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ИНТЕЛЛЕКТУАЛЬНАЯ СИСТЕМА ЗАПУСКА АВИАЦИОННОГО ГТД 
 

С целью обеспечения запуска  авиационных ГТД во всем диапазоне условий полета  и снижения затрат 
на обслуживание авторами   предложена   концепция интеллектуальной системы запуска (ИСЗ) с исполь-
зованием   в ИСЗ дополнительных воздействующих факторов (управляемых устройств зажигания, эле-
ментов геометрии, отборов воздуха, мощности  турбокомпрессора, входных и выходных устройств) и 
др.) и создания на их основе системы программного управления запуском  камеры сгорания (к.с.): энер-
гией зажигания, параметрами воздушного потока на входе в камеру сгорания, подачей топлива с дина-
мической настройкой  по «избирательной способности» к.с. Предлагаемая   технология проектирования и 
доводки ИСЗ основана на опыте математического и полунатурного моделирования систем запуска ГТД 
различных типов. 

 
интеллектуальная система запуска, программное управление, энергия зажигания, технология про-
ектирования и доводки 

 

Введение 
 
Обсуждается проблема интеллектуализации сис-

тем запуска авиационных двигателей в контексте 

развития цифровых бортовых авиационных систем.  

Вычислительные ресурсы бортовых цифровых 

вычислителей позволяют не только реализовать 

"аналоговые" алгоритмы, но и использовать более 

современные и перспективные технологии, что было 

в принципе невозможно на базе гидромеханики, 

аналоговой электроники и цифровых микросхем с 

низкой степенью интеграции. 

Формулирование  проблемы и цели исследо-
ваний. Для  систем запуска (СЗ) ГТД современных  

силовых установок (СУ) самолетов боевой и граж-

данской авиации существуют две главных пробле-

мы:  

1) расширение диапазона запуска по условиям 

полета вплоть до границ применения летательного 

аппарата (ЛА);  

2)  интеллектуализация устройств системы за-

пуска. 

Первая  непосредственно связана с повышением  

безопасности полетов, а вторая определяет  возмож-

ность применения информационных технологий 

контроля и диагностики и соответственно перехода 

на качественно новый уровень эксплуатационного 

обслуживания системы запуска.  

Для решения указанных проблем представляется 

целесообразным  создание интеллектуальной систе-

мы  запуска, обеспечивающей: 

 существенное расширение диапазона запуска 

газотурбинного двигателя высокоманевренного ле-

тательного аппарата; 

 повышение надежности и увеличение ресурса 

системы запуска за счет управления энергией зажи-

гания и оптимизации по условиям запуска;  

 снижение затрат на обслуживание за счет 

применения современных технологий искусственно-

го интеллекта;  

 унификацию и адаптацию систем запуска для 

различных типов ГТД за счет изменения программ-

ного обеспечения.  

 
1. Располагаемые опыт и технология 
проектирования, опытной доводки  

систем запуска ГТД 
 

Концепция проектирования основана на анализе 

и обобщении результатов создания систем запуска 
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(СЗ) электронного управления и устройств зажига-

ния для двигателей различных типов:  

  двухвальных ГТД для боевых самолетов 

МиГ-21, СУ-15ТМ, СУ-25: Р11-300, Р13-300, Р-25-

300, Р95Ш ; 

  одновальных короткоресурсных (КР) ГТД с 

ускоренным запуском для беспилотных летательных 

аппаратов (ЛА); 

  трехвальных ГТД (ТВВД) типа Д-27 для 

среднего транспортного самолета; 

  вспомогательных ГТД (ВГТД) типа ТА-6, 12. 

Технология проектирования и доводки ИСЗ ос-

нована на опыте математического и полунатурного 

моделирования. Комплекс проектирования и довод-

ки ИСЗ представлен на рис. 1.  

Комплекс математических моделей собственно 

двигателя и  гидропневмеханической исполнитель-

ной части системы автоматического управления,  

моделирующий работу ГТД  на штатных режимах в 

диапазоне применения, дополнен специальными 

моделями  режимов  запуска ГТД и моделями уст-

ройств системы запуска, включая зажигания. Ими-

таторы сигналов и нагрузок исполнительных меха-

низмов дополнены имитирующими устройствами  

системы зажигания. Возможно подключение на-

турного агрегата  зажигания с управлением энерги-

ей разряда. 

 

 

Рис. 1. Комплекс проектирования и доводки ИСЗ 

2. Моделирование ГТД на режимах  
запуска в ожидаемых условиях  

эксплуатации 
 
2.1. Основные положения модели. 

Базовая модель  поэлементная нелинейная 

термогазодинамическая [1  3], моделирование всех 

режимов работы двигателя с режима малого газа и 

выше для всех условий полета, например,  в виде: 
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где Т
inX ...][   вектор переменных состояния;  

Т
отбпу NNHMV ..],,,[  вектор внешних воз-

действий; 

 ТрсотбнаТ FGGU ,...,,,  вектор управления;  

 f, φ  нелинейные операторы; 

Y   вектор выходных координат. 

2.2. Модель ГТД на режимах запуска. Модель 

ГТД на режимах запуска представляется аналогично 

базовой модели. 

2.3. Специальные модели: 

1) Модели основных узлов двигателя:  

 вентилятора, компрессоров, турбин, включая 

режимы 0in , 1* к , 1* Т ;  

 камеры сгорания (к.с.),. в том числе при дав-

лениях воздуха на входе ниже 100 кПа , на режимах 

запуска. 

2) Модели систем и устройств системы  запуска  

ГТД:  

 систем зажигания; 

 воспламенителей; 

 систем  подачи топлива в к.с.; 

 пусковых устройств (стартеров). 

Параметры для специальных моделей иссле-

дуемого класса двигателей определяются по пред-

лагаемой специальной методике, основанной на 

сведении задачи экстраполяции расчетных харак-

теристик узлов  к задаче их интерполяции за счет 
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использования  обобщенных зависимостей и физи-

ческих ограничений, полученных расчетно-экспе-

риментальным путем. 

 
3. Расчетное определение граничных  

условий запуска 
 
Модели ГТД по п. 2. позволяют определить по-

ложение рабочей точки турбокомпрессора для двух 

предельных состояний: «холодного» и «горячего», 

то есть без горения и с горением топливовоздушной 

смеси (ТВС) в камере сгорания. Граничные условия 

перехода от первого состояния ко второму могут 

быть получены на основе обобщений данных экспе-

риментальных исследований камер сгорания. Мож-

но утверждать, что при прочих равных условиях 

состояние топливовоздушной смеси и  возможность 

розжига камеры сгорания ГТД однозначно опреде-

ляется параметрами воздушного потока на ее входе 

(давления *
кР , температуры *

кТ , относительной при-

веденного расхода воздуха )( кq  ) и составом топ-

ливовоздушной смеси  коэффициентом избытка 

воздуха 
0LG

Gв
Т

 . Граничные условия запуска 

формируются в виде двух комплексов:  
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где С – конструктивная константа. 

Указанные граничные условия запуска могут 

быть представлены в координатах .. прТпр nG    

(рис. 2.) в виде: 

 **
1max ,),( ккк TРqfАn  ; 
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2max ,),( к

l
ккT TРqfBG  . 
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Рис. 2. Области розжига при запуске 
 

 
4. Дополнительные воздействующие  

факторы для обеспечения запуска 
 
Для обеспечения запуска в широком высотно-

скоростном  диапазоне  требуется организация 

процесса запуска с автоматически формируемым и 

контролируемым вышеуказанным комплексом ус-

ловий запуска  по стабилизации пламени с целью 

обеспечения оптимального движения изображаю-

щей точки в допустимой области пространства со-

стояний при запуске.  
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При нарушении указанного условия система 

управления запуском должна автоматически дви-

гаться в сторону их соблюдения с использованием 

дополнительных воздействующих факторов, такие 

как входное устройство, направляющие аппараты 

вентилятора и компрессоров, клапанов перепуска 

воздуха из компрессоров, управляемые отборы 

мощности, воздуха, площадь сопла, положение ло-

пастей ВВ, регулирование  фронтовых устройств 

камеры сгорания.  

Для повышения надежности  запуска  к.с. необ-

ходимо многократное изменение состояния топли-

вовоздушной смеси в камере сгорания путем подачи 

топлива с динамической настройкой  по «избира-

тельной способности» камеры сгорания 

Максимальная величина амплитуды пульсаций 

при этом  определяется  линией  maxTG  на рис. 2.  

Потребная мощность систем зажигания ГТД все 

время растет. Например, для двигателя ПС-90, уже в 

процессе эксплуатации потребовалось почти трех-

кратное увеличение мощности разряда, что  свиде-

тельствует о недостаточности  методов исследова-

ния пусковых свойств  двигателя на стадии проек-

тирования и доводки. Кроме того, во многих случа-

ях увеличение мощности систем зажигания предла-

гается единственным средством увеличения диапа-

зона запуска по высоте и скорости полета. При та-

ком росте мощности  сохранение и тем более увели-

чение ресурса как агрегата зажигания (АЗ), так и 

особенно свечей  только за счет совершенствования 

характеристик аппаратной части   является недоста-

точным.  Решение проблемы видится в оптимизации 

загрузки системы зажигания  по условиям её работы 

в составе двигателя, для чего требуется управление 

энергией, как это сделано в системах электронного 

зажигания с микропроцессорной системой управле-

ния для автомобилей, либо с встроенной в САУ дви-

гателя.  Кроме повышения надежности и увеличение 

ресурса за счет управления энергией зажигания и 

оптимизации по условиям запуска, в этом случае 

возможно снижение затрат на обслуживание  за счет 

применения информационных технологий контроля 

и диагностики и соответственно перехода на качест-

венно новый уровень эксплуатационного обслужи-

вания. 

 
5. Области  возможного запуска ГТД  

по высоте и скорости полета 
 
Указанные выше  граничные условия запуска по-

зволяют определить располагаемые области запуска 

по высоте и скорости полета.  

На рис. 3 представлены типовой диапазон 7 за-

пуска в полете ЛА с установившихся режимов авто-

ротации (обычный способ запуска в воздухе) на 

примере  одновального ТРД ( 5,4*
..  расчк ) пред-

ставлены расчетные границы запуска в диапазоне 6 

применения высокоманевренного самолета. 
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Рис. 3. Границы возможного запуска  к.с. 
по высоте и скорости полета на примере 

одновального ТРД ( 5,4*
..  расчк ) 

 
Линия 1 соответствует верхней границе запуска  

по высоте и скорости полета с установившихся ре-

жимов авторотации, автустnn . (традиционные 

алгоритмы управления); 

Линии 2 и  5 границ запуска с неустановившихся 

режимов авторотации ( ..автустnn  ) показывают воз-

можности расширения диапазона запуска. Для реали-

зации   запуска  в  указанных  областях необходимы  
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Алгоритмы  
управления В/З

. 

Алгоритмы  
управления  СЗ 

.

ИМ подачи  
топлива

Алгоритмы  
управления НАК 

Алгоритмы  
управления 
топливом

ЦСАУ      ГТД

Датчики 

Алгоритмы   
управления запуском

Алгоритмы 
управления 

отборами воздуха

ИМ отборов 
воздуха

ИМ ВТС 

ИМ В/З

ИМ загрузки 
агрегатов 

Алгоритмы 
управления 
стартером

Алгоритмы 
управления 

загрузкой агрегатов 
Алгоритмы  

управления Р/С

СЗ с управ. 
энергией

ИМ  Р/С 

Алгоритмы 
управления режимами 

ИМ НАК ЭМК  дискр.
упр. топливом

Управляющие воздействия Количес
тво 

•Энергия зажигания  2 

•Управление  подачей 
топлива для розжига по 
избирательной способности 
к.с.штатными ИМ 

1 

•То же дискретными ИМ 
(клапаны отсечки, сброса 
переключение контуров 
форсунок)  в ШИМ-режиме; 

3 

•ВНА, РНА, КПВ 
компрессоров,  

3 

•Управляемые отборы 
воздуха, загрузки агрегатов 

1-2 

•Площадь сопла  1 
•регулирование фронтовых 
устройств к.с. на запуске; 

2-3 

•Всего 13-15 
 

 Рис. 4. Структура ИСЗ и управляющие воздействия 
 

уменьшение текущего значения комплекса текA  

ниже его граничного значения гранA , например, 

путем уменьшения частоты вращения ротора ГТД 

(снижение расхода воздуха через камеру сгорания) 

на авторотации до соответствующей 0,35 (линия 2 

на рис. 3) и 0,2 (линия 5 на рис. 3) от максимальной 

приведенной частоты вращения на авторотации. 

Для реализации  запуска в указанных областях 

необходимо управление параметрами воздуха на 

входе и формированием ТВС в к.с. 

3 и 4  линии границ запуска на «выбеге» рото-

ров  «встречный» запуск ( ..автустnn  ). На линии 

3  max7,0 nn  , на линии 4  max85,0 nn  . 

Выше линии 4 возможен запуск к.с. только в 

диапазонах частот вращения турбокомпрессора   

max1,0 nn   и max85,0 nn  . Для реализации запуска  

в этой зоне требуются  - нестандартные решения. 

Предлагаемый подход к построению системы за-

пуска ГТД позволит расширить диапазон запуска и  

 

создаст предпосылки для создания системы зажига-

ния нового поколения. 
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