гателей и ЛА, чем российские аналоги SimInTech и PRADIS. К его 
основным преимуществам можно отнести открытость математиче-
ских моделей и возможность их модификаций, к недостаткам —  
существенные различия с общепринятыми и стандартизированными  
в России подходами к ориентации системы координат ЛА, а также не-
достаточную согласованность отдельных математических моделей. 
Программный комплекс ThermoGTE хорошо зарекомендовал себя для 
расчетов авиационных двигателей, так что его целесообразно исполь-
зовать для валидации результатов имитационной модели. 
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Математическая модель СУ включает такие узлы, как воздухо- 
заборник, компрессор высокого давления, камера сгорания (КС), тур-
бина высокого давления, силовая турбина, выходной патрубок, ро-
тор, система отбора охлаждающего воздуха, а также система автома-
тического управления (САУ) двигателя. 

Принцип построения математической модели заключается в че-
редовании резистивно-диссипативных элементов, определяющих 
расход через сечения в зависимости от перепада давления и газоди-
намических потерь в тракте газотурбинного двигателя (ГТД), и инер-
ционно-емкостных элементов, определяющих перепады давления  
и температуры по тракту. К резистивно-диссипативным элементам 
относятся лопаточные машины и сечения с площадями газодинами-
ческого тракта двигателя. Расход газа через эти элементы определя-
ется по таблично заданным функциям или по уравнению расхода 
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где m  — расход газа, кг/с; qС  — коэффициент расхода; F  — пло-

щадь сечения, м2; k  — показатель адиабаты; R  — универсальная га-
зовая постоянная, Дж/кг/K; выхP  — давление на выходе, Па; вхP  — 

давление на входе, Па; вхT  — температура на входе, K; крP  — крити-

ческое давление, Па. 
К инерционно-емкостным элементам относятся газовые объемы, 

в которых по расходу компонентов, в том числе с учетом протекаю-
щих химических реакций, вычисляются плотность смеси и плотность 
ротора. Изменение температуры смеси определяется по внутренней 
энергии смеси. Для вычисления давления система замыкается урав-
нениями состояния: 
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где h  — удельная энтальпия, Дж/кг;  i  — плотность i-го компонента 

смеси, кг/м3; V  — объем полости, м3; вхn  — количество входов  

в объем; вхiy  — массовая доля i-го компонента; вхm  — массовый 

расход через интерфейс объема, кг/с; T  — изменение температуры 

смеси в объеме, K; 
dQ

dt
 — тепловой поток, Вт; ix  — мольная доля  

i-го компонента; iu  — удельная внутренняя энергия i-го компонен-

та, Дж/кг; vC  — изохорная теплоемкость, Дж/моль/K; P  — давление 

смеси в объеме, Па. 
В рассматриваемом примере использовалась одноступенчатая  

реакция керосин — кислород с образованием углекислого газа и воды. 
Скорость химических реакций в модели определяется коэффициентом 
пропорциональности для каждой химической реакции и вычисляется 
как произведение мольных долей, коэффициента пропорциональности 
и стехиометрического соотношения: 
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где сj  — стехиометрическое соотношение для реакции; рjk  — коэф-

фициент пропорциональности для скорости протекания реакции, с–1. 
Для лопаточных машин по разнице энтальпий определяется кру-

тящий момент на лопатках, применяемый для последующего расчета 
углового ускорения ротора: 
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где мехN  — механическая мощность лопаточной машины, Вт; рт  — 

угловая скорость ротора, рад/с;   — крутящий момент, Н  м.  
По сравнению с ThermoGTE, влияющим на точность результатов, 

к недостаткам Amesim можно отнести невозможность задать точку 
отбора охлаждающего воздуха в компрессоре при отсутствии харак-
теристик ступеней компрессора, в связи с чем охлаждающий воздух 
отбирается за последней ступенью. К преимуществам Amesim можно 
отнести пересчет в каждом сечении двигателя термодинамических 
свойств рабочего тела в зависимости от его химического состава. 
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В модель закладываются характеристики компрессора, а именно 
зависимость степени повышения полного давления и КПД от расхода 
воздуха на разных частотах вращения ротора nпр (рис. 1), а для тур-
бины компрессора и свободной турбины — зависимости расхода газа 
и КПД от степени понижения полного давления (рис. 2, 3).  

 

Рис. 1. Зависимость степени повышения полного давления (а) и КПД (б)  
от расхода воздуха на разных приведенных частотах вращения ротора nпр 

 

Рис. 2. Зависимость степени понижения полного давления (а) и КПД (б) турбины 
компрессора от расхода газа на разных приведенных частотах вращения ротора nпр 

 

Рис. 3. Зависимость степени понижения полного давления (а) и КПД (б) свободной 
турбины от расхода газа на разных приведенных частотах вращения ротора nпр 
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Структурная схема используемой математической модели ГТД 
представлена на рис. 4, при ее настройке использованы данные, при-
веденные ниже:  

Степень повышения полного давления  ...........................................  9,86 
Температура газа, K  ..........................................................................  1370 
КПД: 

компрессора  ..................................................................................  76,3 
турбины компрессора  ..................................................................  85,6 
свободной турбины  ......................................................................  88,7 

Площадь среза реактивного сопла, м2  .............................................  0,0336 
Мощность свободной турбины, кВт  ................................................  600 
Коэффициент скорости протекания химических реакций, с–1  ......  107 
Момент инерции ротора, кг  м2  .......................................................  0,06 
Объем тракта ГТД, м3  .......................................................................  0,13 
Полнота сгорания топлива  ...............................................................  0,985 
Доля воздуха, %, подаваемого: 

в сопловой аппарат  .......................................................................  2,3 
в рабочее колесо  ...........................................................................  1,75 
за рабочее колесо  ..........................................................................  1,8 

 

Рис. 4. Структурная схема математической модели СУ, построенной  
в комплексе Amesim 

 
Среди недостатков текущей версии математической модели ГТД 

можно выделить отсутствие топливной и масляной системы, внедре-
ние которых позволит дополнительно повысить точность расчетов. 
Разработанную модель предполагается использовать в том числе для 
анализа эффективности СУ в процессе эксплуатации ЛА, для чего 
может потребоваться внедрение, например, моделей износа лопаточ-
ных машин, снижения механического КПД ротора и осадкообразова-
ния в топливной системе и системе охлаждения. 
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Модель ЛА представляла собой твердое тело с заданными коор-
динатами центра массы и точками приложения сил со стороны мо-
делей СУ, аэродинамики и шасси, а также САУ, обеспечивающей 
поддержание заданной скорости и высоты полета посредством изме-
нения тяги СУ и положения аэродинамических поверхностей. В мате-
матической модели ЛА (рис. 5) были заложены массово-инерционные 
характеристики, а также учитывалось их изменение по мере выработки 
топлива. В модель аэродинамики закладывались площадь несущей по-
верхности, коэффициенты подъемной силы, аэродинамического со-
противления и крутящего момента в зависимости от угла атаки и по-
ложения механизации крыла. Для настройки ЛА были использованы 
данные, приведенные ниже: 

Площадь несущей поверхности ЛА, м2  ...........................................  28,7 
Взлетная масса ЛА, кг  ......................................................................  4800 
Аэродинамическая хорда ЛА, м  ......................................................  2 
Коэффициент: 

аэродинамического сопротивления  ............................................  0,04 
подъемной силы  ...........................................................................  0,6 
крутящего момента  ......................................................................  0,04 

 

Рис. 5. Структурная схема математической модели летательного аппарата 
 
Динамика полета ЛА моделировалась в меридиональной проек-

ции с учетом сил и крутящих моментов тяги, аэродинамических сил, 
силы реакции опоры и веса ЛА: 
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где 

a  — вектор ускорения ЛА, м/с2; 


F  — вектор силы, Н; 


  — уг-

ловое ускорение ЛА, рад/с/с; I  — тензор момента инерции ЛА, кг  м2; 
M  — вектор крутящего момента, Н  м; aF


 — вектор аэродинамиче-

ских сил, Н;   — плотность воздуха, кг/м3; S  — площадь несущей 

поверхности ЛА, м2; аV  — аэродинамическая скорость, м/с; xC  — 

коэффициент аэродинамического сопротивления; уC  — коэффициент 

подъемной силы; ЛА
a


M  — вектор крутящего момента в системе ко-

ординат ЛА, Н  м; мC  — коэффициент крутящего момента; c  — 

аэродинамическая хорда, м. 
Система автоматического управления СУ состоит из ПИД-регу-

лятора, поддерживающего температуру в КС в зависимости от 
управляющего сигнала, полученного от САУ ЛА, с учетом ограниче-
ний физической и приведенной частот вращения ротора, путем изме-
нения расхода топлива: 

     з г
т з г з г ;


     p i d

d T T
G k T T k T T dt k

dt
             (13) 

з з0 пр пр огр пр пр.огр ,        in inT T k n dt k n dt n n n n      (14) 

где тG  — расход топлива в КС, кг/с; pk  — пропорциональный коэф-

фициент САУ подачи топлива; зT  — заданная температура газа, K; 

гT  — температура газа, K; ik  — интегральный коэффициент САУ 

подачи топлива; dk  — дифференциальный коэффициент САУ пода-

чи топлива; з0T  — температура, заданная САУ без учета ограниче-

ний, K; ink  — интегральный коэффициент САУ контроля оборотов ро-

тора; прink  — интегральный коэффициент САУ контроля приведенных 

оборотов ротора; прn  — приведенная частота вращения, об/мин; 
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n  — частота вращения, об/мин; огрn  — ограничение частоты враще-

ния ротора, об/мин; пр.огрn  — ограничение приведенной частоты 

вращения ротора, об/мин. 
Система автоматического управления ЛА, состоящая из двух 

ПИД-регуляторов, контролирует углы отклонения аэродинамических 
поверхностей и расход топлива СУ для обеспечения высоты и скоро-
сти полета в соответствии с заложенной полетной задачей, которая 
для рассматриваемого примера приведена на рис. 6. 

 

Рис. 6. Полетная задача ЛА: 
а — полетный план по числу Маха; б — полетный план по высоте полета 

 
Результаты математического моделирования и обсуждение. 

На первом этапе исследований осуществлялась валидация имита- 
ционной модели турбовинтового двигателя (ТВД) путем сравнения 
результатов расчета ВСХ с использованием имитационной модели  
и результатов термодинамической модели, построенной в программ-
ном комплексе ThermoGTE (рис. 7). 

Максимальное отклонение тяги составило 7 %, что было обус-
ловлено наличием точек согласования на характеристиках лопаточ-
ных машин, в которых режим работы оказывался неустойчивым,  
и небольшие отклонения в расходе топлива приводили к изменению 
установившихся частот вращения, расхода газа и степени повышения 
полного давления. На режимах работы с устойчивой точкой согласо-
вания отклонение тяги было незначительным. Отклонение расхода 
топлива и удельного расхода топлива в свою очередь было вызвано 
различиями в теплотворной способности керосина, заложенной  
в ThermoGTE и рассчитанной по энтальпии образования в Amesim. 

Подход с использованием таблично заданных ВСХ отличается 
простотой настройки математической модели и отсутствием слож- 
ностей, связанных с САУ СУ. Однако при этом могут предъявляться 
требования к качеству и разрешению высотно-скоростных характе-
ристик, заложенных в модель двигателя. Достоверность результатов 
зависит от шага дискретизации ВСХ. Подобный подход ограничен 
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при моделировании переходных процессов и нестационарных режи-
мов работы СУ из-за того, что невозможно моделировать взаимное 
влияние СУ и ЛА.  

 

Рис. 7. Мощность свободной турбины (а) и удельный расход топлива (б),  
рассчитанные с использованием комплексов Amesim и ThermoGTE (TGTE) 
 
В интегрированном варианте моделируются работа СУ и дина-

мика ЛА, при этом учитывается их взаимное влияние. Кроме того, 
можно легко отслеживать изменение рабочих параметров по тракту 
при выполнении полетной задачи.  

Отметим, что в процессе выполнения полетной задачи проводи-
лось также сравнение результатов при использовании таблично за-
данной в модели летательного аппарата ВСХ СУ и интегрированной 
в модель ЛА имитационной модели СУ. 

Тяга воздушного винта и другие параметры СУ и ЛА при обоих 
методах моделирования имеют незначительные различия, так как за-
висят прежде всего от потребной тяги для выполнения полетной за-
дачи, которая обеспечивается работой САУ. 

Можно выделить три участка полета ЛА: 
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взлет — участок с увеличивающимся лобовым сопротивлением, 
когда ЛА набирает высоту и скорость до заданного значения, по вре-
мени от начала полета до 1400 с. На этом участке выделяются четыре 
скачка, возникающие, согласно полетной задаче, вследствие измене-
ния скороподъемности ЛА; 

крейсерский полет — участок с постоянным аэродинамическим 
сопротивлением в диапазоне времени от 1400 с до 2800 с, который 
также характеризуется околонулевыми значениями суммарных сил; 

посадка — участок снижения ЛА, по времени с 2800 с до оконча-
ния полета, на котором снижается лобовое сопротивление и имеют 
место отрицательные значения суммарных сил. 

Горизонтальная положительная проекция суммы сил на взлете, 
действующих на ЛА, обеспечивает положительное ускорение ЛА, тре-
буемое для набора необходимой скорости полета. На участке крейсер-
ского полета ЛА имеет постоянную скорость, при этом уравновеши-
ваются все силы, действующие на ЛА. При снижении значение суммы 
сил будет отрицательным, так как происходит торможение до опреде-
ленной скорости, при которой осуществляется посадка (рис. 8). 

Изменение значения тяги воздушного винта также зависит от 
этапа полета. В начале полета тяга максимальная, так как она обратно 
пропорциональна скорости набегающего потока, равной нулю в на- 
чальный момент времени. На этапе взлета тяга имеет повышенные 
значения и уменьшается по мере набора скорости и высоты, на крей-
серском режиме полета тяга уравновешивает силу аэродинамическо-
го сопротивления, а при снижении она становится минимальной, 
обеспечивая скорость, достаточную для устойчивости летательного 
аппарата (рис. 9). 

  

Рис. 8. Горизонтальная проекция суммы 
сил, действующих в течение полета на ЛА:

 — интегрированная модель;  
 — модель с ВСХ 

Рис. 9. Изменение тяги воздушного 
винта в течение полета: 
 — интегрированная модель;  

 — модель с ВСХ 
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Скачкообразное изменение значений в конце полетного цикла 
возникает в момент касания шасси ЛА взлетно-посадочной полосы. 
Значения аэродинамического качества, подъемной силы и аэродина-
мических сил, действующих на ЛА, с учетом переменных скорости 
полета, угла атаки и углов отклонения аэродинамических поверхно-
стей, приведены на рис. 10–12. 

 

Рис. 10. Аэродинамическое качество ЛА в течение полета: 
 — интегрированная модель;  — модель с ВСХ 

 

  

Рис. 11. Изменение подъемной силы  
в течение полета: 

 — интегрированная модель;  
 — модель с ВСХ 

Рис. 12. Изменение аэродинамического 
сопротивления в течение полета: 

 — интегрированная модель;  
 — модель с ВСХ 

 
При использовании интегрированной модели вследствие учета 

инерционности ГТД и работы САУ СУ оказались больше забросы сил 
и время переходных процессов при изменении режима полета ЛА. 

Работа САУ ЛА незначительно зависит от способа задания моде-
ли СУ. Различия в работе САУ СУ обусловлены неустойчивыми точ-
ками согласования баланса мощностей ГТД и инерционностью ГТД. 
Имитационная модель двигателя показывает в среднем более низкую 
топливную эффективность из-за худшего согласования режимов рабо-
ты узлов. Различия также обусловлены интерполяцией ВСХ (рис. 13). 
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Рис. 13. Управляющие сигналы САУ на угол отклонения рулей (а) и на СУ (б)  
в процессе полета: 

 — интегрированная модель;   — модель с ВСХ 
 
Более низкая топливная эффективность, которую предсказывает 

имитационная модель СУ, приводит к увеличению расхода топлива 
за время выполнения полетной задачи. Например, при использовании 
заложенной в модель ВСХ расход топлива составил 109 кг, а по 
результатам имитационной модели — 112 кг (рис. 14). Главные 
преимущества интегрированной модели СУ заключаются в 
следующем: 

– возможность отслеживать параметры СУ в зависимости от 
условий полета ЛА; 

– модульность математической модели позволяет дорабатывать  
и уточнять описание отдельных подсистем; 

– возможность выполнять расчет выбросов продуктов сгорания  
в атмосферу при различных полетных заданиях и нестационарных 
процессах, например, в рассмотренном примере за время полета 
выделилось 355 кг СО2 (рис. 15). 

 

  

Рис. 14. Расход топлива в течение полета: 
 — интегрированная модель;  

  — модель с ВСХ

Рис. 15. Выбросы СО2 в течение полета: 
 — интегрированная модель;  

  — модель с ВСХ 
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Заключение. В работе построены имитационные модели ТВД  
с расчетной мощностью свободной турбины 600 кВт и ЛА с парамет-
рами ЛМС-901 «Байкал». Приведены основные особенности матема-
тической модели, принцип ее построения, способ расчета термоди-
намических параметров по тракту двигателя и способ расчета 
динамики полета ЛА. Выполнено сравнение результатов расчета 
ВСХ ТВД с использованием как термодинамической, так и имита- 
ционной модели. Различия в результатах, показанных моделями, со-
ставили до 7 %, что было обусловлено наличием точек неустойчиво-
го равновесия при согласовании режимов работы лопаточных машин, 
а также различием теплотворной способности топлива, вычисляемой 
в имитационной модели по энтальпии образования компонентов ре-
акции и заданной постоянной в термодинамической модели. 

Сравнение результатов математического моделирования по вы-
полнению полетной задачи с использованием ВСХ, заложенных 
в модель ЛА, и с применением имитационной модели ТВД показало 
незначительные отклонения на установившихся режимах работы, за 
исключением снижения топливной эффективности ТВД до 3 % из-за 
худшего согласования режимов работы ТВД при несоблюдении 
мгновенного баланса расходов и мощностей вследствие учета инер-
ционности ротора и газодинамического тракта. Это привело к увели-
чению расхода топлива за полетный цикл со 109 кг до 112 кг. Поми-
мо этого, учет инерционности СУ приводил к увеличению забросов 
параметров СУ и ЛА при изменении потребной тяги СУ в соответ-
ствующих точках полетной задачи. 

По результатам расчетов и сопоставления данных обе методики 
математического моделирования динамики полета ЛА показали, что 
они подходят для проведения подобных расчетов в зависимости от 
поставленной задачи. Использование высотно-скоростных характе-
ристик хорошо себя зарекомендовало, но возникали требования  
к точности расчета и шагу их дискретизации. Основной недостаток 
методик — снижение точности моделирования нестационарных про-
цессов и динамики полета ЛА с учетом инерционности СУ. Однако 
он может быть устранен посредством интегрирования модели СУ  
в модель ЛА. Это может помочь повысить точность математического 
моделирования, улучшить качество согласования СУ и ЛА, а также 
настройки САУ, благодаря чему его будет целесообразно использо-
вать при оценке характеристик ЛА и СУ в условиях быстропротека-
ющих нестационарных процессов. 
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The paper presents simulation models of an aircraft and a power plant using the con-
nected graph method on the example of a turboprop engine (TPE) with design power of 
600 kW and an aircraft with the Baikal LMS-901 parameters. Results of the turboprop 
engine mathematical modeling were compared using a simulation model in the Amesim 
software package and an algebraic thermodynamic model in the ThermoGTE software 
package. The flight task was simulated using the tabulated altitude-speed characteristics 
and an integrated model of the aircraft and its power plant. Results’ comparison showed 
differences in the engine parameter values associated with the operation modes stability 
and methods in determining the fuel combustion heat of up to 7%. The integrated model 
possessed high capabilities in determining the flight and technical performance charac-
teristics in the transient operation conditions, as well as the ecological and economic in-
dicators within the flight cycle. 
 
Keywords: simulation model, aircraft, power plant, mathematical simulation, flight task, 
control system 
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