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ABSTRACT
In connection with the aircraft electrification, it becomes necessary to provide an electric start of an 
aircraft engine. At the same time, the electric start of an aircraft engine must be stable under various 
flight conditions. Given that one of the key technologies within the concepts of a more electric aircraft 
and a fully electriашув aircraft is, it is advisable to consider in detail the process of starting an 
aircraft engine using an integrated starter-generator. In this paper, the fundamentals of the theory of 
starting a bypass turbojet engine using an integrated starter-generator were presented. Starting curves 
for a bypass turbojet engine were given, an expression was obtained for preliminary determination 
of the power of an integrated starter-generator in the propulsion mode, power balance equations 
were compiled when starting a bypass turbojet engine. It was found that starting a bypass turbojet 
engine using an integrated starter-generator is a complex multidisciplinary process, which needs to 
be further investigated in order to develop approaches to the design of an integrated starter-generator 
that minimize the risks of not being able to start a bypass turbojet engine using an integrated starter-
generator.
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АННОТАЦИЯ
В связи с электрификацией летательных аппаратов возникает необходимость обеспечивать 
электрический запуск авиационного двигателя. При этом электрический запуск авиационного 
двигателя должен устойчиво происходить в различных условиях полета. С учетом того, что 
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Введение

Двухконтурные турбореактивные двига-
тели (ТРДД) получили широкое распростра-
нение на самолетах гражданской и боевой 
авиации благодаря обеспечению высокой 
тяги за счет внешнего контура. В настоя-
щий момент возможности по улучшению 
характеристик ТРДД почти исчерпаны. Это 
обусловлено ограничениями свойств мате-
риалов и конструктивными особенностями 
ТРДД. На фоне ухудшения экологической 
обстановки и стремления авиакомпаний сни-
зить расходы на эксплуатацию летательных 
аппаратов (ЛА) была предложена концепция 
полностью электрического самолета (ПЭС) 
[1], согласно которой все системы ЛА элек-
трифицированы, вместо ТРДД применяется 
электрический двигатель. В ПЭС единствен-
ным видом энергии является электрическая 
энергия. Сегодня создание ПЭС невозможно 
по ряду причин, одними из основных в кото-
ром являются: 

1) недостаточно высокий уровень удель-
ной мощности электрических машин (ЭМ); 

2) недостаточно высокая емкость аккуму-
ляторов. 

Удельная мощность современных ТРДД 
10...12 кВт/кг, удельная мощность современ-

ных ЭМ – до 5 кВт/кг. Повышение удельной 
мощности ЭМ до 10 кВт/кг прогнозируется 
не ранее, чем к 2025 году [2]. Повышение 
удельной емкости аккумуляторов также не 
является краткосрочной задачей. В связи с 
этим была разработана концепция более элек-
трического самолета (БЭС) [3], согласно ко-
торой происходит поэтапный переход от тра-
диционного ЛА к ПЭС. Примером БЭС явля-
ется воздушное судно Boeing 787 [4]. В БЭС 
происходит отказ от отбора пневматической 
и механической мощностей от двигателя ЛА, 
различные системы ЛА электрифицируются, 
при этом силовая установка выполняется на 
основе традиционного газотурбинного дви-
гателя (ГТД). Одной из основных технологий 
в БЭС является интегрированный стартер-ге-
нератор (ИСГ). ИСГ осуществляет функции 
запуска авиационного двигателя и генери-
рования электроэнергии. В отличие от тра-
диционного стартера-генератора (СГ), ИСГ 
располагается непосредственно внутри авиа-
ционного двигателя. Ротор ИСГ закреплен на 
валу авиационного двигателя, энергия к ИСГ 
и энергия от ИСГ передается по электриче-
ским проводам. Таким образом, применение 
ИСГ на ЛА позволяет отказаться от отбора 
механической мощности авиационного дви-

одной из ключевых технологий в рамках концепций более электрического самолета и полно-
стью электрического самолета является, целесообразно подробно рассматривать процесс запу-
ска авиационного двигателя при помощи интегрированного стартера-генератора. В настоящей 
работе были приведены основы теории запуска двухконтурного турбореактивного двигателя 
при помощи интегрированного стартера-генератора. Были приведены кривые запуска двух-
контурного турбореактивного двигателя, получено выражение для предварительного опреде-
ления мощности интегрированного стартера-генератора в двигательном режиме, составлены 
уравнения баланса мощностей при запуске двухконтурного турбореактивного двигателя было 
установлено, что запуск двухконтурного турбореактивного двигателя при помощи интегриро-
ванного стартера-генератора является сложным мультидисциплинарным процессом, который 
необходимо продолжать исследовать для формирования подходов к проектированию интегри-
рованного стартера-генератора, минимизирующих риски невозможности запуска двухконтур-
ного турбореактивного двигателя при помощи интегрированного стартера-генератора.

КЛЮЧЕВЫЕ СЛОВА 
Стартер-генератор; двухконтурный турбореактивный двигатель; интеграция; запуск; этапы за-
пуска.
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гателя. В настоящей работе рассматриваются 
вопросы разработки ИСГ для ТРДД. 

Проектированию ИСГ посвящен ряд на-
учно-исследовательских работ [5–8]. В [5] 
спроектирован отказоустойчивый ИСГ для 
ГТД, управление которым осуществляется 
бездатчиковым методом. В [6] спроектирован 
ИСГ на основе индукторной ЭМ для беспи-
лотного летательного аппарата. В [7] спроек-
тирован ИСГ на основе ЭМ с постоянными 
магнитами (ПМ) для авиационного поршне-
вого двигателя. В работах [5–7] рассматри-
вается проектирование ИСГ для различных 
типов авиационных двигателей. Особенно-
стью этих работ является неглубокое рассмо-
трение взаимного влияния параметров ИСГ 
и авиационного двигателя, неглубокое иссле-
дование конструкции ИСГ. В [8] достаточ-
но подробно рассмотрено размещение ИСГ  
в ТРДД, определение параметров для проек-
тирования ИСГ. Однако, взаимное влияние 
параметров ИСГ и ТРДД рассмотрено мало. 
Это обуславливает необходимость расши-
рения теории о проектировании ИСГ, в том 
числе для двухконтурных турбореактивных 
двигателей.  

На основании анализа научно-техниче-
ской литературы [9-15] было принято реше-
ние проектировать ИСГ для ТРДД на основе 
ЭМ с ПМ. Для ЭМ с ПМ возможно достиже-
ние отказоустойчивости [9]. ЭМ с ПМ обла-
дают простой бесконтактной конструкцией, 
топология ротора ЭМ с ПМ может выби-
раться, исходя из требований к электромаг-
нитным параметрам и необходимости обе-
спечить устойчивость к воздействиям окру-
жающей среды [10, 11]. Для ЭМ с ПМ суще-
ствуют выполнимые конструктивно методы 
охлаждения с учетом ее интеграции в ТРДД 
[12]. Результаты сравнения различных типов 
ЭМ, которые могут применяться в качестве 
СГ [14], показали, что ЭМ с ПМ по совокуп-
ности параметров наилучшим образом удов-
летворяет требованиям к СГ. В [15] сделан 
вывод о перспективности использования ЭМ 
с ПМ на ЛА, так как они хорошо подходят 

для работы в составе системы электроснаб-
жения ЛА, а также становятся более привле-
кательными с экономической точки зрения, 
что обусловлено улучшением свойств ПМ 
при уменьшении их стоимости.

Ранее проведенные исследования в обла-
сти разработки ИСГ для ТРДД показали, что 
на современном уровне развития материа-
лов и технологий возможно спроектировать 
ИСГ с высокой эффективностью, достаточ-
ной для нужд современного ЛА мощностью 
и устойчивый к воздействию высоких тем-
ператур окружающей среды. В настоящей 
работе закладываются основы теории запу-
ска ТРДД при помощи ИСГ. В первой главе 
приводятся общие сведения о запуске ТРДД 
при помощи ИСГ. Во второй главе заклады-
ваются теоретические основы определения 
мощности ИСГ при запуске ТРДД. В третьей 
главе рассматривается определение момен-
та сопротивления ТРДД и момента турбины 
ТРДД при его запуске. В четвертой главе рас-
сматривается баланс мощностей при запуске 
ТРДД при помощи ИСГ. В пятой главе рас-
сматривается функционирование ИСГ при 
запуске ТРДД, приводятся его идеальная и 
аппроксимированная моментные характери-
стики. В шестой главе проводится модели-
рование работы ИСГ в стартерном режиме.  
В заключении приводится обсуждение ре-
зультатов исследования, анонсируются ра-
боты по развитию теории в области запуска 
ТРДД при помощи ИСГ, влияющие на про-
цесс проектирования ИСГ. 

1. Общие сведения о запуске ТРДД  
при помощи ИСГ

Особенностью запуска ТРДД является 
необходимость раскрутить его ротор высо-
кого давления (РВД) при помощи вспомо-
гательного устройства от неподвижного со-
стояния на земле или от режима авторотации 
в полете до режима малого газа. РВД – вал 
ТРДД, на котором закреплены компрессор 
и турбина высокого давления (ТВД). Режим 
малого газа – режим работы ТРДД, при ко-
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тором обороты поддерживаются на мини-
мальном уровне, достаточном для поддер-
жания устойчивой и надежной работы. РВД 
раскручивается пусковым устройством (ПУ)  
до той частоты вращения, при которой в ка-
меру сгорания поступает достаточное коли-
чество воздуха для поддержания устойчиво-
го горения топливовоздушной смеси. Далее 
вращение РВД поддерживается за счет сжи-
гания топливовоздушной смеси, то есть вы-
ходит на режим малого газа. В рассматривае-
мом случае ИСГ является ПУ и обеспечивает 
раскрутку РВД. На рис. 1 представлены эта-
пы запуска ТРДД при помощи ИСГ.

Воздух в камеру сгорания ТРДД подает-
ся компрессором высокого давления (КВД).  
На рис. 1 цифрами I, II и III обозначены 
этапы запуска авиационного двигателя.  

На I этапе мощность ИСГ расходуется  
на преодоление момента сопротивления 
ТРДД. В момент времени 1 начинается сжи-
гание топливовоздушной смеси в камере сго-
рания ТРДД. На II этапе мощность ИСГ так-
же расходуется на преодоление момента со-
противления ТРДД, но при этом ТВД вклю-
чается в работу и вместе с ИСГ участвует  
в преодолении момента сопротивления 
ТРДД. В момент времени 2 ИСГ переключа-
ется на генераторный режим работы и пере-
стает участвовать в преодолении момента со-
противления ТРДД. На III этапе запуска ТВД 
преодолевает момент сопротивления ТРДД, 
обороты ТРДД повышаются до уровня ns, 
при котором ТРДД может самостоятельно 
устойчиво работать. Момент времени 3 со-
ответствует моменту выхода ТРДД на режим 
малого газа.

Рис. 1. Этапы запуска ТРДД при помощи ИСГ: 
MT – момент, развиваемый турбиной высокого давления (ТВД); 

MISG – момент, развиваемый ИСГ при работе в двигательном режиме; 
MR – момент сопротивления ТРДД

Fig. 1. Turbofan engine starting period: 
MT – high pressure turbine (HPT) torque; 

MISG – torque, that ISG provide in the starter mode; 
MR – turbofan engine resistance torque
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Согласно рис. 1, ИСГ работает в дви-
гательном режиме на I и II этапах запуска 
ТРДД. Переключение между двигательным 
и генераторным режимами работы ИСГ осу-
ществляется за счет электроники. Момент 
переключения ИСГ с двигательного на гене-
раторный режим, показанный на рис. 1 ли-
нией 2, может определяться, например, ча-
стотой вращения РВД. Если момент времени  
2 соответствует скорости вращения РВД  
7500 об/мин, вышесказанное можно интер-
претировать: ИСГ переключается с двига-
тельного на генераторный режим работы при 
скорости вращения РВД 7500 об/мин.

2. Теоретические основы определения 
мощности ИСГ при запуске ТРДД

Ранее было отмечено, что воздух в каме-
ру сгорания подается КВД. При этом на вра-
щение компрессора расходуется мощность, 
определяющаяся по формуле:

*
* 0.286

*
1.37 ( 1),AK HPKin

HPK HPK
HPK

G TN
η
⋅ ⋅

= Π −
 
(1)

где AKG  – количество воздуха, проходяще-

го через КВД; *
HPKinT  – температура воздуха 

на входе в КВД; *
HPKΠ  – степень повышения 

давления КВД; *
HPKη  – коэффициент полез-

ного действия КВД.
Чем выше расход воздуха через КВД 

и температура воздуха на входе КВД, тем 
больше мощности требуется для раскрут-
ки КВД. Чем ниже коэффициент полезного 
действия КВД, тем больше мощности требу-
ется для раскрутки КВД. В режиме запуска 
мощность, необходимая для раскрутки ком-

прессора, определяется значениями выше-
перечисленных параметров для конкретной 
модели ТРДД и определенных условий запу-
ска. Непрерывная раскрутка ТРДД при запу-
ске при помощи ТРДД возможна только если 
мощность ИСГ в стартерном режиме рабо-
ты превышает мощность, необходимую для 
вращения компрессора и преодоления раз-
личной природы сил сопротивления в ТРДД. 
На преодоления различной природы сил 
сопротивления в ТРДД расходуется 3...5%  
от мощности, затрачиваемой на вращение 
КВД, поэтому при расчетах величиной мощ-
ности, необходимой на преодоление различ-
ной природы сил сопротивления, пренебре-
гают. За счет превышения мощности ИСГ 
над мощностью, необходимой для раскрутки 
КВД, обеспечивается ускорение вращаю-
щихся частей ТРДД, в том числе ТВД, лопа-
точных машин низкого давления и вентиля-
тора. Величина ускорения вращающихся ча-
стей ТРДД зависит от величины, на которую 
мощность ИСГ в стартерном режиме превы-
шает мощность, необходимую для раскрутки 
КВД.

Величина мощности, идущей на ускоре-
ние РВД, определяется по формуле:

014.34 ,j
dnN J n
dt

= ⋅ ⋅ ⋅
           

 (2)

где 0J  – момент инерции РВД; n  – скорость 

вращения РВД; 
dn
dt

 – ускорение РВД.

При неизменной скорости вращения РВД 
мощность, расходуемая на его ускорение, 
тем выше, чем выше момент инерции и уско-
рение. На рис. 2 представлено размещение 
ИСГ в ТРДД.

1,37
η

0,286

η

14,34
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Рис. 2. Размещение ИСГ в ТРДД: 
1 – статор ИСГ; 2 – опора ТРДД;  

3 – подвод хладагента к статору ИСГ; 4 – подвод 
масла к первому подшипнику РВД; 5 – ротор ИСГ; 

6 – вал высокого давления (ВВД)

Fig. 2. ISG placement in the turbofan engine:
1 – ISG stator, 2 – turbofan engine support, 3 – coolant 

inlet on the ISG stator, 4 – oil inlet on the HPR first 
bearing, 5 – ISG rotor, 6 – high pressure shaft (HPS)

Ротор ИСГ жестко закреплен на ВВД  
и является вращающейся частью РВД, так 
же как КВД с ТВД. В связи с этим момент, 
развиваемый ИСГ, полностью передается на 
РВД. Таким образом, не возникает механи-
ческих потерь при передаче момента от ИСГ 
к РВД, повышается надежность системы 
запуска. При этом возрастают требования  
к обеспечиваемому ИСГ в стартерном режи-
ме моментом, так как повышение момента 
при помощи мультипликатора в данном слу-
чае невозможно.

 С учетом сказанного выше момент инер-
ции РВД определяется по формуле:

 0 ,HPK HPT HPS ISGJ J J J J= + + +      (3)

где JHPK – момент инерции КВД; JHPT – мо-
мент инерции ТВД; JHPS – момент инерции 
ВВД; JISG – момент инерции ротора ИСГ.

То есть, при определении мощности, иду-
щей на ускорение РВД, необходимо учиты-
вать наличие ротора ИСГ в составе РВД. 

Мощность ИСГ в стартерном режиме  
на I этапе запуска ТРДД на основании вы-
ражений (1) и (2) может быть определена  
по формуле:

 

*
* 0.286

0 *
1.3714.34 ( 1).AK HPKin

ISG j HPK HPK
HPK

dn G TN N N J n
dt η

⋅ ⋅
= − = ⋅ ⋅ ⋅ − Π −

 
*

* 0.286
0 *

1.3714.34 ( 1).AK HPKin
ISG j HPK HPK

HPK

dn G TN N N J n
dt η

⋅ ⋅
= − = ⋅ ⋅ ⋅ − Π −

(4)

По формуле (4) определяется минималь-
ная мощность ИСГ в стартерном режиме ра-
боты – минимально необходимая мощность 
для включения в работу ТВД.

На I этапе запуска ТРДД турбина требу-
ет затрат мощности для своего вращения.  
По достижению определенной скорости вра-
щения РВД (момент времени 1 на рис. 1) тур-
бина начинает создавать мощность, которая 
также идет на раскрутку РВД. На II этапе 
запуска задачей ИСГ является обеспечение 
необходимого ускорения до момента, когда 
момент турбины будет превышать момент 
сопротивления ТРДД (момент времени 2  
на рис. 1):

.T RM M≥

Мощность, создаваемая турбиной при за-
пуске ТРДД, определяется по формуле: 

*
* 0.25

11.57 (1 ),HPT AT HPTin
HPT

N G T= ⋅ ⋅ ⋅ −
Π

.

 
(5)

На основании выражений (1), (2) и (5) 
мощность ИСГ мощность ИСГ на II этапе за-
пуска ТРДД определяется по формуле:

14,34

1,37
η

0,286

1,57
0,25

0

*
* * 0.286

* 0.25 *

( ) 14.34

1 1.371.57 1 ( 1) .

ISG j HPT j HPT HPK

AK HPKin
AT HPTin HPK

HPT HPK

dnN N N N N N J n
dt

G TG T
η

= − ∆ = − − = ⋅ ⋅ ⋅ −

   ⋅ ⋅
− ⋅ ⋅ ⋅ − − Π −  Π                

 (6)

14,34

1,57
0,25

1,37 0,286

η
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Таким образом, по выражениям (5) и 
(6) можно определить мощность ИСГ на I  
и II этапах запуска ТРДД соответственно.

При проектировании ЛА основной за-
дачей является обеспечение безопасности 
полета. Безопасность полета в свою оче-
редь напрямую зависит от возможности обе-
спечения надежного запуска авиационного 
двигателя не только в наземных условиях,  
но и в полете. Поэтому минимальную рас-
четную мощность ИСГ в стартерном режиме 
повышают в 2,5...3 раза. Это позволяет обе-
спечить надежный запуск ТРДД в любых ус-
ловиях. Оценка мощности ИСГ в стартерном 
режиме является сложной инженерной зада-
чей и подробнее будет рассмотрена в буду-
щих работах авторов.

3. Определение момента сопротивления 
ТРДД и момента турбины при его запуске

Для определения зависимостей, харак-
теризующих процесс запуска ТРДД при по-
мощи ИСГ, необходимо определить момент 
сопротивления ТРДД и момент, развиваемый 
ТВД при запуске ТРДД.

При запуске ТРДД при помощи не ин-
тегрированного СГ момент сопротивления 
возникает из-за трения в подшипниковых 
опорах ТРДД, передачи механической мощ-
ности для вращения агрегатов. Момент со-
противления ТРДД, обусловленный трением 
и необходимостью привода агрегатов, имеет 
малую величину и не учитывается при про-
ектировании не интегрированных СГ. Мо-
мент сопротивления для ИСГ будет меньше, 
чем момент сопротивления для не интегри-
рованного СГ, так как агрегаты ТРДД, в ко-
торый устанавливается ИСГ, электрифици-
рованы, отбора механической мощности от 
РВД не происходит. Поэтому момент сопро-
тивления, обусловленный трением, при про-
ектировании ИСГ можно не учитывать.

Основной задачей ИСГ при запуске 
ТРДД является обеспечение вращения КВД, 
обеспечивающего подачу воздуха в камеру 
сгорания ТРДД. Мощность, необходимая для 

приведения КВД во вращение, определяет-
ся по выражению (1). Соответственно, ос-
новное сопротивление при запуске создает 
КВД. Поэтому момент сопротивления ТРДД  
на пусковых режимах будет приблизительно 
равен моменту КВД. Для определения мо-
мента КВД существует выражение:

,x
R HPKM M C n≈ = ⋅             (7)

где C и x – коэффициенты.
Значения коэффициентов C и x зависят от 

эффективности КВД на пусковых режимах. 
Значение коэффициента x принимается рав-
ным двум на пусковых режимах ТРДД. Ко-
эффициент C может быть найден из следую-
щих зависимостей:

30 ,awK AK
HPK

HPK

L GM
nπ η

⋅ ⋅
=

⋅ ⋅             
(8)

( )

2
/; ,
/

AK awK HPK

AKi i awK HPK ii

G n L n
G n L n

η
η

 
= =  

   (9)

где LawK – адиабатическая работа одного ки-
лограмма рабочего тела; GAKi, (LawK / ηHPK)i  
и ni– параметры ТРДД на режиме малого 
газа.

Из выражений (8) и (9) момент КВД вы-
ражается как:

2
3

30 .awKi AKi
HPK

i HPKi

L GM n
nπ η

⋅ ⋅
=

⋅ ⋅       (10)

Тогда коэффициент C определяется как:

3
30 .awKi AKi

i HPKi

L GÑ
nπ η

⋅ ⋅
=

⋅ ⋅            (11)

Параметры любого ТРДД на режиме ма-
лого газа известны, поэтому по выражению 
(11) всегда можно найти коэффициент C. Вы-
ражения (7) и (11) позволяют определить мо-
мент КВД ТРДД при запуске.

Полученные выше зависимости позволя-
ют построить зависимость мощности сопро-

π η

η
η

π η

π η
 C
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тивления ТРДД от скорости вращения. За-
висимость мощности сопротивления ТРДД  
от скорости вращения представлена  
на рис. 3.

Рис. 3. Зависимость мощности сопротивления ТРДД 
от скорости вращения

Fig. 3. Dependence between turbofan engine resistance 
power and rotor speed

С увеличением скорости вращения РВД 
происходит увеличение мощности сопротив-
ления, причем чем выше скорость вращения 
РВД, тем быстрее увеличивается мощность 
сопротивления ТРДД.

Момент, развиваемый ТВД при запуске 
ТРДД, может быть определен по формуле:

( )1 2 ,HPTperS HPTperS
HPT U U U

G G
M C C r C r

g g
= − = ∆ ⋅

( )1 2 ,HPTperS HPTperS
HPT U U U

G G
M C C r C r

g g
= − = ∆ ⋅

где GHPTperS – секундный расход газа через 
ТВД; C1U и C2U – осредненные окружные со-
ставляющие абсолютных скоростей воздуха 
на входе и выходе из ТВД; r – эквивалентный 
радиус лопаток турбины.

Момент турбины принимает положитель-
ные значения только при положительных 
значениях разности C1U и C2U. Скорость вра-
щения ТВД, при которой возможны положи-
тельные значения разности C1U и C2U, зависит 
от расхода газа через ТВД и геометрии ТВД.

4. Баланс мощностей при запуске ТРДД 
при помощи ИСГ

На основании материалов, приведенных 
в предыдущих главах работы, возможно  
на основании баланса мощностей при за-
пуске ТРДД составить уравнения моментов  
для I и II этапов запуска ТРДД при помощи 
ИСГ соответственно.

I этап запуска ТРДД называется холодная 
прокрутка. На этом этапе запуска, как было 
отмечено ранее, турбина не создает положи-
тельного момента. Поэтому возникают боль-
шие потери давления. Когда обороты ТВД 
достигают 40...50% от оборотов ТРДД на ре-
жиме малого газа, мощность ТВД сравнива-
ется с мощностью сопротивления ТРДД. Со-
ответственно, для минимизации мощности 
ИСГ в стартерном режиме необходимо спро-
ектировать ТРДД, в который он интегрирует-
ся, так, чтобы ТВД начинала развивать поло-
жительный момент при как можно меньших 
оборотах. 

I и II этапы запуска ТРДД имеют различ-
ную длительность. Длительность этапов за-
пуска ТРДД зависит от соотношения момен-
тов, действующих на РВД. Масса вращаю-
щихся частей РВД неизменна относительно 
его оси, поэтому момент инерционных сил 
зависит только от ускорения РВД. Момент 
инерционных сил при раскрутке ТРДД опре-
деляется выражением:

00.105 .j
dnM J
dt

= ⋅ ⋅            (12)

Момент инерции РВД определяется со-
гласно выражению (3) и учитывает прямую 
связь ротора ИСГ с РВД ТРДД.

Для I и II этапов запуска ТРДД уравнения 
моментов, составленные на основе баланса 
мощностей, будут иметь следующий вид:

 ,ISG R jM M M= +               (13)

,ISG HPT R jM M M M+ = + .        (14)

Для II этапа запуска ТРДД разность мо-
мента ТВД и момента сопротивления ТРДД 

 0,105
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может быть аппроксимирована линейной за-
висимостью:

( ),HPT HPT R sM M M k n n∆ = − = ⋅ −     (15)

где k – коэффициент, определяющий параме-
тры прямой, аппроксимирующей разность 
момента ТВД и момента сопротивления 
ТРДД.

Таким образом, уравнения (13) и (14) 
можно записать в виде:

2
00.105 ,ISG

dnJ M C n
dt

⋅ ⋅ = − ⋅       (16)

00.105 ( ).ISG s
dnJ M k n n
dt

⋅ ⋅ = + ⋅ −    (17)

Выражения (16) и (17) получены в общем 
виде. Ускорение РВД на I и на II этапах за-
пуска ТРДД может быть одинаковым, тог-
да решение уравнений (16) и (17) можно 
рассматривать как частный случай запуска  
ТРДД – равноускоренный запуск.

По выражениям (16) и (17) может быть 
получена моментная характеристика ИСГ. 
Для построения моментной характеристики 
ИСГ необходимо знать разбиение времени 
запуска на I и II этапы. Знание моментной 
характеристики ИСГ позволяет обеспечить 
вывод ТРДД на режим малого газа за уста-
новленное время. Решение прямой задачи 
актуально в случае проектирования нового 
ТРДД, в который будет устанавливаться ИСГ.  
По выражениям (16) и (17) возможно реше-
ние обратной задачи. Если известна момент-
ная характеристика ИСГ, возможно опреде-
лить время вывода ТРДД при его помощи  
на режим малого газа. Решение обратной 
задачи актуально в случае интеграции ИСГ  
в известный ТРДД.

5. Функционирование ИСГ  
при запуске ТРДД

Ранее было отмечено, что ИСГ представ-
ляет собой ЭМ С ПМ. ЭМ с ПМ при работе 
в двигательном режиме управляется от регу-

лируемого полупроводникового инвертора. 
При необходимости поддерживать заданный 
постоянный момент при заданной частоте 
вращения полупроводниковый инвертор ре-
гулирует напряжение, которое подается на 
ИСГ. Напряжение на входе инвертора при 
этом поддерживается постоянным на уровне 
постоянного напряжения СЭС ЛА, что обу-
словлено осуществлением питания инверто-
ра от аккумуляторной батареи во время за-
пуска ТРДД. За счет регулирования напряже-
ния ИСГ инвертором до определенной часто-
ты вращения поддерживается постоянный 
необходимый уровень выходного момента. 
Таким образом, за счет повышения напря-
жения ИСГ достигается постоянство момен-
та ИСГ при увеличении скорости вращения 
ротора ИСГ от 0 до ncr. Скорость вращения 
ротора ИСГ ncr  – это скорость вращения ро-
тора, после достижения которой увеличение 
напряжение ИСГ не позволяет поддерживать 
момент на необходимом уровне. То есть, по-
сле достижения ncr скорость вращения ро-
тора ИСГ продолжает расти, но момент при 
этом начинает падать. Это обусловлено тем, 
что мощность и напряжение на выходе полу-
проводникового инвертора ограничены. Со-
ответственно, по достижению максимально 
возможного напряжения инвертора частота 
вращения ИСГ будет продолжать увеличи-
ваться, но момент при этом будет падать. 
Когда напряжения инвертора достаточно для 
обеспечения необходимого момента ИСГ 
в двигательном режиме работы, ток ИСГ  
в основном представляет собой ток по оси q. 
В целом, при поддержании необходимого за-
данного момента ИСГ в двигательном режи-
ме необходимо максимизировать ток Iq. Когда 
напряжение на выходе инвертора достигает 
своего максимально допустимого значения, 
происходит перераспределение тока ИСГ 
по осям d и q, что приводит к уменьшению 
момента ИСГ при возрастании его частоты 
вращения. График момента ИСГ при работе 
в двигательном режиме показан на рис. 4.

0,105

0,105
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Рис. 4. Момент ИСГ при работе  
в двигательном режиме: 

Mreq– минимальная величина момента,  
требуемая для запуска ТРДД

Fig. 4. ISG torque while operating  
in the starter mode, where: 

Mreq – minimal torque value, that is necessary  
to start turbofan engine

Величина момента Mreq при работе ИСГ 
в двигательном режиме определяется, исхо-
дя из того, какую величину момента должен 
развивать ИСГ в двигательном режиме рабо-
ты к концу II этапа запуска ТРДД, что опре-
деляется параметрами ТРДД, запуск которо-
го осуществляется при помощи ИСГ.

Представленная на рис. 4 моментная ха-
рактеристика ИСГ является реальной. На 
участке 1, соответствующему моменту ИСГ 
до достижения ncr, момент ИСГ определяет-
ся как:

0ISGM M const= = ,

где M0 – максимальная величина момента, 
развиваемая ИСГ в двигательном режиме ра-
боты.

На участке 2, соответствующем моменту 
ИСГ после достижения ncr, момент меняется 
по нелинейной зависимости. Для упроще-
ния расчетов и проектирования ИСГ и ТРДД 
можно с достаточной степенью точности 
считать, что момент ИСГ на участке 2 ап-
проксимируется линейной зависимостью и 
определяется как:

0ISGM M b n= − ⋅ .
Тогда моментная характеристика ИСГ бу-

дет иметь вид, представленный на рис. 5. 

const

Рис. 5. Аппроксимированная моментная 
характеристика ИСГ при работе  

в двигательном режиме

Fig. 5. Approximated ISG torque characteristic  
while operating in the starter mode

Согласно рис. 1, ИСГ функционирует на 
I и II этапах запуска ТРДД. Поэтому возмож-
ны три ситуации функционирования ИСГ 
при запуске ТРДД, определяющихся следую-
щими системами уравнений:

0

0

:
,

:
ISG

ISG

I M M
II M M

= 
=                  

(18)

0

0

:
,

:
ISG

ISG

I M M
II M M b n

= 
= − ⋅ 

          (19)

0

0

:
.

:
ISG

ISG

I M M b n
II M M b n

= − ⋅ 
= − ⋅ 

         (20)

Все три ситуации возможны, так как соот-
ношение между моментом ИСГ и моментом 
ТРДД при запуске могут изменяться. Более 
того, может изменяться момент, требуемый 
для запуска ТРДД. Например, различными 
случаями будут запуск ТРДД в нормальных 
климатических условиях и холодный запуск 
ТРДД. Более того, при износе ТРДД со вре-
менем момент, необходимый для его запуска, 
может увеличиться. При этом момент, кото-
рый может обеспечить ИСГ, ограничен его 
геометрическими размерами, свойствами 
материалов.

Система уравнений (18) описывает наи-
более простой случай запуска ТРДД, ког-
да развиваемого ИСГ момента с избытком 
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хватает для запуска ТРДД. Момент ИСГ  
при этом может поддерживаться постоянным.

Система уравнений (19) описывает ме-
нее благоприятный вариант запуска ТРДД. В 
этом случае при достижении ИСГ оборотов, 
соответствующих II этапу запуска ТРДД, 
скорость ИСГ превышает ncr, момент ИСГ 
начинает уменьшаться. Момент турбины MT  
при этом растет. Поэтому момент, развивае-
мый ИСГ, должен обеспечить достаточность 
превышения суммарного момента турбины 
MT и ИСГ MISG с учетом уменьшения момен-
та ИСГ при увеличении скорости вращения 
РВД ТРДД на II этапе запуска ТРДД.

Наиболее тяжелым случаем является за-
пуск ТРДД при помощи ИСГ, при котором 
момент ТРДД является высоким и момент 
ИСГ начинает уменьшаться с начала запу-
ска ТРДД. В настоящем случае необходи-
мо контролировать превышение момента 
ИСГ над моментом сопротивления ТРДД MR  
с учетом уменьшения момента ИСГ при уве-
личении скорости вращения РВД ТРДД. На 
II этапе запуска ТРДД момент, развиваемый 
ИСГ, должен обеспечить достаточность пре-
вышения суммарного момента турбины MT  
и ИСГ MISG с учетом уменьшения момента 
ИСГ при увеличении скорости вращения 
РВД ТРДД.

Условия функционирования ИСГ при за-
пуске ТРДД также зависят от того, для какого 
ТРДД разрабатывается ИСГ. Если ИСГ уже 
существует и габаритные размеры зоны раз-
мещения ИСГ в нем известны, то функцио-
нирование ИСГ будет описываться одним 
из выражений (18), (19) или (20). Если ИСГ 
проектируется совместно с новым ТРДД, то 
теоретически возможно изменять параметры 
ИСГ и ТРДД так, чтобы запуск ТРДД по воз-
можности происходил согласно системам 
уравнений (18) или (19). 

В следующей главе проводится исследо-
вание работы ИСГ при запуске ТРДД мето-
дом конечно-элементного моделирования.

6. Расчет и моделирование работы ИСГ  
в стартерном режиме

В [16] был разработан ИСГ для двух-
контурного турбореактивного двигателя.  
В настоящей работе для более подробно-
го рассмотрения функционирования ИСГ  
в двигательном режиме рассчитывается и 
моделируется ИСГ на основе ЭМ с ПМ, при 
этом параметры запуска ТРДД берутся из ра-
боты [16].

Внешний диаметр статора, внутренний 
диаметр ротора и активная длина ИСГ зара-
нее известны из работы [16]. Также известен 
момент, который должен обеспечивать ИСГ 
в стартерном режиме работы для устойчи-
вого запуска ТРДД на различных стадиях 
полета. На основании этих данных произво-
дится аналитический расчет недостающих 
основных геометрических размеров ИСГ 
(внутренний диаметр статора, внешний диа-
метр ротора), рассчитывается объем ПМ 
(исходя из условия получения максималь-
ного момента в стартерном режиме работы)  
и определяются геометрические размеры па-
зов статора ИСГ. Далее при помощи генети-
ческих алгоритмов производится оптимиза-
ция ИСГ по критерию максимизации момен-
та в стартерном режиме работы. После этого 
проводится двухмерное конечно-элементное 
моделирование ИСГ для точной оценки его 
выходных параметров. Моделирование про-
водится с использованием программного 
обеспечения Ansys Maxwell. Использование 
Ansys Maxwell для расчета и моделирования 
различных ЭМ подробно рассмотрено в ра-
ботах [17–20].

7. Результаты расчета и моделирования 
работы ИСГ в стартерном режиме

В табл. 1 приведены параметры рассчи-
танного ИСГ.
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Таблица 1. Параметры рассчитанного ИСГ

Table 1. Calculated ISG parameters

Параметр / Parameter Значение / Value

Тип обмотки /
Winding type

зубцовая /
toothed

Количество фаз /
Number of phases 3

Число пазов /
Number of slots 72

Число полюсов /
Number of poles 24

Частота перемагничивания, Гц /
Reversal magnetization frequency, Hz 740

Материал магнитопровода статора /
Stator magnetic core material

Сталь 2421 /
Steel 2421

Внутренний диаметр магнитопровода статора, мм /
Stator magnetic core inner diameter, mm 436

Немагнитный зазор, мм /
Non-magnetic gap, mm 3,4

Материал ротора /
Rotor material

Сталь 30ХГСА /
Steel 30HGSA

Материал ПМ /
PM material

SmCo, рабочая 
температура 270 °C /

SmCo, operating 
temperature 270 °C

Толщина ПМ, мм /
PM width, mm 9

Число параллельных ветвей обмотки /
Number of parallel branches 3

Число витков в одной фазе /
Number of turns per phase 1

Диаметр элементарного проводника, мм /
Elementary conductor diameter, mm 0,6

Коэффициент заполнения паза, % /
Stator slot filling factor, % 14,545

Плотность тока, А/мм2 /
Current density, A/mm2 20919,1

Масса активной части, кг /
Active parts weight, kg 239,648

Электромагнитный КПД, % /
Electromagnetic efficiency, % 98,8992

Для рассчитанного ИСГ была построена 
моментная характеристика, ограничение по 
номинальному напряжению на выходе ин-

вертора – 350 В. Зависимость момента ИСГ 
в двигательном режиме работы от скорости 
вращения ротора представлена на рис. 6.
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Рис. 6. Зависимость момента ИСГ в двигательном режиме работы от скорости вращения ротора

Fig. 6. Dependence between ISG torque and rotor speed while opetating in starter mode

Выводы

Габаритные размеры ИСГ и внутрен-
ний диаметр ротора ИСГ выбраны, исходя  
из размеров области, в которой размещается 
ТРДД. Для запуска ТРДД, представленного  
в [16], ИСГ должен развивать момент 
не менее 550 Н·м при частоте вращения  
до 3700 об/мин. Рассчитанный ИСГ на 
основе ЭМ с ПМ обеспечивает момент 
574,3 Н·м при частоте вращения ротора  
до 4250 об/мин. Соответственно, на I и II 
этапах запуска ТРДД его функционирование 
описывается системой уравнений (18).

В дальнейшем будет исследоваться при-
менение систем уравнений (18), (19) и (20) 
при проектировании ИСГ для ТРДД.

В настоящей работе были сформулиро-
ваны основы теории запуска ИСГ при помо-
щи ТРДД. Были приведены кривые запуска 
ТРДД, получено выражение для предвари-
тельного определения мощности ИСГ в дви-
гательном режиме, составлены уравнения 
баланса мощностей при запуске ТРДД при 
помощи ИСГ и описаны возможные вариан-
ты запуска ТРДД при помощи ИСГ. Таким 
образом, новизна работы заключается в фор-
мировании новой математической модели, 
которая описывает функционирование ИСГ 
в стартерном режиме работы. Настоящая 
работа может быть полезна инженерам, во-
влеченным в проведение мультидисципли-
нарных исследований в области интегриро-

ванных электротехнических комплексов и 
систем.

Очевидно, что запуск ИСГ при помощи 
ТРДД является сложным мультидисципли-
нарным процессом, который необходимо 
продолжать исследовать для формирования 
подходов к проектированию ИСГ, миними-
зирующих риски невозможности запуска 
ТРДД при помощи ИСГ.

Будущая работа авторов будет направлена 
на определение времени работы ИСГ при за-
пуске ТРДД в целях определения возможно-
сти работы ИСГ в перегрузочном двигатель-
ном режиме, на окончательное определение 
мощности ИСГ в двигательном режиме, на 
формирование методов обеспечения запуска 
ТРДД при помощи ИСГ в различных услови-
ях, на оценку эффективности запуска ТРДД 
при помощи ИСГ, а также на исследование 
вывода ТРДД на режим малого газа при по-
мощи ИСГ и работу ТРДД с ИСГ на режиме 
малого газа.
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