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ОПРЕДЕЛЕНИЕ РАСХОДА ВОЗДУХА ЧЕРЕЗ ДВИГАТЕЛЬ 

В ПОЛЕТЕ В  РЕАЛЬНОМ МАСШТАБЕ ВРЕМЕНИ 

ДЛЯ ИСПОЛЬЗОВАНИЯ

Представлены результаты формирования регрессионной модели для вычисления в полете расхода воздуха через газотурби
ный двигатель. Приведены данные по сравнительной оценке  вычисления расхода воздуха по полученной регрессионной зав
симости с данными стендовых испытаний 151 двигател
менения вычисленного значения расхода воздуха в контурах управления механизацией компрессора и расходом топлива в 
форсажную камеру сгорания. Газотурбинный
воздуха через двигатель; регрессионная

 
 

 
Современное развитие электронно

вой базы дает возможность  на борту
ного аппарата использовать сложные
управления газотурбинным двигателем
ляющие не только оптимально управлять
телем при условии ухудшения характеристик
его узлов из-за выработки ресурса
эксплуатации, но и получать заметные
ши в тягово-экономических характеристиках
двигателя [1, 2]. К таким алгоритмам
отнести алгоритмы управления по
тельным параметрам: по температуре
перед турбиной, по расходу воздуха
двигатель, по тяге R. Однако существующие
настоящее время средства измерения
определить названные параметры
испытаниях двигателя на моторных

По зарубежным публикациям

в восьмидесятых годах прошлого
дущие авиационные фирмы США

рубежных стран  для решения задач
ного управления авиационным двигателем
чали активно применять цифровые
с принципиально новыми методами
и диагностики ГТД, в которых 
алгоритмы расчета в реальном масштабе
ни основных параметров ГТД в том
хода воздуха. Применение таких
в цифровой системе DEEC для различных
дификаций двигателей F100 
и F100–PW-220, F100EMD (PW-1128
(F100- PW-229 и F100-IPE) и др.) 
щественно повысить летно-технические
теристики самолета и способствовал
к эксплуатации ГТД по техническому
нию. 
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Примерно в то же время
фирма ПМКБ [4] (в на
«Стар») при разработке циф
РЭД-20 предусматривала 
ными режимами двигателя
теризующему состав топливовоздушной
си, – по α∑, для вычисления
ный расход воздуха Gв∑пр

ной зависимостью от приведен
вращения вентилятора. Подобные
водились и в ЦИАМ им. П
по известным причинам
в России в 90-х годах были

В последнее время в зарубежных
венных институтах [5, 6]
учно-исследовательская работ
в цифровых системах управления
ных бортовых математических
теля для получения информации
мых параметрах. Не оспаривая
применения данного метода
автор обращает внимание
рые необходимо учесть
встроенной  математической
на борту. Это, во-первых
дачах управления одновременно
бортовой модели двигателя
тификацию модели в реальном
нове характеристик конкретного
двигателя с учетом того, что
меняются по мере выработки
рых, для применения бортовой
модели двигателя, дополненной
идентификации, требуются
ры с высокими вычислительными
оперативной памяти и быстродействию
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стоящее время измерять в процессе полета, для 
использования их значений в задачах управле-
ния. Этот метод основан на применении на бор-
ту регрессионных зависимостей, позволяющих 
вычислять приведенные выше параметры по 
комплексу косвенных замеров штатными дат-
чиками. Сами регрессионные зависимости фор-
мируются заранее на земле на базе обработки 
статистических данных, полученных экспери-
ментальным или расчетным путем. Подробно  
методика определения неизмеряемых парамет-
ров газотурбинного двигателя по косвенным 
замерам приведена в публикациях [7, 8]. 

Ранее в работах [9] были представлены ма-
териалы по формированию регрессионной зави-
симости для вычисления на борту среднемассо-
вой температуры газа Т*

г в камере сгорания дви-
гателя и ее применения в алгоритмах управле-
ния. В данной статье автором приведены ре-
зультаты исследований по разработке регресси-
онной зависимости для вычисления другого оп-
ределяющего параметра двигателя – расхода 
воздуха Gв. 

Актуальность применения в алгоритмах 
управления двигателя данного параметра  оче-
видна, так как алгоритмы, построенные на оп-
ределении расхода воздуха Gв совместно с ве-
личиной температуры газа Т*

г,  позволяют непо-
средственно  влиять на тяговые характеристики 
и экономичность двигателя, в том числе и в экс-
плуатации при выработке ресурса.     

По рекомендациям работ [7, 8] для искомой 
регрессионной зависимости в качестве опорной 
рассматривалась  функция в виде произведения  
степеней аргументов: 

,*
1

0в ∏=
i

a
ii XcG ii                        (1)  

где Хi – аргумент (измеряемый параметр), i –  
количество измеряемых параметров-аргумен-
тов. 

Неизвестные показатели степеней при аргу-
ментах были найдены методом наименьших 
квадратов по числовому материалу, сгенериро-
ванному на базе численного эксперимента, про-
веденного с использованием полной динамиче-
ской математической модели «двигатель-САУ» 
[10] для виртуального парка авиационных дви-
гателей типа АЛ-31ФМ1. Этот виртуальный 
парк состоит из 51 двигателя с различным тех-
ническим состоянием, ухудшающимся   в про-
цессе выработки ресурса в эксплуатации. 

В 16 высотно-скоростных условиях полета 
от Н = 0 и М = 0 до Н = 20000 м и М = 2,35  для 
14 различных положений РУД от αруд = 
= 25 град  до αруд = 30 град были рассчитаны 
установившиеся режимы работы двигателя. По 
результатам расчетов была сформирована обу-
чающая матрица [10926 × 16],  в которой каж-
дый из 1…15 столбцов – это значения аргумен-
тов Хij, а  16-й столбец – это значения искомой 
функции GВi. По  числовому материалу этой 
матрицы были вычислены неизвестные показа-
тели степеней при параметрах-аргументах. 

 
 

 
Относительный 

параметр 
Базовое значение 

параметра 
Показатели степеней при  аргументах 

в регрессионных зависимостях 
№ 1 № 2 № 3 

Свободный член С0 0,226577 0,116294 –0,0632534 

T ВХ
 400, К –1,02486 –0,98494 –0,448306 

PBX  3, кг/см2 1,00193 0,811266 0,212143 

PX  6, кг/см2 – 0,190003 0,790200 

T TI  1100, К –0,13248 – –0,345355 

nB  100, % 1,26778 0,973643 0,609469 

αВНА
 37, град 0,123771 0,079570 – 

Среднеквадратичное 
отклонение σ2 

0,000272 0,000282 0,0001838 

Коэффициент корреляции ρ 0,999579 0,999564 0,9999 
Критерий Фишера  
по информативности  Fи 

1175,94 1135,87 1740,24 

Критерий Фишера 
по адекватности  Fа 0,00235 0,002264 0,003455 
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Рис. 1 

 
Рис. 2 

Из множества сочетаний из 15 измеряемых 
параметров для построения регрессионной за-
висимости вычисления расхода воздуха автор 
остановился на следующих трех:  
       № 1: Gв р = f(Твх, Рвх, Т4, nв, а вна); 
       № 2: Gв р = f(Твх, Рвх, Р6, nв, а вна); 
       № 3: Gв р = f(Твх, Рвх, Р6, Т4, nв).    

 В таблице представлены  показатели степе-
ней при выбранных аргументах, а также   крите-
рии регулярности: среднеквадратические от-
клонения σ, коэффициенты корреляции ρ, кри-
терии Фишера по информативности Fи и адек-
ватности Fа для предложенных выше трех рег-
рессионных зависимостей.   

Для каждой из этих зависимостей были по-
лучены распределения ошибок аппроксимации 

при определении расхода воздуха  по регресси-
онной зависимости Gвр в  сравнении со значени-
ем расхода воздуха, вычисленным по полной 
динамической математической модели Gвм, см. 
рис. 1.  На рис. 2 представлены  графики, интер-
претирующие зависимость  количества прове-
денных численных экспериментов, попадающих 
в различные диапазоны погрешности аппрокси-
мации  ±(Gвр–Gвм) %.   

Из рассмотренных моделей автор рекомен-
дует для дальнейшего использования зависи-
мость № 2, так как  комплекс параметров, реа-
лизованный  в ней, позволяет однозначно опре-
делять расход воздуха Gв через двигатель в по-
лете в режиме реального времени: параметры 
Твх и nв определяют nвпр, параметры pвх и р6 дают 
отношение давлений πв на вентиляторе, nвпр и πв 

Распределение ошибок для различных регрессионных зависимостей 
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совместно с углом установки закрылков ВНА 
αвна по  известной для рассматриваемого двига-
теля характеристике вентилятора Gв = f(αвна, πв, 
nвпр) дают значение расхода воздуха Gв через 
вентилятор. 

На рис. 1 и 2 также приведены графики, ил-
люстрирующие  точность вычисления расхода 
воздуха по полученной регрессионной зависи-
мости в сравнении с данными натурных испы-
таний 151 двигателя, поступивших из эксплуа-
тации в ремонт на ФГУП ММПП «Салют» 
в различное время. 

Рассмотренные  двигатели  отличались раз-
личным временем выработки ресурса и, соот-
ветственно,  различной степенью износа узлов 
и проточной части.  Следует подчеркнуть, что 
данные этих испытаний предварительно не ис-
пользовались ни для идентификации поэле-
ментной модели двигателя, по которой затем 
генерировалась исходная информация для опре-
деления коэффициентов регрессионных зависи-
мостей, ни для комплектации или вкрапления 
этих данных в исходную информацию. То есть 
значения расхода воздуха, полученные по рег-
рессионным зависимостям и в испытаниях дви-
гателей на стенде, являются абсолютно незави-
симыми. 

Разработка новых методов вычисления ос-
новных неизмеряемых параметров двигателя 
в реальном масштабе времени дает возможность 

применять новые законы управления двигате-
лем по внутридвигательным параметрам.  

Автором рассмотрены два направления 
в применении определяемого расхода воздуха 
в перспективных алгоритмах управления: 

• регулирование положения входных на-
правляющих аппаратов компрессора низкого 
давления по  программе управления: Gвпр = 
= f(nпр); 

• управление подачей топлива в форсаж-
ную камеру сгорания по параметру α∑ = const. 

Здесь Gвпр – приведенный расход воздуха 
через двигатель; nпр – приведенная частота вра-
щения компрессора низкого давления; α∑ – ко-
эффициент, определяющий состав топливовоз-
душной смеси.  

В первом случае обеспечивается заданное 
положение линии рабочих режимов (ЛРР) на 
напорной характеристике компрессора, что по-
зволяет в течение полета сохранить  необходи-
мые запасы газодинамической устойчивости 
двигателя, а также обеспечить работу компрес-
сора с максимальным адиабатическим коэффи-
циентом полезного действия. Указанный способ 
управления ВНА компрессора может быть реа-
лизован в замкнутом контуре управления, 
структурная схема одного из вариантов которо-
го приведена на рис. 3 [11]. 

21 огрогр вна ααα ≤≤

1огрα

2огрα
2огрα

1огрα

α

2ппn

1

1

+
+

Tp

p
K

τ
p

Ku

S

2Y

внаα

вна
α

 
Рис. 3. Структурная схема замкнутого контура управления ВНА по программе Gвпр = f(nпр,) с местной 

обратной связью  по αвна , в электронном исполнении 
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На рис. 4 показано протекание ЛРР для 51-
го  двигателя с различным техническим состоя-
нием.  

  
Рис. 4. Приведенный расход воздуха для каждого  
из 51 двигателя при управлении ВНА по программе 

Gвпр =  f(nпр)    

 

Из рис. 4 следует, что программа регулиро-
вании ВНА Gвпр = f(nпр)  позволяет при ухудше-
нии характеристик узлов и проточного тракта 
в эксплуатации при выработке ресурса сохра-
нить практически неизменную зависимость 
приведенного расхода воздуха от частоты вра-
щения ротора компрессора, при этом углы по-
ворота лопаток ВНА  не выходят за допустимые 
пределы, определяемые из условий обеспечения 
заданных вибронапряжений механическими 
упорами САУ. 

Данная программа управления ВНА пред-
ставляет особый интерес, так как поддержание 
необходимой величины расхода воздуха через 
двигатель средствами механизации вентилятора 
и совместное обеспечение заданного значения 
температуры газа за счет управления подачей 
топлива в основную камеру сгорания  позволят 
обеспечить прямое управление двигателем по 
величине тяги с сохранением ее стабильности 
в эксплуатации по мере выработки ресурса дви-
гателя. 

Во втором случае значение расхода воздуха 
используется для вычисления текущего значе-
ния коэффициента α∑  по известной формуле: 

,
)( фостм

в

qqК

G

+⋅
=αΣ  

здесь Кстм – коэффициент стехиометрии для 
применяемого топлива; qо, qф – секундный рас-
ход топлива в основную и форсажную камеры 
сгорания, соответственно. 

Реализация замкнутого регулирования по-
дачи топлива позволяет  оптимально управлять 
составом топливовоздушной смеси, поступаю-
щей в форсажную камеру сгорания, и, как след-

ствие, парировать  ухудшение тяговых характе-
ристик  и  экономичности двигателя на форси-
рованных режимах в процессе эксплуатации. На 
рис. 5 [12] показаны потери по тяге и удельному 
расходу топлива в случае отклонения от опти-
мального значения,  возникающие при штатном 
управлении подачей топлива.   

  
а     

 
                                                                                                                       
б 
 

Рис. 5. Изменение тяги и экономичности 
двигателя в различных высотно-скоростных 

условиях при отклонении αΣ от 
оптимального значения (режим «ПФ»):  
а –  изменение тяги; б – изменение 

экономичности 
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