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Аннотация. Согласно разработанной авторами методике формирование облика си-
ловой установки беспилотного летательного аппарата включает в себя поэтапное 
определение аэродинамических и габаритно-массовых характеристик планера, дрос-
сельных, высотно-скоростных и удельно-массовых характеристик силовой установки, 
их интеграцию при моделировании полетного задания с определением траекторных 
параметров движения и летно-технических характеристик беспилотного летательного 
аппарата и их последующую оптимизацию. В статье приведены постановка задачи оп-
тимизации, ее решение и анализ полученных результатов проведенного исследова-
ния для нескольких схем двигателей в составе силовой установки ударного беспилот-
ного экраноплана при заданных требованиями параметрах.  

Ключевые слова: беспилотный экраноплан; оптимизационные исследования; мате-
матическое моделирование; предварительный технический облик. 

 
ВВЕДЕНИЕ 

Экранопланы – летательные аппараты 

(ЛА), использующие в полете эффект уве-

личения аэродинамического качества за 

счет близости экрана (поверхности земли, 

воды и т. п.). Данное явление было открыто 

учеными еще в 20-х гг. XX в. на этапах 

взлета и посадки ЛА и получило название  

«экранный эффект». Оно обусловлено тем, 

что с приближением к экрану увеличивается 

подъемная сила крыла (при условии, что 

вдали от экрана коэффициент подъемной 

силы Cy < 25) за счет дополнительного по-

вышения давления на его нижней поверхно-

сти, при одновременном снижении индук-

тивного сопротивления [1]. В XX в. пере-

довыми индустриальными странами актив-

но проводились исследования в данном 

направлении, в результате было доведено 

до летных испытаний несколько уникаль-

ных проектов, при исследовании которых 

был установлен ряд преимуществ экрано-

планов: 

– высокая живучесть; 

– высокая скорость по сравнению с мор-

скими судами; 

– высокие грузоподъемность и топлив-

ная эффективность по сравнению с самоле-

том при равных объемно-массовых характе-

ристиках; 

– низкая радиолокационная заметность в 

силу наличия больших помех в околоводной 

среде; 

– невосприимчивость к противокора-

бельным минам;  

– повышенная проходимость; 

– безаэродромное базирование; 

– возможность безопасного приводнения 

при отказе двигателей.  

Вышеперечисленные достоинства обеспе-

чивают выполнение некоторых боевых задач 

экранопланами с большей эффективностью, 

чем морскими судами или самолетами.  
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Возможность применения экранопланов 

в военных целях исследовалась во многих 

странах. К примеру, в Англии в 1962 г. был 

разработан проект экраноплана-авианосца с 

максимальной скоростью передвижения 

200–300 км/ч на 20–30 легких самолетов. 

Фирма «Грумман» в 1966 г. предложила 

концепцию 300-тонного ударного экрано-

плана, спроектированного по схеме «лета-

ющее крыло» с изменяемой стреловидно-

стью крыла. В нашей стране также велись 

разработки экранопланов. Одна из них –

ударный аппарат «Лунь» (рис. 1), создан-

ный в 1986 г. и имевший высокие показате-

ли боевой эффективности [2]. 

В современных условиях ведения бое-

вых действий на морских акваториях важ-

ной задачей является подавление противо-

воздушной и противоракетной обороны 

авианосных ударных группировок потенци-

ального противника с целью уничтожения 

авианосца. В настоящий момент для реше-

ния данной задачи предусмотрены самолеты 

корабельного базирования, самолеты-ракето-

носители, ракетные пусковые установки 

наземного, корабельного и подводного бази-

рования, при этом перспективным средством 

поражения может рассматриваться ударный 

беспилотный экраноплан (УБЭ).  

При разработке любого ЛА задача со-

здания авиационного двигателя для его си-

ловой установки (СУ) актуальна, т. к. явля-

ется комплексной и затратной по времени и 

ресурсам. Отметим, что для ее решения за-

действуются организации всей авиадвигате-

лестроительной отрасли, включая научно-

исследовательские, где проводится множе-

ство расчетно-теоретических и опытно-

конструкторских работ, результат кото-

рых – пополнение научно-технического за-

дела в создание авиационных СУ различных 

типов. Поэтому задача формирования пред-

варительного технического облика СУ для 

перспективного УБЭ сложна и требует ком-

плексного подхода для ее решения, который 

реализован в данной работе. 

 

  

Рис. 1. Ударный экраноплан «Лунь» 
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ОПРЕДЕЛЕНИЕ ИСХОДНЫХ ДАННЫХ 

Методически решение подобной задачи 

содержит несколько этапов, которые будут 

раскрыты ниже. Данная методика была раз-

работана на кафедре авиационных двигате-

лей Военно-воздушной академии имени 

проф. Н. Е. Жуковского и Ю. А. Гагари-

на [3], которая базируется на методологии 

проектирования авиационных СУ для ЛА 

различных типов, разработанной на кафедре 

теории авиационных двигателей Военно-

воздушной инженерной академии имени 

проф. Н. Е. Жуковского [4]. 

На первом этапе исследования необхо-

димо иметь представление о предваритель-

ных границах значений конструктивных па-

раметров планера и СУ и летно-техни-

ческих характеристик (ЛТХ). Для этого тре-

буется провести анализ исходных данных и 

характеристик по ряду проектируемых и 

существующих экранопланов. В рамках ис-

следования такой анализ был проведен:  

проанализированы основные параметры че-

тырех известных проектов экранопланов 

(табл. 1). Все представленные проекты 

экранопланов имеют большую взлетную 

массу, которая в настоящий момент для 

разрабатываемого УБЭ не актуальна. По-

этому значения основных параметров, тре-

буемых для исследования, были приняты с 

учетом поправочных коэффициентов и в 

итоге получили следующие значения: 

– взлетная масса mвзл – 20 150 кг; 

– масса полезной нагрузки mпн – 6000 кг; 

– масса топлива mт – 7000 кг; 

– диапазон потребной тяги Рпотр – 

45 ÷ 55 кН; 

– крейсерские числа маха МН  – 0,5 ÷ 0,7.  

После определения основных парамет-

ров УБЭ необходимо получить предвари-

тельные значения основных параметров за-

вязки его СУ. Для этого был выполнен ана-

лиз параметров рабочего процесса серий-

ных авиационных одноконтурных (ТРД) и 

двухконтурных (ТРДД) турбореактивных 

двигателей, подходящих по тяговооружен-

ности µ0 в диапазоне 0,2 ÷ 0,3, основные 

данные которого сведены в табл. 2. Следует 

отметить, что в требуемом диапазоне тяг 

двигателей отечественного производства 

нет, поэтому за базовый вариант был взят 

гипотетический ТРДД с раздельным исте-

чением потоков газа из сопла. 

После определения необходимых перво-

начальных данных требуется формирование 

базового варианта проекта при помощи ма-

тематического моделирования в последова-

тельности: аэродинамическая компоновка – 

силовая установка – программа полета. 
По результатам данного моделирования 

необходимо получить совокупность аэро-

динамических характеристик планера, вы-

сотно-скоростных характеристик СУ, ЛТХ и 

траекторных параметров движения исследу-

емого УБЭ.  

 
Таблица  1  

Основные характеристики экранопланов 

ЛА Лунь Орленок КМ Спаситель 

mвзл, кг 380 000 140 000 540 000 390 000 

Lпол , км 2000 1500 1500 3000 

mпн, кг 137 000 20 000 300 000 43 000 

Vмакс, км/ч 500 400 500 550 

Двигатели НК-87 
НК-8-4К /  

НК-12МК 

БД-7 /  

ВД-7КМ 
НК-87 

Тяга двигателя 8*127 кН 
2*103 кН 

+ 13 500 л. с. 
10*127 кН 8*127 кН 

Тяговооруженность  µ0 0,27 0,25 0,24 0,26 
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Таблица 2  

Основные параметры серийных ТРД и ТРДД 

Двигатель Р-195 РД-33Б AE-3007H АИ-222-25 Требуемый 

Схема двигателя ТРД ТРДД ТРДД ТРДД ТРДД 

Тяга Рр, кН 42,2 50,4 37,0 24,5 40 ÷ 55 

Степень двухконтурности mр 0 0,48 5,1 1,19 0,5 ÷ 2 

Расход воздуха Gв, кг/с 66 76 120 50,2 70 ÷ 90 

Температура газа Т*г.р, К 1190 1536 1600 1480 ≤ 1700 

Степень повышения давления  

в компрессоре π*к.р 
9 21 24 16 20 ÷ 30 

Сухая масса двигателя Мдв, кг 860 1050 740 440 < 900 

Максимальный диаметр двигателя Dдв, м 0,805 1,041 1,105 0,630 < 1,1 

 
ФОРМИРОВАНИЕ БАЗОВОГО ВАРИАНТА 

Формирование базового варианта иссле-

дуемого объекта является процессом много-

кратного проведения расчетно-теоретичес-

ких итераций для согласования всех про-

ектных параметров. Для этого используются 

различные системы автоматизированного 

проектирования.  

В основе такого подхода лежит матема-

тическое моделирование процессов функ-

ционирования рассматриваемой системы, 

которое можно реализовать, используя либо 

уже готовые программные продукты, либо 

собственно разработанный. В первом случае 

исследователь экономит достаточно много 

временных ресурсов, а во втором получает 

возможность при решении своей исследова-

тельской задачи учитывать уникальные мо-

менты, не реализованные в готовом про-

граммном обеспечении. Поэтому на кафед-

ре авиационных двигателей ведется разра-

ботка собственной программы для проведе-

ния расчетно-теоретических исследований 

рабочего процесса газотурбинных двигате-

лей в составе СУ ЛА различных типов, ос-

нованной на комплексной математической 

модели (КММ) планера ЛА, СУ и движения 

ЛА [5]. Для примера на рис. 2 изображена 

блок-схема математической модели СУ, ко-

торая заложена в общую  КММ. Из рисунка 

видно, что в ней можно выделить четыре 

основных блока: стендового расчета двига-

теля, расчета габаритно-массовых характе-

ристик, формирования программы управле-

ния и расчета тягово-экономических харак-

теристик двигателя во всем эксплуатацион-

ном диапазоне. 

 

Рис. 2. Блок-схема математической модели СУ 

С использованием КММ было прове-

дено несколько итерационных расчетов, 

результатом которых стало формирование 

базового варианта УБЭ и его СУ с ТРДД, 

который продемонстрирован на рис. 3. 

Полученная аэродинамическая компо-

новка позволяет обеспечить создание экран-



 

 

73 Ю .  В .  Зиненков ,  И. И.  Орлов ● ФОРМИРОВАНИЕ ПРЕДВАРИТЕЛЬНОГО…  
 

ного эффекта, высокие характеристики 

устойчивости, верхнерасположенное поло-

жение СУ для защиты от попадания воды в 

проточную часть двигателя, размещение не-

обходимого запаса топлива и оборудования 

на борту УБЭ.  

Проведение такого рода исследования 

требует определения критериев, согласно 

которым будет приниматься решение об эф-

фективности исследуемого объекта, исходя 

из положительной динамики его функцио-

нирования при выполнении типового зада-

ния. Критерии могут иметь различную фор-

му и природу, к примеру: экономические, 

технологические, технические, комплексные 

и др. [6]. Для данного исследования автора-

ми было принято использовать в качестве 

критерия эффективности технический пара-

метр, характеризующий возможность вы-

полнения боевой задачи, типичной для ис-

следуемого УБЭ, а именно максимальную 

дальность полета. 

После определения критерия дальней-

шее исследование заключалось в прове-

дении комплекса параметрических и опти-

мизационных исследований с выработкой 

рекомендаций по выбору проектных пара-

метров. 

ПАРАМЕТРИЧЕСКИЕ ИССЛЕДОВАНИЯ 

Параметрические исследования явля-

ются важной частью расчетов, которые 

проводятся с целью определения влияния  

параметров рабочего процесса СУ, ее про-

грамм управления (ПУ), параметров согла-

сования СУ и УБЭ на выбранные критерии, 

а также для обеспечения корректной 

постановки задачи оптимизации.  

 

 

Рис. 3. Общий вид проектируемого УБЭ 
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Всего было исследовано четыре основ-

ных параметра двигателя и один параметр 

увязки СУ и УБЭ в следующих диапазонах: 

– температура газа перед турбиной вы-

сокого давления Тг
*
 1450 ÷ 1700 К с шагом в 

50 К; 

– суммарная степень повышения давле-

ния в компрессоре π*к 20 ÷ 30 с шагом в 

2 единицы; 

– степень двухконтурности mр 0,4 ÷ 2 с 

шагом в 0,2 единицы; 

– тяговооруженость µ0 0,2 ÷ 0,3 с шагом 

в 0,2 единицы. 

Также был проведен сравнительный 

анализ влияния разных программ управле-

ния (ПУ): по поддержанию постоянной ча-

стоты вращения ротора низкого давления 

nНД = const (заложена в базовый вариант), по 

поддержанию постоянной частоты враще-

ния ротора высокого давления nВД = const, 
по поддержанию постоянной суммарной 

степени повышения давления π
*
к = const и 

по поддержанию постоянной температуры 

газа перед турбиной высокого давления  

Тг
*

 = const.  

ОПТИМИЗАЦИОННЫЕ ИССЛЕДОВАНИЯ 

В результате проведенных однопарамет-

рических исследований были выявлены пути 

повышения эффективности УБЭ за счет оп-

тимизации параметров рабочего процесса 

СУ и параметра увязки УБЭ с СУ. Для этого 

произведено определение граничных усло-

вий для последующих оптимизационных ис-

следований, которые проводились с исполь-

зованием пакета многопараметрической 

условной и безусловной оптимизации  

IOSO NM 2.0, основанного на методе непря-

мой статистической оптимизации на основе 

самоорганизациии. Данный метод оптимиза-

ции является методом нулевого порядка, ко-

торый хорошо себя зарекомендовал при ре-

шении широкого круга инженерных и науч-

ных задач в авиационной отрасли, где целе-

вая функция, как правило, имеет сложную 

топологию, разрывы, не дифференцируе-

мость и т. д., в таких условиях градиентные 

методы менее эффективны [7].  

Настройка проекта оптимизации в  

IOSO NM 2.0 исходя из результатов пара-

метрических исследований была проведена 

со следующими диапазонами значений ва-

рьируемых параметров:  

– µ0  – 0,25 ÷ 0,5; 

– π
*
КНД – 1,5 ÷ 4; 

– π
*
КВД – 7 ÷ 14; 

– Тг
*
 – 1450 ÷ 1700 К; 

– mр  – 0,5 ÷ 3,0; 

– λII.р – 0,25 ÷ 0,65. 

При автоматическом изменении Тг
*
 в 

процессе оптимизации должно измениться 

потребное количество воздуха, необходи-

мое для охлаждения газовой турбины. По-

этому авторами в данной работе было при-

нято за зависимый параметр относительное 

количество воздуха ,охлКВДотб.g  необходи-

мое для охлаждения газовой турбины в за-

висимости от значения температуры газа за 

камерой сгорания.  

В итоге математическую запись одно-

критериальной многопараметрической за-

дачи оптимизации можно формализовать 

следующим выражением: 

   
вар

СУ БЛА
вар п вар вар зав неварargmax , , ,

opt П
F П L П П П П . 

Оптимизационное исследование прово-

дилось в два этапа. На первом необходимо 

было определить оптимальные значения па-

раметров для каждой ПУ. При этом для 

каждой ПУ были просчитаны не менее 

1000 итераций до достижения максимума 

целевой функции. Самой эффективной ПУ 

для получения наибольшей дальности явля-

ется nВД = const. На рис. 4 продемонстриро-

вано сравнение скоростных характеристик 

(СХ) по результатам оптимизации ПУ. 

Из рисунка видно, что при ПУ nВД = const 

двигатель имеет самую высокую тягу и низ-

кий удельный расход топлива от 0 до 0,6 

Маха, что обеспечивает УБЭ интенсивный 

выход на крейсерский режим работы двига-

теля и достижение дальности полета 

1270 км, что выше значения для базового 

варианта на 220 км или на 21 %. 
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а                                                                                             б 

Рис. 4. Сравнение скоростных характеристик при выборе оптимальной ПУ:  

а –  зависимость Суд от  МН; б –  зависимость Рэф от  МН 

После определения оптимальной ПУ сле-

довал второй этап оптимизационного иссле-

дования по определению оптимальной схе-

мы двигателя в составе СУ УБЭ. При этом 

было решено рассмотреть еще две схемы: 

двухвального ТРД и ТРДД со смешением 

потоков контуров за турбиной.  

На рис. 5 и 6 представлено сравнение 

скоростных (СХ) и дроссельных характери-

стик (ДХ) при выборе оптимальной схемы 

двигателя. Анализ данных графиков пока-

зывает, что схема двухвального ТРД имеет 

самые худшие показатели экономичности, 

при этом дальность полета достигнута еще 

меньше, чем у базового варианта. 

 

 

а                                                                            б 

Рис. 5. Сравнение скоростных характеристик при выборе оптимальной схемы двигателя:   

а – зависимость Суд от  МН; б – зависимость Рэф от  МН  
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Схемы ТРДД и ТРДДсм имеют несколь-

ко противоречивые характеристики и тре-

буют более глубокого анализа. Так, у схемы 

ТРДД по-прежнему самый низкий удельный 

расход топлива на режиме работы «Макси-

мал», что объясняется большим значением 

степени двухконтурности (2,83) против 

ТРДДсм (1,68). Но если посмотреть на 

сравнение ДХ (рис. 6), то видно, что на 

дроссельных режимах работы удельный 

расход на схеме ТРДДсм имеет характер-

ную «ложку», т. к. ввиду умеренной степени 

двухконтурности полетный КПД растет 

значительнее, чем падает полный, что при-

водит к росту полного КПД [11].  

В связи с этим на крейсерском режиме 

расход у схемы ТРДДсм ниже, плюс масса 

двигателя ниже, что в итоге приводит к до-

стижению максимальной дальности полета 

исследуемого УБЭ.  

Таким образом, оптимизация параметров 

во второй постановке показала, что наибо-

лее эффективной схемой двигателя в соста-

ве СУ УБЭ является схема ТРДДсм, которая 

обеспечивает максимальную дальность по-

лета, равную 1430 км, что на 36 % больше 

базового варианта и на 15 % больше вари-

анта СУ с ТРДД.  

Для анализа основных параметров СУ и 

УБЭ в табл. 3 сведены их значения для ба-

зового варианта и для трех оптимальных, 

полученных в результате оптимизации раз-

ных схем двигателей в составе СУ УБЭ.  

 

Рис. 6. Сравнение дроссельных характеристик  

при выборе оптимальной схемы двигателя  

На рис. 7 продемонстрирована отрабо-

танная конструктивно-компоновочная схема 

СУ с ТРДДсм. Из нее видно, что КНД имеет 

три ступени, КВД – 7, ТВД – одноступенча-

тая, ТНД – двухступенчатая камера сгора-

ния кольцевого типа. 
Таблица  3  

Результаты оптимизации исследуемых схем СУ в составе УБЭ 

Параметры 
Базовый вариант Оптимальные варианты 

ТРДД ТРДД ТРДДсм ТРД 

µ0 0,29 0,46 0,37 0,36 

Gв.р кг/с 96 234 142 90 

mр 1 2,82 1,68 – 

Т*г 1612 1490 1520 1424 

π
*
КНД 3,04 1,88 2,10 2,65 

π
*
КВД 8,45 13,67 7,93 4,23 

π
*
к.р 25,7 25,7 16,61 11,02 

Рр., кН 59,3 93,1 75,3 72,2 

Руд.р, Н·с/кг 621 398 529 804 

Суд 0,065 0,044 0,058 0,112 

γдв кг/Н 0,011 0,022 0,020 0,011 

Lпол, км 1050 1270 1430 820 

∆Lпол, км – 220 380 –230 

∆Lпол, % – 21 36 –21 

tпол, мин 112 139 145 96 
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Рис. 7. Конструктивно-компоновочная схема ТРДДсм 

 

ЗАКЛЮЧЕНИЕ 

В целом по проведенному исследованию 

можно сделать следующие выводы: 

1. Технически возможно создание СУ 

для УБЭ, способного выполнить полет 

дальностью 1430 км и продолжительностью 

145 мин. При этом масса исследуемого УБЭ 

составляет 20 150 кг, масса СУ – 1420 кг, 

масса полезной нагрузки – 6000 кг, масса 

топлива на борту – 7050 кг. 

2. Проведены расчеты объемно-мас-

совых, аэродинамических, габаритных ха-

рактеристик ударного беспилотного экрано-

плана для компоновочной схемы «утка» 

с надкилевым горизонтальным оперением.  

3. Для обеспечения потребной тяги на 

всех режимах полета и выполнения боевой 

задачи в качестве двигателя для СУ целесо-

образно использовать ТРДДсм с камерой 

смешения потоков контуров за газовой тур-

биной. Для данного двигателя рассчитаны 

СХ, ДХ и удельно-массовые характеристи-

ки, а также проработана конструктивно-

компоновочная схема. 

4. Проведенная оптимизация параметров 

рабочего процесса СУ и тяговооруженности 

УБЭ позволила повысить максимальную 

дальность полета на 36 %. 
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