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Формирующаяся в настоящее время но-
вая методология создания авиационных га-
зотурбинных двигателей (ГТД) особое вни-
мание уделяет созданию научно-техническо-
го задела. Это предполагает в том числе раз-
работку таких методов и средств, которые
смогли бы обеспечить повышение эффектив-
ности ГТД на всех стадиях жизненного цик-
ла. Для вертолетных ГТД, которые относят-
ся в абсолютном большинстве к категории ма-
лоразмерных [1], характерно, с одной сторо-
ны, разнообразие типов конструктивных ре-
шений (вывод вала вперед, вывод вала назад,
осевые и центробежные компрессоры, разно-
образные типы камер сгорания, турбины осе-
вые и радиально-осевые, двигатели с редук-
тором и без него и т.п.), а с другой стороны, –
ограничение возможностей повышения эф-
фективности за счет совершенствования ра-
бочего процесса, так как повышение значе-
ний параметров кπ  и *

гТ  затрудняет пробле-
ма КПД узлов из-за «уменьшения» элемен-
тов проточной части. Учет этих принципи-
альных особенностей имеет особое значение
при начальном проектировании, которое
обычно относят к «внешнему» проектирова-
нию.

Основной задачей начального проекти-
рования авиационного ГТД является опти-
мальное согласование основных параметров
летательного аппарата (ЛА) и силовой уста-
новки (СУ). На этом этапе рассматривают
большое количество вариантов проектных

решений и выявляют область оптимальных
сочетаний параметров, обеспечивающих та-
кое согласование. При этом возможна реали-
зация двух проектных стратегий:

- двигатель проектируется, т. е. опреде-
ляется его техническая концепция и основ-
ные (обликовые) параметры под выполнение
требований технического задания (ТЗ), кото-
рое формируется разработчиками ЛА;

- двигатель проектируется для предпола-
гаемого ЛА (его прототипа и т.п.), техничес-
кое предложение фактически является ТЗ для
дальнейшей разработки.

Принимая во внимание специфику раз-
работки ГТД, которая заключается в том, что
срок его создания больше срока создания со-
ответствующего ЛА на 3…5 лет, следует при-
знать последнюю стратегию наиболее реали-
стичной. Такой подход полностью укладыва-
ется в рамки предлагаемого в настоящее вре-
мя организационно-методического порядка,
существенно корректирующего традицион-
ную методологию создания авиационных
двигателей [2].

Задачам начального проектирования
малоразмерных вертолетных ГТД, как впро-
чем и других двигателей, присуща многокри-
териальность и неполная определенность
исходной проектной информации. Как пока-
зывают исследования, влияние неопределен-
ности здесь проявляется в большей степени,
чем у полноразмерных ГТД. При этом каж-
дый локальный критерий можно представить
в качестве вектора, компонентами которого
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являются исходные проектные данные нео-
днозначной величины. К ним относятся: КПД
лопаточных машин, коэффициенты потерь
проточной части, атмосферные условия на
входе, а также целый ряд других величин, ха-
рактеризующих ЛА и СУ. При начальном
проектировании точные значения этих исход-
ных данных обычно неизвестны, однако из-
вестны или могут быть спрогнозированы ди-
апазоны их изменения. Этот вид неопреде-
ленности, а также предпосылки и допущения,
на которых основаны расчетные методики
проектных процедур, приводят к тому, что
результаты оптимизации соответствуют лишь
некоторым условным оптимумам рассматри-
ваемых критериев оценки.

Как показано в работе [3], решением
данной задачи векторной оптимизации явля-
ется нахождение области компромиссных
решений, точнее, той ее части, которая устой-
чива к неопределенности исходной информа-
ции:

II
n

i

q

k
ikXХ

1 1= =
=∩ ,

где n – число критериев эффективности;
q – число вариантов исходных данных нео-
пределенной величины;

( ) ( ) ( ) ( ){ }рвXYYрвXYрвXYXX кoptкiкoptiik ,,1,,,, ∆+≤≤= -
базовое подмножество оптимальных парамет-
ров ГТД при выбранной величине отклонения
от экстремального значения критерия Y∆ ;

{ },...,, ткм0 аCMYi =  – множество критериев

эффективности ( 0М  - взлетная масса ЛА;

ткмС  – полетные затраты топлива ЛА на 1000 км;
а – себестоимость перевозок и т. п.);

{ },..., *
гТX кπ=  - вектор оптимизируемых па-

раметров рабочего процесса МГТД ( кπ  - сте-
пень повышения давления в компрессоре,

*
гТ  - температура газа перед турбиной);

кв  – исходные данные неопределенной вели-
чины;
р – исходные данные определенной величины.

Обычно процесс начального проекти-
рования МГТД базируется на системе слож-

ных взаимосвязанных математических моде-
лей. Алгоритмический ее характер не позво-
ляет получить аналитические решения, не-
посредственно связывающие оптимизируе-
мые параметры, внешние и внутренние ис-
ходные данные и целевые функции. С дру-
гой стороны, большая трудоемкость расчетов
в этой системе практически не позволяет ис-
пользовать ее для нахождения указанных
выше подмножеств. Еще более осложняется
такая задача при нахождении устойчивой
области компромиссов, так как только для
непосредственного перебора сочетаний ис-
ходных данных требуется найти 220...230 ва-
риантов координат оптимумов (не считая ко-
ординат изолиний).

Поэтому для эффективного нахождения
устойчивых к влиянию проектной неопреде-
ленности вариантов компромиссных реше-
ний используют специальные аналитические
решения. Один из методов аналитического
решения1 основывается на условии эквива-
лентности влияний расчетной дальности
(времени tп) полета, критериев оценки ЛА и
факторов неоднозначной величины на опти-
мальные величины параметров рабочего про-
цесса МГТД. Логический анализ позволяет с
помощью полученных выражений для экви-
валентного времени tэкв найти сочетания воз-
можных изменений исходных данных нео-
днозначной величины, которые приводят к
максимально и минимально возможным зна-
чениям оптимальных по рассматриваемым
критериям параметров. В этом случае гаран-
тируемые границы искомой зоны компро-
миссных решений в условиях неопределен-
ности находятся при минимальном числе ва-
риантов расчета изолиний критериев.

Вторым способом определения наибо-
лее неблагоприятных вариантов исходных
данных является применение математичес-
кой модели эффективной удельной массы
ГТД в системе вертолета [4]:

еесуеN СК τγγ +⋅= ,

где кртсрттоп GGG     /=  – коэффициент сред-
нечасового расхода топлива;

сртG    – среднечасовой расход топлива, кг/ч;

1 Предложен В. Г. Масловым.
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nтстоп tМG ××=τ  – коэффициент продолжи-
тельности полета;

кртG    – крейсерский расход топлива;
nt  – расчетная продолжительность полета, ч;
тсM  – коэффициент массы топливной сис-

темы;
суК  – коэффициент массы СУ;
еС  – удельный расход топлива, кг/кВт⋅ч;
еγ  - удельная масса ГТД, кг/кВт.

Из этого выражения можно выявить ос-
новные закономерности изменения опти-
мальных параметров и проанализировать
влияние, оказываемое на них исходными дан-
ными неоднозначной величины.

Так, например, было получено, что под
влиянием неопределенности исходных дан-
ных в типичном диапазоне их вариации ве-
личины optк  π  могут изменяться в 1,2…1,7
раза.

Третий вариант основывается на пред-
ставлении целевых функций в виде зависи-
мостей от массы двигателя ( двМ ) и запаса
топлива (Gm ЛА). Последние, в свою очередь,
заменяются регрессионными моделями, зави-
сящими от *

гТ  и кπ . Продифференцировав

выражения целевых функций по любому оп-
тимизируемому параметру, получим форму-
лы, удобные для выявления основных фак-
торов, влияющих на устойчивость оптималь-
ных решений.

Благодаря найденным связям между из-
менениями исходных данных и изменением
оптимальных значений параметров рабоче-
го процесса (Хopt) оказалось возможным ран-
жировать влияющие факторы. Количествен-
ную оценку этих связей можно выполнить с
помощью специальных параметров – коэф-
фициентов чувствительности Хopt к влияю-
щим факторам

вXК optХopt  /δδ= .

Коэффициенты чувствительности отли-
чаются от известных в инженерной практике
коэффициентов влияния тем, что оценивают
влияние отдельных факторов не на величину
целевой функции, а на величины оптимальных
значений аргументов или функций.

В таблице в качестве примера приведе-
ны некоторые значения таких коэффициен-
тов чувствительности.

Как известно, наибольшее распростра-
нение имеют универсальные многоцелевые

Таблица
Коэффициенты чувствительности оптимальных параметров и целевых функций

к изменению прогнозируемых величин исходных данных МГТД
для легкого вертолета ( кгМ  12000 = )

Критерии эффективности Факторы 

пнМ  ткмС  
 

optк δπ  optT *
гδ  max пнMδ  optкδπ  optT *

гδ  minткм  Cδ  

вхδσ  0,040 -0,001 -0,43 -0,060 0,045 1,10 

кδη  -2,17 0,025 -1,06 -1,440 0,310 3,18 

ксδη  0,080 -0,005 -0,45 -0,020 0,003 1,20 

гδη  0,040 0,017 -0,34 -0,030 0,025 1,26 

тδη  -1,040 0,005 -0,93 -0,70 0,160 2,36 

свт δη  0,040 -0,050 -0,60 -0,02 -0,003 1,52 

сδπ  0,110 0,010 -0,410 0,04 0,08 1,03 

iiσδη  -2,850 0,080 -4,45 -2,280 0,690 13,8 

лTδ  -1,6 0,008 -0,57 -1,340 -0,10 1,83 

св  лТδ  -0,004 -0,50 -0,04 0,020 -0,46 0,33 
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вертолеты, способные выполнить раздичные
работы: транспортные, сельскохозяйствен-
ные, крановые, геологоразведочные, патруль-
ные и др. Поскольку каждая из этих работ
оценивается своими критериями эффектив-
ности, то это отражается на выборе значений
параметров как вертолета, так и его силовой
установки. Были получены оценки такого
влияния при оптимизации параметров рабо-
чего процесса двух вариантов МГТД с осе-
центробежным компрессором. Вариант 1 –
это вертолет одновинтовой схемы с М0 = 1250 кг,
Vкр = 240 км/ч и с однодвигательной СУ.
Вариант 2 – вертолет соосной схемы с М0 =
3250 кг, Vкр = 160 км/ч, СУ с двумя МГТД.
Рассмотрены уровни КПД и коэффициентов
потерь для уже созданных МГТД
( 83,0 =ОЦБКполη , 91,0 ст т =неохлη , 97,0=вхσ ,

95,0=ксσ , КТ доп  1180*
 л = ). Другой уровень

ориентирован на данные проектируемых
МГТД ( 89,0 =ОЦБКполη , 915,0 ст т =неохлη ,

975,0=вхσ , 96,0=ксσ , КТ доп  1180 л = ).
На рис. 1 в качестве примера показаны

области оптимальных параметров МГТД по
критериям эффективности одновинтового
легкого вертолета, где для сравнения нанесе-
ны также области по удельному расходу топ-
лива ( min еС ). Из полученных результатов вид-
но существенное отличие областей оптималь-
ных параметров по экономическим и летно-
техническим критериям. Например, optк π  по
критериям а и ткмC  могут отличаться в 1,5…2
раза, а optТ *

г  по критериям а и пнМ  на
150…200 К. Поэтому компромисс между
ними может быть найден только при откло-
нении от экстремальных значений этих кри-
териев на величину %4...2=∆y . Полученные
результаты свидетельствуют о существенном
влиянии дальности полета и выбранных кри-
териев эффективности на устойчивость оп-
тимальных решений для параметров рабоче-
го процесса вертолетных МГТД.

Рис. 1. Влияние на области оптимальных параметров МГТД критериев оптимизации и дальности
полета вертолета одновинтовой схемы ( %4 , 12000 =∆= iyкгМ )
 - кмL  290П = ,  - кмL  435П = ,  - кмL  650П = ,

  - область компромисса при кмL  425П = ,   - область компромисса при кмL  650П =
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Рис.2. Влияние неполной определенности показателей  термодинамического совершенства МГТД на облас-
ти его параметров ( кгМ  12000 = , кмLn  435= , %2=∆ iy );

  - базовый вариант;
  -  перспективный вариант с улучшенными iη  и iσ  узлов

На рис. 2. показано смещение и дефор-
мация областей оптимальных параметров
МГТД по основным критериям эффективно-
сти системы “вертолет-СУ” при совершен-
ствовании двигателя (увеличении iη , iσ  на
0,5…2%). Эти результаты показывают, что
улучшение показателей термодинамического
совершенства приводит к увеличению разме-
ров локально-оптимальных областей, сниже-
нию optТ *

г  и увеличению optк π . Расчетные
исследования показали, что указанные зако-
номерности деформации и смещения локаль-
но-оптимальных областей объясняется изме-
нением зависимостей массы, удельного рас-
хода топлива, стоимости двигателя и запаса
топлива ЛА по параметрам рабочего процес-
са МГТД.
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STABILITY OF OPTIMAL SOLUTIONS IN THE FORMATION
OF THE OPERATION PROCESS OF SMALL GAS-TURBINE ENGINES

FOR A MULTIPURPOSE HELICOPTER
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The materials of the paper are concerned with the optimization of the operation process of small size gas-turbine
engines for helicopters (SGTE) and with the choice of values for the parameters of the operation process of SGTE. A
considerable amount of uncertainty in the initial data may in the long run affect the SGTE efficiency and the deadline for
the engine final improvement. Therefore methods for the finding of such values for the operation process parameters
that would be resistant to the uncertainty of the initial data are considered in this paper. Given as an example are the
results of calculations of the formation of a stability domain of the compromising design options of the helicopters
SGTE.




